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Resumen

En este documento se estudia y disena un flap tipo Fowler para su posterior fabricacion e integraciéon en
el ala de una aeronave no tripulada de competicién que cumple con la normativa de la Air Cargo Challlenge
2022. En el trabajo se analiza en detalle la contribucién a la sustentacién de dicho dispositivo mévil en las
fases mas criticas del vuelo como el despegue y el aterrizaje.

En primer lugar, se realiza una consulta bibliografica sobre los dispositivos hipersustentadores exitentes
para poder tomar una geometria como punto de partida acorde con las limitaciones que presenta la integra-
cién y la fabricacién en este tipo de aeronaves. Seguidamente, a través de software CFD, en particular el Star
CCM+ de Siemens, se completa todo un proceso donde se obtienen y comparan resultados para dsitintas
situaciones de vuelo, desde el ala en configuracién limpia con el flap replegado hasta una configuracién con
el flap completamente desplegado.

Finalmente, la fabricacion del dispositivo y su montaje en el ala permite obtener una validacién al estudio
CFD realizado mediante técnicas experimentales en tinel de viento y en pruebas de vuelo reales de la aeronave.

Palabras clave: Mecdnica de fluidos computacional (CFD); Dispositivos hipersustentadores; Flap Fow-
ler; Aeronave no tripulada (UAV); Coeficiente de sustentacion.






Abstract

This paper studies and designs a Fowler flap for its fabrication and integration into the wing of a compe-
tition unmanned aircraft acording to the Air Cargo Challenge 2022 regultaions. The contribution to lift of
this surface is analized in detail for the most critical stages of flight, such as take off and landing.

First of all, a literature review is conducted in order to learn about the avaliable high-lift devices in order
to take as a starting point a preliminary geometrical design according to the limitations of integration and
manufacturing that can be found in this type of aircraft. Then, through CFD software, particularly Star
CCM+ of Siemens, a whole process is completed where results are obtained and compared for different flight
situations, from the wing in a clean configuration with the flap retracted to a configuration with the flap
fully deployed.

Finally, the fabrication of the device and its assembly on the wing allows to obtain a validation to the
CFD study carried out by means of experimental techniques in wind tunnel and in real flight tests of the
aircraft.

Keywords: Computational fluid dynamics (CFD); High-lift devices; Fowler flap; Unmanned aerial vehicle
(UAV); Lift coefficent.






Resum

En aquest document s’estudia i dissenya un flap tipus Fowler per a la seua posterior fabricacié i integracié
en l'ala d’una aeronau no tripulada de competicié que compleix amb la normativa de 1’ Air Cargo Challenge
2022. En el treball s’analitza en detall la contribucié a la sustentacié d’aquest dispositiu mobil en les fases
més critiques del vol com I’enlairament i 'aterratge.

En primer lloc, es realitza una consulta bibliografica sobre els dispositius hipersustentadors existents per
a poder prendre una geometria com a punt de partida d’acord amb les limitacions que presenta la integracié i
fabricaci6 en aquesta classe d’aeronaus. Seguidament, a través de software CFD, en particular el Star CCM+
de Siemens, es completa tot un procés on s’obtenen i comparen resultats per a diferents situacions de vol,
des d’un ala en configuracié neta amb el flap replegat fins a una configuracié on el flap es troba totalment
desplegat.

Finalment, la fabricacié del dispositiu i el seu montatge en ’ala permet obtindre una validacié a ’estudi
CFD realitzat mitjangant teécniques experimentals en tinel de vent i en proves de vol reals de I'aeronau.

Paraules clau: Mecanica de fluids computacional (CFD); Dispositius hipersustentadors; Flap Fowler;
Aeronau no tripulada (UAV); Coeficient de sustentacio.
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1. Introduccion

En la actualidad, los vehiculos aéreos no tripulados (UAV, por sus siglas en inglés) han adquirido una
creciente relevancia en diversos ambitos. En la agricultura, por ejemplo, se utilizan para realizar la monitoriza-
cién de cultivos y la aplicacién precisa de fertilizantes o pesticidas. En el &mbito de la gestion medioambiental,
son empleados para la deteccién de incendios forestales y el seguimiento de la biodiversidad. En la industria
de la construccién, los drones de ala fija se utilizan para inspeccionar estructuras, supervisar el progreso de
las obras y realizar levantamientos topograficos. Ademads, tienen aplicaciones en la seguridad y vigilancia, la
fotografia y filmacion aérea, la investigacién cientifica y la cartografia, entre otros.

Estos dispositivos, cominmente conocidos como drones, poseen una versatilidad notable y ofrecen la ca-
pacidad de llevar a cabo tareas que anteriormente resultaban inviables o demasiado costosas. Ademads, han
demostrado ser capaces para mejorar la eficiencia en multiples sectores. Sus reducidas dimensiones, su coste
accesible y su destacada maniobrabilidad son algunas de las principales caracteristicas que los han conver-
tido en herramientas valiosas en el &mbito comercial, y se anticipa un aumento en su uso en los préximos anos.

Dentro de la categoria de UAV, existen diversas tipologias de drones. Este trabajo se centra especifica-
mente en los drones de ala fija. Estas aeronaves poseen una estructura similar a la de un avién convencional,
lo que les permite volar a altitudes considerables y cubrir largas distancias. No obstante, los drones de ala
fija también presentan ciertos desafios, como su complejidad de operacion y la necesidad despegar y aterrizar
en pistas o areas especificos. En este sentido, la incorporacién de dispositivos hipersustentadores se vuelve
esencial para maximizar el rendimiento de estas aeronaves durante las fases de despegue y aterrizaje, lo que
amplia su capacidad operativa en entornos especificos.

Cabe destacar la popularidad de estas aeronaves en competiciones universitarias, donde se suelen disenar
con el propésito de alcanzar distintos objetivos, como la velocidad, la precision o la capacidad de carga til,
entre otros. En estos eventos, los estudiantes tienen la oportunidad de aplicar sus conocimientos y habilidades
en el diseno y construccién de los aviones, y de competir contra otros equipos universitarios de todo el mundo.
Estas competiciones no solo fomentan la creatividad y el trabajo en equipo, sino que también constituyen
una via para impulsar la innovacién y el desarrollo de nuevas tecnologias en el &mbito de los drones.

Figura 1.1: Fquipos universitarios con sus prototipos durante la Air Cargo Challenge 2022 en Munich.

En resumen, estas competiciones universitarias son una forma emocionante y desafiante de aplicar los
conocimientos y habilidades aprendidos y tienen un impacto positivo en la carrera de los estudiantes.
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1.1. Alcance

El presente estudio aborda una fase especifica del proceso de desarrollo de un UAV de competicién por
parte del equipo Xtra2 UPV para su participacion en la Air Cargo Challenge 2022 en Munich. En particu-
lar, se enfoca en el ambito aerodinamico, con el objetivo de disenar, caracterizar y fabricar los dispositivos
hipersustentadores de la aeronave. Para lograr este propdsito, se emplea una combinacién de herramientas y
técnicas, que incluyen el uso de software de Dindmica de Fluidos Computacional (CFD), pruebas en tunel de
viento y evaluaciones de vuelo con el prototipo final.

En primer lugar, se emplea software CFD para realizar simulaciones detalladas del flujo de aire alrededor
de la aeronave. Esto permite analizar y optimizar el disenio de los dispositivos hipersustentadores para obtener
un rendimiento aerodindmico éptimo. Se exploran diferentes configuraciones y se evaliian sus efectos en la
generacién de sustentacién de la aeronave. Esta etapa de simulacién computacional proporciona una base
sélida para la toma de decisiones en el disefio final.

Posteriormente, se llevan a cabo pruebas en un tunel de viento, donde se somete al prototipo de la ae-
ronave a diversas condiciones de flujo y angulos de ataque. Estas pruebas permiten validar los resultados
obtenidos en las simulaciones.

Finalmente, se realizan pruebas de vuelo reales con el prototipo final de la aeronave. Estas pruebas per-
miten evaluar el comportamiento aerodindmico en condiciones reales de vuelo y validar la eficacia de los
dispositivos hipersustentadores disenados. Se recopilan datos de vuelo, como la velocidad y la altitud para
analizar el desempeno.

1.2. Air Cargo Challenge

La Air Cargo Challenge es una competicién de ingenieria aerondutica que fue fundada por estudiantes
portugueses en el ano 2003. Desde su inicio, ha experimentado un crecimiento notable y, a partir de 2007, se
ha convertido en un evento de alcance internacional que se celebra en Europa cada dos anos. Cabe destacar
que la responsabilidad de organizar el evento recae en el equipo ganador de la edicién anterior, lo que crea una
dindmica emocionante y fomenta la excelencia continua en el diseno y fabricacién de aeronaves no tripuladas.

La edicién maés reciente de la Air Cargo Challenge tuvo lugar en Munich, Alemania, entre el 5 y el 8 de
julio de 2023, y conté con la participacién de 29 equipos procedentes de distintas partes del mundo. Durante
el evento, estos equipos compitieron en una serie de desafios disenados para poner a prueba las capacidades
de sus aeronaves no tripuladas pilotadas por control remoto.

El objetivo principal de la competicién consiste en disenar y fabricar aviones no tripulados capaces de
volar a altas velocidades y transportar la mayor carga de pago posible, todo ello operando en pistas de
aterrizaje con restricciones de longitud. Ademaés, los equipos deben cumplir con una normativa estricta que
varia entre ediciones, lo que afiade un desafio adicional a la tarea de disefiar las aeronaves. Algunas de las
restricciones mas destacadas se refieren al sistema propulsivo, que debe ser el mismo para todos los equipos,
y a las dimensiones de una caja de transporte en la que el aviéon debe caber desmontado.

La competicion se compone de pruebas estaticas y dindmicas, que permiten evaluar diferentes aspectos
de los prototipos. En primer lugar, las pruebas estdticas implican la elaboraciéon de documentos técnicos,
planos y una presentacion en video donde se detalla el desarrollo y caracteristicas de la aeronave disenada.
Estos materiales son evaluados por profesionales de la industria aerondutica, quienes analizan la calidad y la
viabilidad de los enfoques adoptados. Por otro lado, las pruebas dindmicas son las pruebas de vuelo, donde los
equipos tienen la oportunidad de demostrar las capacidades reales de sus prototipos. Durante estas pruebas,
se evaluan aspectos como la capacidad de carga, la velocidad de vuelo, la maniobrabilidad y la capacidad de
realizar despegues cortos. Los resultados obtenidos en estas pruebas son fundamentales para determinar el
rendimiento general de los aviones y la posicién final de los equipos en la clasificacién.

19



Trabajo de Fin de Grado Introduccion

4

=

AirCargoChallenge 2022

Figura 1.2: Cartel de la Air Cargo Challenge 2022 en Miim'ch.

En resumen, la Air Cargo Challenge es un evento en el ambito de la ingenieria aerondutica, que reine
a equipos de todo el mundo para competir en el diseno y fabricaciéon de aeronaves no tripuladas de alto
rendimiento. Esta competicion no solo pone a prueba las habilidades técnicas y creativas de los participantes,
sino que también impulsa la innovacién y el avance en el campo de la aviaciéon no tripulada, promoviendo el
intercambio de conocimientos y el desarrollo de soluciones cada vez mas eficientes y versatiles.

1.3. Xtra2 UPV

El equipo Xtra2 UPV es un grupo de aeromodelismo que fue establecido en 2018 como parte de la asocia-
cién Euroavia Valencia y el programa Generaciéon Espontanea de la Universitat Politecnica de Valencia. Su
enfoque principal radica en el desarrollo practico de los estudiantes de ingenieria a través de la investigacion,
el desarrollo tedrico, el diseno ingenieril, la construcciéon propia y las pruebas de vuelo de aeronaves radio-
control. A lo largo de su historia, el equipo ha construido cinco prototipos y ha participado en dos ediciones
del Air Cargo Challenge, obteniendo un meritorio cuarto puesto en el afio 2022, el cual representa hasta la
fecha el mejor resultado alcanzado por una universidad espanola en esta competicion.

El equipo Xtra2 estd compuesto por estudiantes de la UPV, en su mayoria pertenecientes al Grado en
Ingenieria Aeroespacial impartido en la Escuela Técnica Superior de Ingenieria del Disefio (ETSID). Surgié
en 2018 como parte del programa Generacion Espontdnea de la UPV, cuando cinco miembros fundadores
decidieron embarcarse en el desafio de disenar, fabricar y volar un avién radiocontrol de transporte de carga
con el objetivo de participar en la Air Cargo Challenge 2019 en Stuttgart. Durante el evento se consiguieron
unos resultados satisfactorios ademas de adquirir una valiosa experiencia y conocimientos.

Figura 1.3: Primer prototipo del Xtra2 UPV, el Xtra20.

Durante los afios 2020 y 2021, el equipo experiment6 un crecimiento significativo, llegando a contar con
30 miembros, y se enfocé en el diseno de nuevas aeronaves acorde a la normativa de Stuttgart a modo de
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préactica. La divisién del trabajo en los departamentos de aerodindmica, electrénica, estructuras, fabricacion
e imagen, permitié tener listas en verano de 2020 dos aeronaves, el Xtra21 y el Xtra22, aunque su fabricacién
sufrié diversos problemas debido a la pandemia por COVID-19. Las pruebas de vuelo de estos dos aviones
fueron clave para el posterior diseno de nuevos aviones, pues la experiencia adquirida permitié explorar nue-
vas técnicas de diseno y fabricacion.

Figura 1.4: Prototipos Xtra21 y Xtra22 durante la prueba de vuelo del 14/03/2021.

En verano de 2020, se publicé la normativa de la Air Cargo Challenge 2021 de Munich, pero, la organiza-
cién del evento decidié posponer la competicién a 2022. Ante esta situacion, el equipo se dedicé al desarrollo
de su nuevo prototipo, el Xtra23, de acuerdo con la nueva normativa establecida, el Xtra23. Estas nuevas
regulaciones intodujeron algunos cambios significativos respecto a la normativa anterior, especialmente con el
tamano de las aeronaves. Por lo tanto, el enfoque de los disenos cambié a un concepto mucho méas pequeno.

Figura 1.5: Prototipo Xtra28 durante la Air Cargo Challenge 2022 en Munich.

El equipo logra posicionarse entre los mejores equipos en cuanto a los resultados de la parte técnica de la
competicion. Ademas, consigue transportar exitosamente una carga de pago de 1,2 kg en todos sus vuelos,
obteniendo el mejor resultado en términos de optimizacion en la carga y descarga de la aeronave, asi como
en la precisién de la prediccion de la carga transportable.
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1.4. Descripcion del problema

Uno de los aspectos fundamentales de la Air Cargo Challenge es la operacién de los aviones en pistas
relativamente pequenas. Segun la normativa establecida en 2022, la longitud méxima de la pista era de 60 me-
tros, ademds, se otorgaba una bonificacién del 10 % en la puntuacién total del vuelo por realizar un despegue
en una distancia inferior a 40 m. La puntuacién de las pruebas de vuelo se determina en base a la capacidad
de carga de la aeronave, el ascenso de la misma hasta los 100 metros de altura y la distancia recorrida en un
periodo de tiempo, es decir, la velocidad.

Resulta evidente que maximizar ambos aspectos para obtener la maxima puntuacién durante el vuelo
serfa lo ideal. Sin embargo, las configuraciones aerodinamicas que permiten maximizar la carga que el avién
puede transportar en el despegue no son 6ptimas para alcanzar velocidades elevadas en el crucero, y a su
vez, las configuraciones disenadas para volar a alta velocidad no permiten cargar el avién con tanta capacidad.

Una posible solucion a este problema es encontrar un compromiso en el disefio aerodindmico que ofrezca
una velocidad maxima en el crucero relativamente alta sin descuidar la capacidad de carga. Es evidente que
el avion disenado no sera el mejor en ninguno de los dos aspectos, pero se busca encontrar un equilibrio que
permita obtener un rendimiento aceptable en ambas areas.

Otra solucién planteada consiste en adaptar la aerodinamica del avién a las necesidades de cada fase de
vuelo. Esto se lograria mediante la incorporacién de elementos hipersustentadores en el ala principal, los cua-
les se desplegarian durante las fases de despegue y aterrizaje para modificar las caracteristicas aerodinamicas.
De esta manera, el avién podria despegar con una configuracién éptima para maximizar la carga y luego, du-
rante el vuelo en crucero, retraer estas superficies auxiliares para alcanzar una mayor velocidad. Sin embargo,
la incorporacién de elementos hipersustentadores complica significativamente el desarrollo de la aeronave. El
diseno y la fabricacion de estos elementos requeririan un enfoque riguroso y preciso para garantizar un buen
funcionamiento en vuelo.

1.5. Objetivos

Una vez identificados los fundamentos que respaldan la necesidad de llevar a cabo este estudio, se procede
a establecer sus objetivos principales. El enfoque central de este trabajo es abordar el diseno, desarrollo e im-
plementacion de un dispositivo hipersustentador con el propésito de mejorar significativamente el rendimiento
de una aeronave no tripulada durante las criticas fases del vuelo de despegue y aterrizaje, especificamente en
el contexto de la competicién Air Cargo Challenge 2022.

Con el fin de alcanzar este propdsito, se formulan los siguientes objetivos:

= Proporcionar una visién teérica completa del funcionamiento de un ala, incluyendo sus diferentes partes
y componentes relevantes. Explorar y analizar en detalle los diversos dispositivos hipersustentadores
disponibles y sus respectivos rendimientos aerodindmicos.

= Crear un modelo CFD capaz de simular con precision los fenémenos aerodinamicos presentes en las
diferentes geometrias propuestas. La informacion obtenida de estas simulaciones permitird realizar una
comparacién detallada de los disenos y determinar cudl de ellos exhibe el maximo rendimiento en térmi-
nos de sustentacién, resistencia y estabilidad durante las fases criticas del vuelo.

= Validar experimentalmente el rendimiento del dispositivo hipersustentador mediante pruebas en un
prototipo real y utilizando un tiunel de viento.

22






Trabajo de Fin de Grado Fundamentos Teoricos

2. Fundamentos Teodricos

La comprensién de las fuerzas aerodinamicas y momentos que gobiernan el vuelo de un avién es esencial
para el diseno, la operacién y la mejora de las aeronaves. Estas fuerzas, generadas por la interaccién entre el
avion y el aire circundante, son cruciales para comprender y analizar el comportamiento y el rendimiento de
las aeronaves durante el vuelo.

Ademais, el conocimiento de las geometrias adecuadas para redirigir y controlar el flujo de aire es necesario
para mejorar tanto la maniobrabilidad como la estabilidad de un avién. El diseno cuidadoso de componentes
aerodindmicos como el ala, los alerones y los estabilizadores se basa en la comprension profunda de cémo estas
superficies interactian con el aire y generan las fuerzas necesarias para controlar la aeronave. La optimizacién
a través de la geometria es fundamental para lograr vuelos eficientes, al minimizar la resistencia y maximizar
la sustentacién.

2.1. Perfiles aerodinamicos y geometria alar

Para abordar adecuadamente las fuerzas y momentos que actian en el ala de una aeronave, es funda-
mental familiarizarse con las diferentes componentes que la conforman, en particular, aquellas relacionadas
con su seccién transversal. Un perfil aerodindmico, también conocido como perfil alar, se refiere a la seccién
transversal de un cuerpo que, al moverse a través de un medio fluido, genera una distribucién de presiones y
esfuerzos cortantes en su entorno. La Figura muestra las partes principales de un perfil aerodinamico.

POSICION DE LA ORDENADA MAXIMA ORDENADA MAXIMA DE LA LINEA
f - DE CURVATURA MEDIA

rPOSICION DEL ESPESOR MAXIMO

i BORDE DE
LINEA DE CURVATURA MEDIA SALIDA

8.S.)

BORDE DE
ATAQUE
(BA.)

RADIO DE CURVATURA )
DEL B.A. ESPESOR MAXIMO CUERDA

Figura 2.1: Nomenclatura de un perfil aerodindmico. [2]

= Cuerda: Linea recta que une el borde de ataque B.A. (Leading Edge L.E.) y el borde de salida B.S.
(Trailing Edge T.E.).

= Intradés: Parte inferior del perfil aerodinamico.
= Extradds: Parte superior del perfil aerodinamico.

= Curvatura media: Linea equidistante entre el intradds y el extradds. Fija la curvatura del perfil. Si la
linea de curvatura se situa por encima de la linea de la cuerda, se trata de una curvatura positiva. Por
el contrario, se tratard de una curvatura negativa. En perfiles donde existen tramos por arriba y por
abajo de la linea de cuerda, se trata de un perfil con doble curvatura.

= Ordenada méxima: Posicién de la distancia maxima entre la linea de curvatura media y la linea de la
cuerda.

= Angulo de ataque: Es el dangulo que existe entre la cuerda y la direcciéon de la corriente de flujo libre
Ve

El ala de una aeronave, como un cuerpo tridimensional, se caracteriza por una serie de pardmetros adicio-
nales que van mas alld de los elementos que componen su seccién transversal. Estos pardmetros adicionales
son de gran importancia en el disefio y rendimiento aerodindmico del ala. [2, 3]
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= Envergadura b,,: Es la distancia entre los extremos del ala.

= Superficie alar S,,: Es la superficie proyectada del contorno en planta del ala, independientemente de
los elementos que ésta pueda tener o del diedro.

= Alargamiento AR,,: Es la relacién entre la envergadura y la cuerda media:

b b2
AR, = 2 = w
w c Sw
= Etrechamiento \,: Se define como el cociente de la cuerda del perfil en la punta y la cuerda del perfil
en la raiz o encastre:

Ctw
Ao = 2
Cr.w

s Flecha A, : Es el dngulo que forma una linea situada al 25% de la cuerda con el eje longitudinal del
avién.

= Diedro I',: Es el angulo que forma el plano alar con un plano completamente horizontal.

= Cuerda media aerodindamica M AC'": Longitud promedio de la seccién transversal de un ala que tendria
una configuracién equivalente sin estrechamiento ni flecha, y que generaria el mismo momento y la
misma sustentacién.

= Torsion Oy : Puede ser aerodinamica o geométrica:

La torsién geométrica se refiere a la variacién del angulo de ataque de los perfiles que conforman el ala
a lo largo de su envergadura. Esta variacién implica que el angulo de ataque sea menor en la punta del
ala en comparacién con la raiz.

Por otro lado, la torsién aerodindmica se logra utilizando perfiles aerodinamicos diferentes a lo largo del
ala. Cada perfil tiene caracteristicas distintas, como curvatura o espesor, lo que provoca una variacién
en la posicién de la sustentacién nula a lo largo del ala.

= Angulo de incidencia g ,,: Es el angulo de calado del ala respecto al fuselaje tomando como referencia
el eje longitudinal del avién.

Por ultimo, se presenta la Figura[2.9que ilustra las diferentes componentes de una aeronave. Es importante
destacar el enfoque en las superficies de control méviles que conforman el ala, las cuales constituirdn el objeto
de estudio principal de este trabajo.

Figura 2.2: Esquema bdsico de las partes de una aeronave. |4
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2.2. Fuerzas aerodinamicas y momento

La interaccién de un cuerpo en movimiento en un medio fluido conlleva la generacién de fuerzas aero-
dindmicas. A pesar de la complejidad geométrica que pueda presentar el cuerpo que interactiia con el fluido,
las fuerzas aerodindmicas experimentadas por éste pueden atribuirse a dos causas fundamentales [5]:

= La fuerza normal surge como consecuencia de la distribucién de presiones sobre la superficie del cuerpo.
Esta fuerza actia perpendicularmente a la superficie del cuerpo y es generada por las variaciones de
presién a lo largo de dicha superficie.

= Kl esfuerzo cortante se origina debido a la viscosidad del fluido en el que se encuentra inmerso el cuer-
po. Este esfuerzo, también conocido como friccién superficial, actia tangencialmente a la superficie del
cuerpo y es el resultado de la interaccién entre las capas de fluido adyacentes al cuerpo y las capas
adyacentes a ellas.

F= —/pﬁdA + /ﬁf’dA
\_S\,_/ \S_V_/

esfuerzos de presién  esfuerzos de friccién

Figura 2.3: Representacion de los esfuerzos sobre un perfil aerodindmico. [5|]
p(s) = esfuerzos de presion, 7(s) = esfuerzos de friccion

El andlisis del efecto de la distribucién de presiones (p(s)) y la viscosidad del fluido (7(s)) sobre un cuerpo
en movimiento en un medio fluido permite representar dicha interaccién mediante la aparicién de una fuerza
resultante R y un momento M. A su vez, la fuerza resultante puede ser descompuesta en componentes verti-
cal y horizontal, las cuales corresponden a la sustentacién o lift L y a la resistencia aerodinamica o drag D,
respectivamente.

La sustentacién, representada por L, es la componente de la fuerza resultante R que actiia de manera
perpendicular a la direccién del flujo de aire relativo al cuerpo. Esta fuerza juega un papel crucial en el soporte
del cuerpo en el aire y es responsable de contrarrestar el peso del mismo durante el vuelo. La generacién
de sustentacién es posible gracias a la distribucién de presiones sobre la superficie del cuerpo, que produce
una diferencia de presiones entre la parte superior y la inferior del mismo. Este fenémeno se aprovecha en el
diseno de alas y perfiles aerodinamicos para generar sustentacién de forma eficiente.

La expresiéon matemédtica de la sustentacion es la mostrada en la Ecuacion[d] donde p y Vo representan
la densidad y la velocidad del flujo libre, es decir, las condiciones del flujo sin perturbar. S representa la
superficie del cuerpo expuesto a la corriente incidente, en casos de estudio bidimensionales es comun utilizar
la cuerda del perfil aerodindmico. Finalmente, Cr,(«) representa un coeficiente adimensional que depende de
la geometria del cuerpo y del dngulo de ataque del mismo. [6]

1

L= pe-5V2 Cila) (1)

Por otro lado, la resistencia aerodinamica, denotada como D, es la componente de la fuerza resultante
R que actda en paralelo a la direccion del flujo de aire relativo al cuerpo. Esta fuerza se opone al avance
del cuerpo y representa la resistencia que el cuerpo experimenta al moverse a través del medio fluido. La
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resistencia aerodindmica es influenciada tanto por la distribucién de presiones como por los efectos viscosos
del fluido en la superficie del cuerpo. La reduccién de la resistencia es un objetivo para mejorar la eficiencia
del vuelo, ya que implica una menor necesidad de energia.

La expresion matematica es anédloga a la de la sustentacion, variando dinicamente el coeficiente adimen-
sional que multiplica el conjunto. En la Fcuacion |4 se trabaja con el coeficiente de resistencia aerodinamica

o drag, Cp. (0]

1
D=§~poo-S-V;-CD(a) (2)

Figura 2.4: Descomposicion de la resultante R generada por los esfuerzos de presidn p(s) y friccion 7(s) en
las fuerzas de sustentacion L y resistencia R. [5]

El centro de presiones, denotado como z.p, es el punto en el perfil aerodindmico donde se concentra el
efecto de la distribucién de presiones sobre su superficie. Es el punto de aplicacién de la fuerza resultante
generada por las fuerzas aerodinamicas en el perfil. En este punto especifico, se considera que el efecto de
la distribucién de presiones es equivalente a aplicar una fuerza tnica que representa la resultante de todas
las fuerzas aerodinamicas actuantes sobre el perfil. La ubicacién del centro de presiones puede variar con
diferentes factores, como el dngulo de ataque, la geometria del perfil y las condiciones de flujo.

El momento aerodinamico es una magnitud fundamental en el estudio de la aerodindamica y se considera
de gran importancia en el andlisis de cuerpos expuestos a una corriente fluida. Este término se utiliza para
describir la tendencia de un cuerpo en movimiento en un fluido a rotar alrededor de un eje especifico.

Cuando un cuerpo se encuentra inmerso en un flujo de fluido, las fuerzas aerodinamicas resultantes pueden
generar un momento que produce una tendencia a la rotaciéon. Este momento aerodinamico es el resultado
de las fuerzas distribuidas a lo largo de la superficie del cuerpo y su distancia con respecto a un punto de
referencia.

La formulaciéon matematica del momento aerodindmico presenta una estructura similar a la de la susten-
tacién y la resistencia. Sin embargo, debido a que el momento se produce en relacién a un punto especifico,
es necesario incorporar una distancia de referencia. Por lo tanto, se introduce el término [, que representa
dicha distancia. C'ys, es el parametro adimensional que depende de la geometria del cuerpo, la distribucién
de presiones en su superficie y otros factores que influyen en la generacién de momento.

1
Mazi'poo'S'Z'VOQO'OMa(O‘) (3)
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4

Figura 2.5: Momento aerodindmico y resultante de fuerzas sobre el perfil. [5]

El centro aerodindmico del perfil se define como aquel punto donde el momento aerodindmico se man-
tiene constante e independiente del angulo de ataque. La ubicacién del centro aerodindmico puede variar
dependiendo de la forma del perfil y otros factores. La independencia del dngulo de ataque en el centro
aerodindamico garantiza que los cambios en el angulo de ataque no generen momentos indeseables que puedan
afectar negativamente el control y la maniobrabilidad. [5| (6]

dM,
do

r=ca
En el contexto de vuelo incompresible con angulos de ataque reducidos, el centro aerodinamico del perfil
se encuentra aproximadamente a una distancia de un cuarto de la cuerda del perfil desde el borde de ataque,
es decir, a ¢/4.

En perfiles aerodindmicos simétricos, el punto de un cuarto de cuerda también coincide con el centro de
presiones cuando el angulo de ataque es pequeno. Esta coincidencia se debe a que alrededor del centro de
presiones, el momento generado es nulo. En perfiles no simétricos esto no ocurre. Para perfiles con curvatura
positiva, donde la linea de curvatura se encuentra por encima de la linea de la cuerda, el momento tiende
a aumentar el angulo de ataque. Por el contrario, en perfiles con curvatura negativa, el momento tiende a
reducir el d4ngulo de ataque. [3]

2.3. Coeficientes aerodinamicos

Los coeficientes adimensionales permiten la comparacion y caracterizacién de cuerpos y geometrias diver-
sos independientemente de sus dimensiones fisicas. Estos coeficientes, expresados en valores adimensionales,
proporcionan informacién fundamental sobre las fuerzas aerodindamicas que actian sobre un cuerpo en mo-
vimiento en un fluido, lo cual resulta de gran utilidad en el anilisis, interpretacion y diseno de sistemas
aerodindmicos.

Definiendo como presiéon dindmica qoo:
1
_ 2
oo = 5 " oo Vi
Se pueden expresar los coeficientes adimensionales para un cuerpo tridimensional como se muestra en las

Ecuaciones |4 5]

L D M,
CL=—75; Cp = Cm, =

S s TS W

Para un cuerpo bidimensional las fuerzas y momentos se representan por unidad de envergadura. La
notacién en este caso es ligeramente distinta, como muestran las Ecuaciones @ 15]
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L D M,

Ci=—— Ci=——; Cn,=—3;
oo * C oo " C oo * C

(5)

a

Las curvas polares son una herramienta ampliamente utilizada en el campo de la aecrodinamica para com-
parar y analizar las caracteristicas geométricas de diferentes cuerpos expuestos al flujo de un fluido. Estas
curvas se obtienen al graficar los coeficientes aerodindamicos en funcién del angulo de ataque.

La curva polar de sustentacién, C';-a, muestra cémo varia el coeficiente de sustentaciéon a medida que se
modifica el dngulo de ataque. Permite determinar el rango de angulos de ataque en el cual el cuerpo genera
sustentacién y proporciona informacién valiosa sobre la sustentacién méxima, CLpqz, ¥ €l dngulo de ataque
critico.

2,0
C, max. F=F FoEok I
15
4
C 10 V’
P4
/7

/'

y
05 /

L H
5° 10° 15° 20°

Angulo de ataque

Figura 2.6: Curva polar Cp-a. [2]

Por otro lado, la curva polar de resistencia, Cp-«, representa la relacién entre el coeficiente de resistencia y
el angulo de ataque. Permite evaluar el comportamiento de la resistencia aerodindmica en funcién del dngulo
de ataque y ayuda a determinar los angulos de ataque que generan una menor resistencia Cp.min. La forma
de la curva es importante para identificar las condiciones de vuelo que minimizan la resistencia.

A
0,10
0,08
/
o .
0,06
0,04
A
4
02 A
~——
LT »

~-5° 0° 5° 10° 15° 10°

Angulo de ataque

Figura 2.7: Curva polar Cp-«. (2]
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Adicionalmente a las curvas polares de sustentacion y resistencia, existen otras curvas polares que represen-
tan diferentes coeficientes aerodindmicos, como el coeficiente de momento (Cys) o la eficiencia aerodindmica.

2.3.1. Entrada en pérdida

El coeficiente de sustentacién C, experimenta un aumento constante a medida que se incrementa el angulo
de ataque, tal como se ilustra en la Figura[2.7 Sin embargo, llega a un punto en el que experimenta una dis-
minucién abrupta. Este fenémeno ocurre cuando el angulo de ataque alcanza un valor critico, conocido como
angulo de ataque critico o angulo de pérdida. En este punto, una aeronave o cualquier cuerpo aerodinamico
experimenta una pérdida significativa de sustentacién.

La consideracién de los efectos viscosos del flujo sobre el perfil se vuelve especialmente relevante cuando
este se encuentra en la regiéon de entrada en pérdida o en el angulo de ataque critico. En estas circunstancias,
los gradientes de presién normales a la superficie del perfil no son suficientes para mantener el flujo adherido
al cuerpo, e incluso pueden existir gradientes de presion adversos. Como resultado, la capa limite que se forma
alrededor del perfil se desprende, lo que provoca la separacién del flujo y, en consecuencia, la incapacidad del
cuerpo para generar sustentacion.

2.4. Flujo alrededor de la aeronave

Al trabajar con un cuerpo en movimiento inmerso en un fluido, como el aire, las propiedades intrinsecas
del fluido desempenan un papel fundamental en el comportamiento aerodindmico del cuerpo. Estas propie-
dades influyen en las fuerzas y momentos que actiian sobre el cuerpo, asi como en la interacciéon entre el
cuerpo y el fluido circundante. Por tanto, el comportamiento aerodindmico de un cuerpo estd estrechamente
relacionado con las caracteristicas del flujo de aire, que incluyen la densidad, la viscosidad y la velocidad del
fluido o velocidad relativa.

La densidad del aire representa la cantidad de masa contenida en un determinado volumen de aire y afecta
a la cantidad de fuerza de sustentacién y resistencia que se genera sobre el cuerpo. La velocidad relativa es
la diferencia entre la velocidad del cuerpo y la velocidad del fluido circundante. Esta diferencia de velocidad
crea una presién dindmica que genera las fuerzas aerodindmicas, como la sustentacion y la resistencia. La
viscosidad, por su parte, describe su resistencia a deformaciones graduales causadas por tensiones cortantes
o de traccién. Se refiere a la capacidad del fluido para resistir el flujo. (7, |§]

Se introduce, a partir de estos parametros, el nimero de Reynolds. El niimero de Reynolds es un coeficien-
te adimensional que indica la importancia relativa de los efectos inerciales y viscosos en un flujo. Caracteriza
la relacién entre dos velocidades de transporte: el transporte macroscépico (dindmico) y el transporte mi-
croscoépico (difusivo): [8]

_ Fuerzas Inerciales LV po L- -V

- - (6)

Re = -
Fuerzas Viscosas Hhoo Voo

= L: Longitud caracterisitica del cuerpo objeto de estudio.
= V: Velocidad relativa.
= p: Densidad del fluido.

= 4y v: Viscosidad dindmica y cinematica, respectivamente.

Si el nimero de Reynolds es bajo, los efectos viscosos son dominantes y el flujo tiende a ser laminar y
ordenado. Por otro lado, si el nimero de Reynolds es alto, los efectos inerciales predominan y el flujo puede
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volverse turbulento y caético. En un flujo turbulento, los transportes de masa por difusién, calor y cantidad
de movimiento son méds significativos que en un flujo laminar. 7]

Ademais de las propiedades intrinsecas del fluido de trabajo, es importante considerar sus diferentes com-
portamientos, los cuales son de suma relevancia y utilidad en el desarrollo del estudio.

2.4.1. Flujo laminar y turbulento

El tipo de flujo, laminar o turbulento, depende de varios factores, como la velocidad del flujo, la viscosidad
del fluido, las condiciones de contorno y la geometria del cuerpo. En resumen, del nimero de Reynolds.

En el flujo laminar, las particulas de fluido se desplazan de manera ordenada y suave a lo largo de lineas
de corriente bien definidas. Las trayectorias individuales son regulares y predecibles, lo que resulta en un
movimiento fluido y uniforme. Este tipo de flujo se caracteriza por su baja turbulencia y una interaccién
mas suave entre las capas de fluido adyacentes. Es comun encontrar flujos laminares en situaciones donde la
viscosidad del fluido es alta y la velocidad de flujo es relativamente bajas. [5]

En contraste, el flujo turbulento es caracterizado por un movimiento caético y desordenado de las particu-
las de fluido. Las lineas de corriente se rompen y se forman remolinos y vortices en todas las direcciones.
El flujo se vuelve impredecible y altamente irregular, con cambios rédpidos y aleatorios en la velocidad y la
direccion del fluido. El flujo turbulento se produce en situaciones donde la velocidad del fluido es alta y la
viscosidad es baja, lo que promueve una mayor interaccion entre las diferentes capas de fluido y la generacion
de turbulencia.

Figura 2.8: Fvolucion de un flujo dentro de una tuberia de seccion circular. a: Flujo laminar, b: zona de
transicion laminar-turbulento, c: flujo turbulento. @

2.4.2. Capa limite

La capa limite es una regién delgada adyacente a la superficie de un cuerpo expuesto a un flujo de fluido,
en la cual las propiedades del fluido experimentan cambios significativos.

La velocidad del fluido se ve alterada por la presencia de cuerpos o “paredes” a una distancia y = §
[7], donde y es la altura desde la capa limite y § es el espesor de la propia capa limite. La velocidad media
del flujo depende de la distancia y desde la pared, la densidad del fluido p, la viscosidad p y la tensién de
corte en la pared 7, . Se produce una distribucién donde la velocidad del fluido en direccién perpendi-
cular a la superficie aumenta gradualmente desde cero hasta alcanzar la velocidad de flujo libre V' = 0,99 V.
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Figura 2.9: Desarrollo de la capa limite sobre una superficie.[5]

En la Figura se ilustra la evoluciéon de una capa limite en la cual se estd produciendo un despren-
dimiento, siendo notable la region p3, donde se observa la presencia de flujo adverso debido a la separacién
del flujo. El fenémeno del flujo adverso provoca una desaceleracién del flujo en proximidad a la superficie del
cuerpo, ocasionando una disminucién en la presién y un incremento en las fuerzas de resistencia aerodindmica.

Dentro de una capa limite se pueden identificar diferentes regiones que describen la distribucién del flujo
a lo largo de la superficie del cuerpo.

Se define la ley de pared en la Ecuacidn [], un pardmetro adimnsional que sirve para comprender y
caracterizar las distintas regiones: [10]

" _:f(“:'y):f(yﬂ ()

donde u., representa la velocidad de friccion:

T, 1
ur =y T =5 oo Us - O (8)

Por tltimo, se define el ¥ en la Ecuacio’n@ un parametro que representa la distancia adimensional entre
la pared y el primer punto de la capa limite, normalizada por la longitud caracteristica del flujo.

+_y'Tw
= )

Y

Una vez definidos los pardmetros adimensionales, se pueden estudiar las diferentes regiones que componen
la capa limite.

Capa lineal o subcapa viscosa (viscous sub-layer): Es la regién del fluyjo més préxima a la pared,
donde la capa es extremadamente delgada, con y* < 5. El comportamiento del fluido estd dominado por
efectos viscosos. Se puede suponer la tensiéon de corte aproximadamente constante y equivalente a la tension
de corte en la pared (7,,) a lo largo de toda la capa. La ley de velocidad lineal viene dada por la Ecuacidn

[10]

ut =yt (10)

Buffer layer: Es la regién intermedia entre la zona dominada por la viscosidad y la parte del flujo do-
minada por la turbulencia 5 < y* < 30. Tanto las tensiones viscosas como las turbulentas tienen magnitudes
similares en esta regidn, lo cual complica la definicién precisa del perfil de velocidad. [10]

Area logaritmica (Log-law layer): En la zona logaritmica del flujo, que se encuentra més alejada de la
pared sélida, los efectos de la turbulencia son predominantes. Aqui, el estrés turbulento tiene una influencia
significativa en el comportamiento del flujo. A medida que nos desplazamos desde la pared hacia el centro
del conducto, el perfil de velocidad experimenta cambios gradualmente a lo largo de la distancia y. Estos
cambios son suaves y siguen la funcién logaritmica descrita en la Fcuacion
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ut = % “Ln(y*)+ B (11)

se utiliza el simbolo x para representar la constante de Kdrmdn, que tiene un valor de x = 0,4. Ademds,
se introduce la constante B, que se establece en B = 5,5.

4
10t 107 107 107 1°
25 T T T T T T T T
w0l L o=y [ 1 i
15 = -
B[ ]
10 = | -
I
5 - /.,- | | | | Lol
i A 1 ! i | . Ll
i : L) | | ] | Ll
U 1 1 1 1 1 Il 1
107 1P 10' 107 10°
- 7 et -
viscous sublayer | bufferlayer | log-law region
inner layer_ | outer layer

Figura 2.10: Regiones de una capa limite.

Por tdltimo, cabe destacar que existen dos tipos principales de capa limite: la laminar y la turbulenta. La
capa limite laminar se caracteriza por presentar una menor resistencia aerodindmica siempre que permanezca
adherida al cuerpo. Por otro lado, las capas limite turbulentas tienen un mayor espesor y son mas energéticas,
por lo que pueden sobreponerse a gradientes de presién mayores que las laminares y permanecer adheridas a
la superficie. La Tabla[3 muestra algunas de las principales diferencias entre ambos tipos de capas sobre una
placa plana.

Laminar: Re, < 3,2-10° Turbulento: 5-10°% < Re, < 107

0 0
Espesor == 4,92 - Re;l/2 SRS 0,17 - Re;l/7
T x

Coeficiente de friccién Cy = 0,664 - Re;1/? Cy =0,059 - Re;'/°

Tabla 2: Pardmetros caracteristicos de una capa limite sobre una placa plana. [E)V
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2.5. Dispositivos hipersustentadores

El despegue y el aterrizaje son dos etapas cruciales en el vuelo de una aeronave. Durante estas fases
existe una interaccion compleja entre la aeronave y el medio circundante, incluido el flujo de aire, las fuerzas
aerodinamicas, la resistencia y la sustentacién. El avién se enfrenta una serie de desafios que requieren una
cuidadosa consideracion para lograr una operacion exitosa.

Los dispositivos hipersustentadores, presentes en el ala de una aeronave, son elementos adicionales que
pueden ser fijos o moviles. Su principal funcién es alterar y mejorar el flujo de aire alrededor del perfil ae-
rodinamico. Estos dispositivos estan disenados especificamente para aumentar tanto la sustentacién maxima
como los dngulos de ataque méximos alcanzables, por tanto, son de vital importancia en aterrizajes y despe-
gues.

El despegue es el momento en el que una aeronave inicia su ascenso desde la superficie terrestre hacia el
vuelo en el aire. Durante esta fase, es necesario superar la resistencia al avance y generar suficiente sustenta-
cién para elevar la aeronave del suelo. Esto implica una combinacién de factores, como el angulo de ataque
adecuado, la velocidad adecuada, la potencia del motor y la longitud de la pista de despegue disponible. Los
dispositivos hipersustentadores son clave para lograr una rapida generacién de sustentacién. Generalmente, se
despliegan en el ala para aumentar la curvatura y la superficie alar, lo que resulta en un aumento significativo
de la sustentacion. Esto permite a la aeronave alcanzar velocidades de despegue més bajas y distancias de
despegue maés cortas.

El aterrizaje, por otro lado, implica la fase de descenso y contacto de la aeronave con la pista de aterrizaje.
Durante esta etapa, se busca reducir gradualmente la velocidad y el angulo de descenso de la aeronave para
lograr un aterrizaje suave y controlado. Al desplegar los dispositivos hipersustentadores, se logra un aumento
adicional en la sustentacién, lo que permite a la aeronave mantener una trayectoria de descenso controlada
y una velocidad de aproximacién adecuada, menor a la obtenida en configuracién limpia, es decir, con estas
superficies retraidas.

Se emplean diversas superficies hipersustentadoras, tanto de forma individual como en combinacién, con
el propésito de mejorar las caracteristicas aerodinamicas del ala y aumentar la sustentacién. Estas superficies
pueden ser pasivas o activas, y realizan modificaciones en la geometria del ala o controlan la capa limite con
el objetivo de prevenir desprendimientos del flujo y retrasar la pérdida. |2, |6]

Flap: Es una de las superficies hipersustentadoras pasivas mas utilizadas. Se sitia en el borde de salida
del ala y se despliega hacia abajo o hacia atrds aumentando la curvatura del perfil y/o el drea efectiva. Pro-
vocan un aumento de la sustentacion en funcién de la deflexion del mismo. Se veran en detalle las tipologias
de flap en la Seccidn

C. C
Flap 35°

ANGULO DE ATAQUE Cp

Figura 2.11: Efecto de los flaps sobre las curvas polares. [2]
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Slat: Conocidos también como flap o ranura de borde de ataque, se trata de otra superficie hipersusten-
tadora pasiva muy utilizada que se sitia en el borde de ataque del ala. Su funcién es controlar el flujo en
la regién delantera, evitando el desprendimiento del flujo para retrasar la pérdida. Los slats permiten que el
flujo de aire se acelere en la parte superior del ala, lo que genera una presion reducida y un incremento en la
sustentacion.

c t

AC, FLAPFUERA O FLAP FUERA
LE slat /C:_\- MAX FLAP DENTRO
FLAP DENTRO
LEdroop @ ——
-
Kruger flap (77—
! a Co

Figura 2.12: Tipologias principales de slat y su efecto sobre las curvas polares. [2, 5]

Aspiradores y sopladores de capa limite: Son dispositivos activos que funcionan introduciendo co-
rrientes de aire o succionando la capa limite en zonas estratégicas donde se espera que se den desprendimeintos
del flujo. Estos dos dispositivos son interesantes en actuaciones de despegue, pues permiten obtener Cr maz
elevados a grandes angulos de ataque con un coste bajo en resistencia aerodindmica. No obstante, no son tan
comunmente utilizados como los flaps o los slats debido a su complejidad.

Los dispositivos aspiradores tratan de evitar el desprendimiento de la capa limite reduciendo localmente
la presién. Esto, a su vez, impide la formacién de zonas de flujo adverso, ya que las particulas que tratan de
invertirse son aspiradas de la capa limite.

Los dispositivos sopladores dotan de energia al flujo, aumentando su velocidad, para que permanezca
adherido a la superficie del ala.

Dada la naturaleza de los aeromodelos y las limitaciones inherentes al trabajar en una escala reducida,
resulta conveniente utilizar dispositivos hipersustentadores que sean practicos y efectivos. En este contexto, el
dispositivo hipersustentador mas viable y ampliamente utilizado es el flap debido a su simplicidad de diseno
y facilidad de implementacién. Es por ello que se dedica la Seccion [2.6 al desarrollo, anélisis y comparacién
de distintos tipos de flap.

2.6. Tipos de Flap

Los distintos tipos de flaps disponibles ofrecen diversas ventajas y aplicaciones en términos de rendimiento
y maniobrabilidad. En esta seccion, se exploran los diversos tipos de flaps més utilizados y se proporciona
una visién general de sus caracteristicas y ventajas.

Como punto de partida, es necesario tener en cuenta que las caracteristicas del flap estdn estrechamente

relacionadas con la geometria del perfil de base, es decir, sin la presencia de ningin dispositivo hipersusten-
tador adicional.

35



Trabajo de Fin de Grado Fundamentos Teoricos
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Figura 2.13: Tipologias principales de flap y sus caracteristicas aerodindmicas. [6]

Flap de intradds: Modifica la curvatura del perfil solamente en la parte del intradés del ala. Al des-
plegarse, provoca un aumento significativo en la resistencia aerodindmica, incluso con pequenas deflexiones.
Ademsds, genera un incremento sustancial en el momento de picada. Una de sus principales ventajas es la
simplicidad de su mecanismo de despliegue, lo que facilita su integracion en el disefio del ala.

Flap normal: Modifica la curvatura del perfil en ambas superficies, tanto el intradés como el extradés
del ala. A medida que se deflecta, el flujo de aire se separa del extradés. Esto resulta en una disminucién
gradual de la sustentacién y un incremento considerable de la resistencia aerodindmica. Cuando la deflexion
del flap supera los 15°, se produce un desprendimiento completo del flujo, lo que limita atin més la generacién
de sustentacién y aumenta significativamente la resistencia.

Flap con ranura simple: Se trata de una variante del flap convencional que presenta una mejora signi-
ficativa en su rendimiento aerodindmico. A diferencia del flap normal, en este tipo de flap se incorpora una
ranura en la union entre el perfil del ala y el propio flap.

La presencia de la ranura permite que el flujo de aire de alta presién, presente en la parte inferior del
perfil, pueda pasar hacia la parte superior y formar una capa limite sobre el flap. Esta capa limite actua
como una barrera protectora, evitando el desprendimiento del flujo y permitiendo que el flap pueda alcanzar
mayores deflexiones sin perder sustentacion.

Es importante destacar que las prestaciones de este tipo de flap dependen fuertemente de la geometria de
la ranura disenada.

Flap con ranura doble: El uso de dos ranuras en lugar de una proporciona varias ventajas adicionales.
En primer lugar, permite un mayor flujo de aire controlado hacia el extradds, lo que resulta en un aumento
aun mayor de la sustentacién generada. Esto proporciona una mayor capacidad de carga y maniobrabilidad
a la aeronave.

Ademas, el diseno de doble ranura permite una distribucién mas uniforme del flujo de aire a lo largo del

perfil del ala, lo que contribuye a reducir la resistencia aerodindmica y mejorar la eficiencia en diferentes
condiciones de vuelo.
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No obstante, el disefio y fabricaciéon de un flap con doble ranura requiere un mayor nivel de sofisticacién
y precisién en comparacion con los flaps convencionales, pues aumenta la complejidad del mecanismo. La
correcta alineacion y ajuste de las ranuras para lograr un funcionamiento 6ptimo puede ser complicado.

Flap Fowler: Se caracteriza por su capacidad de deslizarse hacia atras y hacia abajo al ser desplegado,
aumentando tanto el area del ala como su curvatura, asi como el flujo de aire a lo largo del perfil del ala. Es
especialmente eficaz para generar coeficientes de sustentacién elevados a bajas velocidades y altos angulos
de ataque. Esto se logra gracias a su amplio despliegue y su capacidad para modificar considerablemente la
forma del perfil alar.

El inconveniente principal es su complejidad de diseno en comparacién con el flap simple o ranurado.
Ademas, debido a su desplazamiento hacia atras y hacia abajo, requiere un mecanismo de accionamiento mas
sofisticado y robusto.

Tipo de flap Deflexién 6p Deflexién 64 Cr, p Cr,, A
Normal 20° 60° 1,40-1,60 1,70-2,00
Con ranura simple 20° 60° 1,50-1,70 1,11-2,20
Fowler 15° 40° 2,00-2,20  2,50-2,90

Tabla 3: Valores tipicos de la delfexion en despeques dp y aterrizajes 64 de los dispositivos
hipersustentadores y del pardmetro Cr, == CL max/cos(Aw). [0]

2.7. Dindmica de Fluidos Computacional (CFD)

El CFD es una herramienta de la ingenieria que utiliza métodos numeéricos y algoritmos computacionales
para resolver ecuaciones diferenciales que describen el comportamiento de sistemas en los que intervienen
fluidos, transferencia de calor y fenémenos asociados, como las reacciones quimicas. El uso del CFD ha revo-
lucionado la forma en que se estudian y se disenan sistemas y dispositivos, ya que proporciona informacién
detallada y precisa sin la necesidad de realizar costosos y complejos experimentos en laboratorio o a escala real.

Aunque el CFD es una herramienta poderosa y ampliamente utilizada, también presenta algunos desafios
y limitaciones. Los resultados obtenidos mediante simulaciones de CFD dependen de la precisién de los mode-
los matematicos utilizados y de las simplificaciones realizadas. A menudo, es necesario realizar suposiciones y
aproximaciones para simplificar el problema. Se utilizan métodos numéricos para discretizar las ecuaciones y
resolverlas y en ocasiones, la convergencia de los resultados puede ser lenta y requerir una cuidadosa seleccion
de los pardmetros de la simulacion para obtener resultados estables y precisos.

Para garantizar la precisién y la confiabilidad de los resultados de la simulacién, es importante validar los
modelos de CFD con datos experimentales. Sin embargo, realizar experimentos para validar las simulaciones

de CFD puede resultar costoso y complicado.

En el dmbito de la Mecdnica de Fluidos Computacional (CFD), tanto en cédigos comerciales como en
aquellos de c6digo abierto, es comiin encontrar una estructura comun que guia el proceso de simulacién.
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2.7.1. Pre-proceso

La etapa de preparacién para la simulacion es una fase fundamental en el proceso de modelado CFD. Su
importancia radica en la correcta definicién de todos los elementos que conformaran el escenario virtual en
el cual se llevard a cabo el andlisis del flujo fluido.

En primer lugar, uno de los aspectos més significativos se centra en la creacion de la geometria del domi-
nio de estudio. Esto implica disenar o importar la geometria en un formato digital, como un modelo CAD,
que represente con precision el sistema u objeto de analisis. Luego, se deben establecer las condiciones ini-
ciales y de contorno para el fluido en el dominio. Ademas, se determinan las propiedades del fluido de trabajo.

Esta etapa también comprende el proceso de mallado o discretizacién del dominio. El mallado es un
proceso mediante el cual se divide el dominio continuo en una malla o red de elementos mas pequenos, como
celdas o nodos, para representar de manera discreta la geometria y el flujo del fluido.

2.7.2. Calculo o Solver

El célculo CFD es el nicleo central del proceso de simulacién, responsable de resolver las ecuaciones fun-
damentales que gobiernan el comportamiento del fluido en el dominio de estudio. Es el algoritmo matematico
que realiza el calculo numérico para obtener las soluciones aproximadas de las ecuaciones de flujo.

El objetivo principal del solver es calcular las propiedades del flujo, como la velocidad, la presién y otras
variables relevantes, en cada punto del dominio discretizado (la malla). Es importante remarcar que el calcu-
lo no se realiza de forma analitica, sino de forma discreta. Para ello, se basa en un conjunto de ecuaciones
fundamentales, conocidas como las ecuaciones de Navier-Stokes, que describen el comportamiento del flujo
de fluido, teniendo en cuenta factores como la conservacion de la masa, la conservacion del momento lineal y
la conservacién de la energia.

Ecuacion de conservacion de la masa: Es una de las ecuaciones fundamentales en la dinamica de flui-
dos. Describe el principio basico de conservacion de la masa en un fluido, es decir, cémo la masa se conserva
dentro de un dominio cerrado a medida que el fluido fluye a través de él. La variacién temporal de la masa
dentro del volumen es igual al flujo neto de masa que entra o sale del volumen a través de su frontera. La
ecuacion de conservacion de la masa en su forma diferencial se expresa como se muestra en la Ecuacio’n[lO]

ap B
LV (v) =0 (12)

Donde:

= p es la densidad del fluido.

= V es el vector de velocidad del fluido.

0

" es el operador de derivada parcial respecto al tiempo.

= V es el operador de divergencia, que representa la tasa de variacion de la magnitud de un campo vec-
torial en un punto dado.

Conservacion del momento lineal: Es otro principio fundamental en la dindmica de fluidos y se basa
en la ley de conservacién de la cantidad de movimiento de un fluido en un sistema cerrado. Este principio
establece que, en ausencia de fuerzas externas, el momento lineal total de un sistema de fluido permanece
constante. [10]
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Donde: (se describen los términos en la componente x)

p—— representa la tasa de cambio material del momento lineal en la direccién = respecto al tiempo.

Donde p es la densidad del fluido y u es la velocidad.

d(-p+ L . : s
M representa la variacion de la presion y las fuerzas de corte en la direccion x a lo largo del

dominio espacial. Donde p es la presion y 7., es la componente de tensién de corte en la direccion x.

OTyz  OTag

Jy 0z

direcciones. Representa las fuerzas de corte que el fluido ejerce sobre si mismo.

describen la variacién espacial de la componente de tensién de corte en sus respectivas

Sz representa las fuerzas que pueden surgir debido a la aplicacién de fuerzas externas al sistema.

Conservacion de la energia: Describe como la energia interna de un fluido cambia con respecto al
tiempo y al flujo de calor.[12]

d(p-h
%+V-(p-ho~ﬁ):—pV~(ﬁ)+V-(kVT)+ShO (13)
Donde:
- h
= w Representa la tasa de cambio temporal de la densidad de energfa interna respecto al tiempo.

La energia interna especifica del fluido es representada por hyg.

V - (p- ho - @) Representa el flujo de energia convectiva debido al transporte del fluido. La expresién
p - ho - U representa la densidad de energia interna por unidad de volumen transportada por el flujo. La
divergencia de este término indica como la energia se transporta a través del fluido.

—pV - (@) Representa el trabajo realizado por la presién sobre el fluido debido a cambios volumétricos.

V - (kVT) Representa la conduccién de calor dentro del fluido. & es la conductividad térmica del fluido
y VT es el gradiente de temperatura. Este término describe céomo el calor se transfiere en el interior
del fluido debido a diferencias de temperatura.

Sh, Representa las fuentes o sumideros de energfa interna en el fluido.

Las ecuaciones presentadas mantienen una estructura comin. Tomando la conservacién de una variable
de flujo general ¢ dentro de un volumen de control finito, se puede expresar como un equilibrio entre los
diversos procesos que tienden a aumentar o disminuirla.[10]

5(p-9)
ot
——

Variacién temporal

+ Vip-¢-u) =V grad(d))+ S
—~

Término convectivo Término difusivo Término fuente
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En el contexto de la resolucién de ecuaciones diferenciales, es necesario realizar una discretizacién de las
mismas para poder abordar su solucién de manera numérica. En este sentido, existen diversas herramientas
matemadticas y numéricas que se emplean para llevar a cabo este proceso de discretizacién. Entre las maés
utilizadas se encuentran el método de los elementos finitos, el método de volimenes finitos y el método de
diferencias finitas. Cada uno de estos métodos presenta caracteristicas distintas que los hacen adecuados para
diferentes tipos de problemas y aplicaciones.

Método de los elementos finitos: Se fundamenta en la divisién del dominio en elementos finitos,
generalmente triangulares o cuadrangulares en 2D, y tetraédricos o hexaédricos en 3D. Dentro de cada ele-
mento, se aproxima la solucién mediante funciones interpolantes que tienen valores conocidos en los nodos
del elemento. Este método es ampliamente utilizado en problemas de anéalisis estructural.

Método de diferencias finitas: El dominio se discretiza mediante una malla de puntos equidistantes
o no uniformes. Las derivadas espaciales y temporales en las ecuaciones se aproximan utilizando diferencias
finitas, lo que convierte las ecuaciones diferenciales en un sistema de ecuaciones algebraicas. Este método es
ampliamente empleado en la resoluciéon de ecuaciones de transporte y problemas de conduccién de calor.

Método de volimenes finitos: Es el més extendido en el CFD. Es una técnica numérica para resolver
ecuaciones de transporte que se basa en la integracion de las ecuaciones sobre pequenos volumenes finitos o
celdas. El dominio se divide en una malla estructurada o no estructurada de celdas, y las ecuaciones de trans-
porte se convierten en un conjunto de ecuaciones de balance para cada celda. El flujo neto de las propiedades
se calcula a través de las caras de cada celda y se expresa en términos de flujos entrantes y salientes. Este
método es conservativo y utiliza la ley de conservacién de la masa y la cantidad fisica que se transporta (por
ejemplo, cantidad de movimiento o energia) para discretizar las ecuaciones y resolver el sistema de ecuaciones
resultante.

2.7.3. Post-proceso

La etapa de posprocesamiento en CFD es esencial para comprender a fondo los resultados obtenidos me-
diante la simulacién numérica. Una vez que se ha resuelto el sistema de ecuaciones discretizadas y se han
obtenido los campos de variables del flujo en el dominio discretizado, se procede a analizar y visualizar estos
datos de manera significativa y comprensible.

En la visualizacion de los resultados, se emplean herramientas graficas para representar los campos de
flujo en diferentes formatos, como mapas de contorno, vectores de velocidad o imagenes tridimensionales.
Estas representaciones visuales proporcionan una comprensién méas intuitiva del comportamiento del flujo,
lo que permite identificar patrones, zonas de alta o baja velocidad, dreas de recirculacién y otros fenémenos
relevantes.

Ademais de la visualizacién, el posprocesamiento incluye la extraccién de datos especificos en puntos de
interés, como en la superficie de un cuerpo o en una regién critica del dominio. Estos datos pueden ser
utilizados para evaluar parametros clave del flujo, como las fuerzas aerodinamicas, coeficientes de arrastre y
sustentacién, o cualquier otra variable de interés en el andlisis del sistema.

La validacién del cédigo CFD es una etapa fundamental durante el posprocesamiento, en la cual se compa-
ra la solucién numeérica obtenida con datos experimentales o soluciones analiticas conocidas. Esta comparacion
busca asegurar que el modelo numérico utilizado sea capaz de reproducir con precisién el comportamiento
del flujo y de capturar fenémenos fisicos relevantes. La validacion es un paso critico para garantizar la con-
fiabilidad de los resultados y proporcionar una base sélida para la toma de decisiones y el diseno de sistemas
basados en CFD.
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Pre-proceso Solver Post-proceso

I Modelado conpetual I ensibilidad malla

Dominio computacional si
Geometria Solucid i N
T I olucion convergida I Validacién
| Mallado }
1 si
Propiedades del fluido I Solucién validada I
Modelos adicionales
)
Condiciones de contorno Post-procesado
Condiciones iniciales
Esquemas y algoritmos [ Resultados |
numericos

1: Criterios definidos por el usuario

Figura 2.14: Proceso CFD completo. @
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3. Geometrias

Dado que el motor estandar esta predeterminado por la competicién, gran parte del peso de diseno recae
en la seccién aerodindmica. Se busca asegurar una buena tasa de ascenso (V) a través de la reduccién del
coeficiente de resistencia (Cp), lo cual se logra mediante una cuidadosa seleccién del perfil aerodindmico y la
optimizacion de las superficies de sustentacion. Asimismo, se busca maximizar el peso maximo de despegue
(MTOW) mediante el coeficiente de sustentacién méaximo (Cf maz), l0 que permite aprovechar al maximo
la capacidad de carga de la aeronave.

Ademsés de los objetivos relacionados con la tasa de ascenso y la capacidad de carga, se buscan otras
caracteristicas aerodinamicas que contribuyan al rendimiento global de la aeronave. Se persigue alcanzar la
méxima eficiencia aerodindmica (EA,.;), que implica minimizar la resistencia al avance y maximizar la
relacién entre sustentacion y resistencia. Para lograr esto, se considera la seleccién de un perfil aerodinamico
que tenga un coeficiente de resistencia minimo (Cp, . ) en el rango de condiciones de vuelo esperadas.

El perfil aerodindmico NACA 4510 cumple con las especificaciones buscadas. Sin embargo, el coeficiente
de sustentacién maximo resulta insuficiente para cumplir con los requisitos de carga. Se considera, por tanto,
la implementacién de dispositivos de alta sustentacion para aumentar la capacidad de generacién de susten-
tacién en bajas velocidades y altos angulos de ataque.

Tras realizar un andlisis de los diferentes tipos de flap, considerando cuidadosamente el equilibrio entre
rendimiento y complejidad de implementacién, se ha tomado la decisién de desarrollar un flap de tipo Fowler.
No obstante, con fines comparativos, también se llevard a cabo un pequeno estudio de los flaps normales y
los flaps simples con ranura.

3.1. Ala del Xtra23

El diseno del ala del Xtra23 se caracteriza por tener una configuracién rectangular en planta, con una
cuerda constante de 0,20 m y una semienvergadura de 1,00 m. La geometria aerodinamica del ala se mantiene
uniforme con el perfil NACA 4510 a lo largo de su envergadura. Las superficies de control de la aeronave, que
son esenciales para la maniobrabilidad y el control en vuelo, se encuentran ubicadas en el borde de salida del
ala.

Se implementa un sistema de control compuesto por un flap y un alerén. El flap se situa en la regién
cercana a la raiz del ala, abarcando el 50 % de la envergadura total, y puede desplegarse en varias posiciones
para ajustar la geometria del ala y modificar las prestaciones aerodindmicas durante el despegue y el aterri-
zaje. Por otro lado, el alerén se encuentra en la parte exterior del ala, ocupando la otra mitad restante de
la envergadura. Tanto el flap como el alerén tienen una cuerda de 0,25 - ¢, donde ¢ representa la cuerda del
ala, lo que permite una accién de control eficiente y proporciona la capacidad de generar momentos y fuerzas
necesarias para maniobrar la aeronave en vuelo.

Para optimizar ain mas la eficiencia aerodindmica, el ala del Xtra23 esta equipada con dispositivos de
punta alar conocidos como Withcomb Winglets. Estos elementos estan disenados para reducir la resistencia
inducida y mejorar la estabilidad lateral de la aeronave, al minimizar la formacién de vértices en los extremos
del ala. De esta manera, se logra una mejora en la eficiencia global del ala.

En las Figuras[3.1}[3.2y Figuras[3.3, se presentan los planos completos de la aeronave objeto de estudio.
Cabe resaltar que, para fines de las simulaciones CFD, tinicamente se enfocara en el andlisis del semiala.
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Figura 3.1: Vista frontal del prototipo Xtra23.[15]
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Figura 3.2: Vista lateral del prototipo Xtra23.[13]
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Figura 3.3: Vista en planta del prototipo Xtra23.[15]
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3.2. Extensiones de Flap

La posibilidad de contar con dos posiciones de deflexion del flap brinda mayor versatilidad y adaptabilidad
a las distintas condiciones de vuelo y las distintas configuraciones de carga que puede presentar la aeronave,
contribuyendo asi a optimizar la eficiencia y el rendimiento global de la aeronave.

En la primera posicidn, se ha establecido una deflexién del flap de 15°, lo que resulta, en el tipo Fowler, un
aumento de la cuerda del ala de 15 mm. Esta configuracién permite mejorar las caracteristicas aerodindmicas
y el rendimiento de la aeronave en situaciones especificas, especialmente el despegue, donde se requiere una
menor resistencia aerodindmica. En la segunda posicién, que corresponde a su maxima extensién, el flap
se deflecta 25°. En el Fowler aumenta la cuerda en 30 mm adicionales. Esta configuracién proporciona un
mayor incremento en la sustentacion y permite obtener un mejor rendimiento en maniobras criticas como el
aterrizaje.

Casos 2D
Tipo de flap Geometria

Configuracion limpia
Flap Simple

.

Flap Ranurado ’
N

e
\

Flap Fowler

Tabla 4: Geometrias modeladas para el estudio en CFD.

Las geometrias presentadas en la Tabla [/] corresponden a una configuracién en la cual los dispositivos
hipersustentadores se encuentran en su maxima deflexion. Sin embargo, en los estudios CFD, también se
considera una posicion intermedia entre la configuracién limpia y la maxima deflexién.

En la Tabla[jse detallan las dimensiones mds importantes de la geometria.

Cuerda Cw 0,20 m
Semienvergadura by 1,00 m
Dimensién de referencia (Caso 2D) L,y =¢, 0,20 m

Tabla 5: Principales dimensiones del ala objeto de estudio.
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4. Modelo CFD

En esta seccién se llevara a cabo el seguimiento de las estrategias de mallado y la configuracién del do-
minio computacional, asi como las especificaciones relacionadas con los calculos y los modelos de turbulencia
utilizados. Para realizar todo el proceso CFD se utiliza Star CCM+, un software de Siemens.

Los modelos CAD que se van a emplear, presentados en la Seccidn[3se han creado previamente en Fusion
360, un software de modelado 3D de Autodesk. Los modelos reflejan con precisién la geometria del prototipo
desarrollado para la competicion.

4.1. Introduccién

En el estudio, se usa el perfil alar NACA 4510, ya definido como geometria del ala del Xtra23. Se trabaja
inicialemte con una geometria de partida o caso base bidimensional en configuracién limpia, el perfil alar no
presenta ninguna deflexion o movimiento en ninguna de sus superficies.

Se lleva a cabo un anélisis de independencia de malla para evaluar cémo los resultados obtenidos varian
en funcién de la resolucién y estructura de la malla utilizada en el modelado del flujo alrededor del perfil.
Este andlisis se realiza con el objetivo de establecer la confiabilidad y robustez de los resultados obtenidos,
asi como identificar cualquier dependencia significativa de los resultados con respecto a la calidad de la malla.
Ademas, se realiza un estudio de independencia de dominio para evaluar cémo los resultados se ven afecta-
dos por las dimensiones y limites del dominio computacional utilizado en el modelado. Esto implica realizar
simulaciones con diferentes tamafnos y configuraciones de dominio, con el fin de determinar si los resultados
son consistentes y convergen hacia un comportamiento estable a medida que varia el dominio.

Una vez completados estos estudios preliminares de sensibilidad e independencia, se procede a introducir
diferentes tipos de flap en la configuracién del perfil alar.

4.1.1. Condiciones en vuelo

Para proceder con el andlisis se definen las condiciones de vuelo tipicas de la aeronave en las fases de
operacion, en este caso despegue y aterrizaje. El pardmetro més relevante en este caso es la velocidad de
despegue, la cual se tomard como velocidad de referencia para completar todos los anélisis.

Dado que la competicién se celebra en Munich, Alemania, se realiza un estudio de seguimiento histérico
de los pardametros de interés. La pista se ubica en 48° 08’ 14” N, 11° 34’ 31” E a una altitud de 524 m. Se
toman los pardmetros de disefio a una altura de 0 m.

Velocidad de referencia Vrer =40 km/h
Temperatura T =29570 K
Presién: P =1014,67 hPa
Densidad (0 m): p = 1,189 kg/m?
Viscosidad dindmica (0 m)  p=1,825-107° kg/m- s
Viscosidad cinemaética (0 m) v=1535-10"° m?/s

Tabla 6: Promedio historico de los pardmetros de diseno y estimacion de la velocidad de referencia.
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4.2. Geometria y dominio computacional

Aunque los modelos presentados en la Seccién [3| representan la forma fisica del ala de la aeronave, en
las simulaciones CFD, el enfoque se centra en el analisis del flujo que rodea el ala. Por tanto, es necesario
establecer un dominio computacional que englobe el area de interés y realizar una operacion en la cual se
extraiga la geometria especifica que se desea analizar.

El modelo del dominio computacional utilizado es el presentado en la Figura[{./} una geometria adaptada
de las recomendaciones de la documentacién propia de Star-CCM+ [14]. Se varian las dimensiones del mismo
aguas arriba y aguas abajo de la geometria para ver la influencia de la proximidad a las paredes sobre los
resultados.

Direccion
del flujo

\
Geometria Outlet

P

Inlet

Figura 4.1: Concepto de dominio computacional para el caso bidimensional.

4.3. Mallado

FEl mallado desempena un papel esencial en la simulacién CFD, ya que proporciona una representacién
geométrica precisa, determina la resolucién espacial, influye en la convergencia y precision de los resultados,
y afecta la eficiencia computacional. Existen diversas topologias mallado, cada una con sus ventajas e incon-

— @%&
T

HEXAEDRO TETRAEDRO PRISMA TRIANGULAR PIRAMIDE

Figura 4.2: Topologias de mallado.[12]

La estrategia de mallado a seguir estructura la malla con elementos hexahédricos. La eleccion se debe a
que este tipo de mallas presentan convergencias adecuadas y un mejor rendimiento que otras tipologias de
malla. Un mallado hexaédrico puede alinearse con la direccién predominante del flujo, esto reduce los errores
de difusién numérica. Ademads, los errores de discretizacion se cancelan parcialmente en las caras hexaédricas
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opuestas. El hecho de que la malla hexaédrica utilice elementos de orden superior, hecho que implica un
mayor numero de nodos por cara, mejora la precisién en la prediccion de los valores de flujo y el seguimiento
de particulas.

Otras topologias de mallado no pueden alinearse de manera efectiva con la direccion del flujo, hecho
que aumenta la posibilidad de errores de difusién numeérica, por tanto, no proporcionan el mismo nivel de
precisién en la resolucién. [15]

No obstante, el trabajo con celdas hexaédricas implica una mayor inversién de tiempo en el mallado puesto
que son mas complejas de construir que otras topologias como por ejemplo las mallas poliédricas.

La proximidad de la geometria tiene un impacto significativo en los gradientes presentes en el flujo. Se es-
pera que los gradientes en las variables termodindmicas sean mayores en comparacién con las regiones de flujo
libre poco influenciadas por la forma del objeto. Para capturar de manera precisa estos gradientes y asegurar
una representacién adecuada del flujo en estas zonas criticas, se opta por realizar refinamientos en el mallado.

ﬁf $ﬂtﬁ- i

+
i

=

-

Figura 4.3: Mallado del problema con celdas hexaédricas.

El refinamiento de la malla consiste en aumentar la densidad de los elementos de la malla en las regiones
cercanas a la geometria de interés. Esto implica una subdivisién maés fina de la malla en esas areas para
capturar con mayor detalle los efectos del flujo alrededor del objeto. Al aumentar la densidad de la malla,
se logra una mayor resolucién espacial y se obtiene una representacion mas precisa de los fenémenos aero-
dindmicos locales, ya que proporciona una mayor precisién en la representacion de los gradientes de presién,
velocidad y otras propiedades relevantes del flujo. Ademas, la reduccién del tamaifio de celdas en la region de
entrada de flujo o inlet tiene un impacto significativo en el andlisis global del flujo, ya que contribuye a una
mejor representacién de las condiciones iniciales.

El caso que se presenta en la Figura[/.J contiene diversos refinamientos en en dreas de significativa rele-
vancia. Se han implementado reducciones en el tamafio de las celdas en las proximidades del perfil, abarcando
la totalidad de su estela turbulenta, asi como en la regién de ingreso del flujo, conocida como inlet.

4.3.1. Capa limite e y+

Para capturar correctamente los fenémenos que ocurren en una capa limite, es necesario tener un mallado
adecuado que permita una resolucién espacial suficiente. Esto implica tener una densidad de elementos finos
cerca de la superficie sélida para capturar los gradientes rapidos de velocidad y presién que se producen en la
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capa limite, las separaciones y recirculaciones del flujo asi como para garantizar una correcta representacion
de los modelos de turbulencia utilizados y proporcionar resultados precisos en términos de los parametros
turbulentos, como la viscosidad turbulenta.

El mallado que se emplea para cubrir las regiones de la capa limite se caracteriza por estar formado de cel-
das prismaéticas rectangulares y alargadas, que crecen conforme se alejan de la superficie de la geometria hasta
englobar por completo el espesor de la capa limite §. Esta topologia de mallado se conoce como “Prism Lyer”.

Durante el proceso de construccién de la capa limite existen diversos pardmetros que deben tenerse en
cuenta para asegurar una representacién precisa de esta region critica. Estos parametros desempenan un
papel fundamental en la obtencion de resultados confiables.

= Espesor de la capa limite ¢: Teniendo en cuenta las ecuaciones presentadas en la Tabla[3y adapténdolas
para las variables disponibles en el cdédigo CFD, queda la Ecuacz’o’n [L6]

X([1—=rm)
=" 7 14
1—r (14)
= Espesor de la primera capa X: Se obtiene aislando el parametro X de la Ecuacio’n [16]
obj 0,487
ZH‘ bj . Vref (15)

X  v-Ln(0,06- Rey)

donde Rey, representa el nimero de Reynolds en la dimensién caracteristica de la geometria L y y+op;
representa el parametro y+ @ que el usuario define como objetivo. Para la resolucién de casos de
aerodindmica externa de forma precisa, la bibliografia recomienda usar valores de y+ = 1. Es por ello
que se establece un y+op; >~ 1. [14]

= Nimero de capas m:

_In(1-(0-n)%)
"= Ln (r) (16)

= Stretching Factor r: Es un parametro que define el crecimiento de la celda entre capas. La bibliografia
recomienda valores comprendidos entre 1,05 y 1,2.[14].

n=m
A
[ ]
[ J
Espesor del _ 9
mallado de la n=
capa limite 4
rX
n=1 \4
A
X
v A

Pared del cuerpo

Figura 4.4: Construccion de la “Prism Layer”.[1]
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Se resuelven las ecuaciones presentadas para el caso de estudio en la Tabla[7, donde es importante remar-
car que se ha establecido un y+; = 1,00.

Nimero de Reynolds Reyp, = 144767,82 []
Espesor de la capa limite 4 = 0,005860 m
Prism Layer Stretching r=1,10 []
y+ objetivo Y+ob; = 1,00 [-]

Espesor de la primera capa X =0,00002573 m

Nimero de capas m = 33 [-]

Tabla 7: Pardmetros para la construccion de la capa limite en el caso de estudio.

En la Figura [{.5] se presenta el mallado de capa limite obtenido con la configuracién expuesta en los
pardmetros de la Tabla[} Revela con notable claridad las caracteristicas distintivas del mallado en la regién
de la capa limite, donde se identifican celdas con una relacién de aspecto > 100, orientadas en la direccién
del flujo.

Figura 4.5: Detalle del mallado de la capa limite sobre el perfil aerodindamico.

4.3.2. Estudio de sensibilidad del dominio

Mediante el estudio de diversas configuraciones del dominio, se tiene la oportunidad de investigar con
mayor profundidad y rigor la influencia de la proximidad de la pared en la regién aguas abajo sobre los
fenémenos fluidodinamicos que tienen lugar en la estela. Esta estela, generada por la interaccion entre el flujo
y el perfil aerodindmico, constituye un aspecto de suma relevancia y es considerada uno de los principales
factores determinantes para determinar qué distancia de dominio es la mas adecuada y obtener resultados
precisos y consistentes.

Con el fin de realizar el estudio de sensibilidad, se establece un dominio que se extiende en direccién aguas
arriba del perfil aerodindmico abarcando una distancia equivalente a 8 cuerdas, asi como 8 cuerdas tanto por
encima como por debajo del perfil. De igual manera, se aborda la evaluacién del impacto de la proximidad
de la pared aguas abajo, lo que involucra una variacién del tamano del dominio entre 4 y 24 cuerdas. La
adopcién de esta perspectiva de andlisis permite una valoracién de céomo las dimensiones del dominio en
regiones especificas afectan significativamente los resultados obtenidos en la simulacién.
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Para una mejor apreciaciéon y comprensiéon de la evolucion de la estela en el contexto de este estudio, se
opta por configurar el dngulo de ataque del perfil a 5°. Esta eleccion especifica busca acentuar y visualizar
claramente las caracteristicas dinamicas de la estela en las simulaciones, lo que, a su vez, permite discernir las
consecuencias y efectos derivados de las diferentes distancias de la pared aguas abajo en términos de precisién
y consistencia de los resultados numeéricos. Se toman como parametros principales de interés el coeficiente
de sustentacién (Cj) y el de resistencia aerodindmica (Cy). Estos se usardn para evaluar la variacién de los
resultados asi como la convergencia de las soluciones.

16% —e— Variacion Cl

—o— Variacion Cd

12%

8%

4%

Variacion [%)]

0% &

-4%
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4 8 12 16 20 24

Cuerdas aguas abajo [-]

Figura 4.6: Estudio de sensibilidad de dominio aguas abajo del perfil aerodindmico.
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Figura 4.7: Variacion de los pardmetros de interés Cy y Cy.
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Como se puede apreciar en las Figuras[4.6 y [4.7 los resultados de este andlisis indican que a partir de
una distancia de 20 cuerdas aguas abajo, se alcanza una estabilidad y consistencia adecuada en los resultados
numeéricos. La variacién entre los valores obtenidos en estudios con un dominio de 20 cuerdas y dominios mas
extensos es minima, siendo inferior al 0,2 %. Esta reducida variacién evidencia una convergencia satisfactoria
de la solucién al emplear un dominio de 20 cuerdas aguas abajo.

Se toma, por tanto, un dominio de 20 cuerdas aguas abajo en los estudios posteriores. Dicho dominio
presenta un equilibrio adecuado entre precision y eficiencia computacional. Asimismo, se asegura que la in-
fluencia de la longitud del dominio en los parametros de interés sea practicamente despreciable.

Para respaldar y justificar esta eleccién, se incluye la Tabla[§ que resume todos los pardmetros de interés
utilizados en el andlisis de sensibilidad del dominio.

Estudio de sensibilidad de dominio

Caso 1 2 3 4 5 6
Cuerdas 4 8 12 16 20 24
Iteraciones 1500 1500 1500 1500 1500 1500
Celdas 18873 20832 22694 24 689 26 521 28445

Residuales  1,23E-05 8,44E-06 1,94E-04 9.61E-06 1,03E-05 1,10E-05

Mass Flow [kg/s]
Tnlet 42271 42271 42271 42271 42271 42271
Outlet 42,271 42,271 42,271 42,271 42,271 42,271
Imbalance 0,000%  0,000%  0,000%  0,000%  0,000% 0,000 %

X Momentum

Pressure_inlet 0,514 0,419 0,401 0,400 0,402 0,403
Mom_inlet 469,634 469,634 469,634 469,634 469,634 469,634
Sum_inlet 470,149 470,053 470,035 470,034 470,037 470,037
Pressure_outlet 0,000 0,000 0,000 0,000 0,000 0,000
Mom_outlet 469,661 469,674 469,677 469,678 469,678 469,677
Sum_outlet 469,661 469,674 469,677 469,678 469,678 469,677
Imbalance 0,104% 0,081% 0,016% 0,076% 0,016% 0,077 %
Coefficients [-]
Cl 0,8323 0,8590 0,8649 0,8660 0,8670  0,8663
Variacién -3,210% -0,687% -0,135% -0,114% 0,085%
Cd 0,0259 0,0221 0,0214 0,0212 0,0212  0,0211
Variacién 14,360%  3,509%  0,786%  0,137% 0,089%
Cm (c/4) 0,0177 0,0175 0,0174 0,0174 0,0175  0,0174
Variacién 1,296 %  0,095%  0,052% -0,157% 0,170%

Tabla 8: Pardmetros analizados para realizar el estudio de sensibilidad de dominio.
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4.3.3. Independencia de malla

Una simulacion se considera independiente de la malla cuando los resultados obtenidos son consistentes
y convergen hacia un valor determinado a medida que se incrementa la resoluciéon de la malla. Es decir, se
refiere a la capacidad de los resultados de una simulacién numérica de flujo para ser insensibles a los cambios
en la densidad o resolucién de la malla utilizada en el dominio de simulacién. Es una propiedad deseada en
CFD, ya que garantiza que los resultados numéricos sean confiables y precisos, independientemente de la
eleccion de la discretizacion espacial.

Para verificar la independencia de malla en una simulaciéon de CFD, se debe realizar un estudio de sen-
sibilidad, esto implica realizar simulaciones con diferentes densidades de malla y comparar los resultados
obtenidos. Si los resultados obtenidos son consistentes y convergen hacia un valor estable a medida que se
incrementa la resolucién de la malla, entonces se puede afirmar que la simulacién es independiente de malla
y los resultados son confiables. La calidad y la forma de las celdas también juegan un papel importante en la
independencia de malla. Celdas mal formadas o de mala calidad pueden generar inestabilidades numéricas y
afectar la convergencia de la solucion.

La malla debe ser suficientemente refinada como para capturar adecuadamente los detalles del flujo, pero
no tan refinada que aumente innecesariamente los costos computacionales. Una malla extremadamente fina
puede generar costos computacionales elevados sin mejorar significativamente la precision de los resultados,
mientras que una malla demasiado gruesa puede subrepresentar detalles criticos del flujo llevando a resultados
inexactos. El proceso de alcanzar la independencia de malla requiere un esfuerzo significativo, ya que implica
encontrar un equilibrio entre la resolucién de la malla y los recursos computacionales disponibles.[15]

Para el caso objeto de este estudio se parte de un dominio de 11723 celdas. En esta simulacién, que se
tomara como “Caso Base”, el perfil se encuentra con un angulo de ataque de 5°, ademds presenta diversos
refinamientos en sus inmediaciones, asi como en la estela. De forma andloga al estudio de sensibilidad de
dominio, se toman como pardametros principales de interés el C; y el Cy.
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Figura 4.8: Estudio de sensibilidad de malla.

53



Trabajo de Fin de Grado

Modelo CFD

Para cada paso sucesivo de mallado se incrementa en ~ 1,5 veces el nimero de elementos en esa direc-
cion. Es decir, para un dominio bidimensional, como el presentado, se incrementa el nimero de celdas en

x1,5% ~ 2,25 veces.|12)]
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Figura 4.9: Variacion de los pardmetros de interés Cy y Cy.

300

En las Figuras [{.8 y [{.9 se puede observar que los resultados muestran una convergencia adecuada a
partir de una densidad de elementos ~ 125k. Para determinar la malla independiente, se establece un criterio
de convergencia = 1, lo que implica que la variacién de los resultados es despreciable y se ha alcanzado una

solucién estable. [12]

Tras realizar un analisis detallado de los resultados obtenidos para diferentes densidades de malla, se
concluye que el “Caso 4”7 (véase Tabla @ con 125133 celdas proporciona la convergencia requerida y, por

tanto, se considera como la malla independiente para este estudio.

Estudio de sensibilidad de dominio

Caso 1 2 3 4 5
Iteraciones 2000 1500 2000 2000 2000
Celdas 11723 26521 51566 125133 280800
Residuales  4,79E-08 1,03E-05 8,43E-07 1,08E-06 6,76E-06
Mass Flow [kg/s]
Tnlet 42271 42271 42271 42271 42,271
Outlet 42271 42271 42271 42271 42271
Imbalance 0,000%  0,000%  0,000%  0,000% 0,000 %
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X Momentum

Pressure_inlet 0,499 0,402 0,381 0,374 0,368
Mom_inlet 469,634 469,634 469,634 469,634 469,634
Sum_inlet 470,133 470,037 470,015 470,009 470,003
Pressure_outlet 0,000 0,000 0,000 0,000 0,000
Mom_outlet 469,681 469,678 469,678 469,678 469,678
Sum _outlet 469,681 469,678 469,678 469,678 469,678
Imbalance 0,096%  0,076% 0,072% 0,070% 0,069 %
Coefficients [-]
Cl 0,8917 0,8670  0,8597  0,8567 0,8566
Variacién 2,766 % 0,842% 0,353% 0,006 %
Cd 0,0246 0,0212  0,0207  0,0206 0,0205
Variacién 13,869% 2,130% 0,588%  0,239%
Cm (c/4) 0,0190 0,0175  0,0172  0,0170 0,0171
Variacién 8,139% 1,772% 0,790% -0,366 %

Tabla 9: Pardmetros analizados para realizar el estudio de sensibilidad de malla.

En cuanto al rendimiento del mallado de la capa limite, en la Figura se puede observar un y+ < 1
para toda la superficie del perfil, extradds e intradés, como bien se habia definido en los objetivos de mallado

de capa limite en la Tabla [}

o y+ Intrados

v+ Extrados

0.10
Posicion X en el perfil [m)]

0.15

Figura 4.10: Valores de y+ sobre la superficie del perfil en el caso de malla independiente.
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4.4. Condiciones de contorno

Cuando se aborda un andlisis de aerodinamica externa en CFD, es necesario construir un entorno virtual
que encapsule y contenga la geometria objeto de estudio, similar a una instalacién de “tunel de viento”. Este
recinto computacional se denomina dominio, el cual delimita la regién espacial en la que se desarrollara la
simulaciéon numérica.

El dominio en CFD se encuentra conformado por superficies limites, que actian como las paredes de la
simulacion. A cada una de estas superficies limites se le asigna una condicién de contorno especifica, segin el
comportamiento fisico que busca emular en esa frontera. Estas condiciones de contorno son esenciales para
establecer adecuadamente las interacciones del flujo con los limites del dominio fisicos donde se aplicaran las
ecuaciones del flujo y, por ende, para obtener resultados precisos y realistas, garantizando que el flujo en las
fronteras del dominio tenga un comportamiento fisicamente razonable. [12]

En el estudio bidimensional se utilizan 3 condiciones de contorno:

Condicién de contorno de velocidad de entrada o Velocity Inlet: Se especifica una velocidad de
entrada del flujo en la frontera de 11,11 m/s y se asigna una componente de direccién ¢ constante.

Condicién de contorno de presion en salida o Pressure Outlet: Se define la presion del flujo en
la frontera de salida como presiéon atmosférica.

Condicién de contorno de pared o sin deslizamiento No-slip Wall: Se establece que la velocidad

del fluido en la frontera es igual a cero, lo que implica que el fluido no se mueve a través de la pared. Esta
condicion es aplicable para modelar la interaccién entre el fluido y las superficies sélidas.

4.5. Calculo

Los modelos seleccionados para el célculo de los casos son los presentados en la Tabla [0}

Two Dimensional - Es un estudio bidimensional

Steady - Se trata de un estudio estacionario

Gas - El aire es el fluido de trabajo

Coupled Flow - Pressure-based Solver

Constant Desnity - El estudio se desarrolla en régimen incompresible
Turbulent - Se quiere modelar la turbulencia

K-Omega Turbulence - Modelo de turbulencia RANS

Tabla 10: Modelos para el calculo.

En la Tabla [1(] se introduce el tipo de solver, en este caso Segregated Flow o Pressure-Based Solver. La
otra opcion a la hora de resolver los sistemas numéricos es el Coupled Flow o Desnity-Based Solver. Los casos
en los que se utiliza un enfoque u otro en la simulacién numérica de fluidos dependen de la naturaleza del
flujo y los objetivos de la simulacion.

Los Segregated Flow Solvers son adecuados para flujos incompresibles de baja velocidad, como flujos al-
rededor de objetos sélidos simples o en conductos, donde las variaciones de densidad y presion son pequenas.
Debido a que estos flujos no presentan cambios significativos en la densidad, el solucionador puede enfocarse
en resolver las ecuaciones de conservacién de la velocidad y la presién de manera més eficiente.|[12]

Los Coupled Flow Solvers son de uso preferente para flujos turbulentos y complejos, donde las inter-
acciones entre las variables, como velocidad, presiéon y temperatura son importantes. También para flujos
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compresibles y de alta velocidad, donde las variaciones de densidad son significativas y los efectos de compre-
sibilidad y choque son relevantes, se prefiere el uso de un coupled solver para capturar adecuadamente estos
fenémenos.[12]

4.5.1. Modelos de turbulencia

Modelar la turbulencia en CFD es importante porque tiene un gran impacto en el comportamiento de
muchos sistemas y procesos reales. No obstante, presenta desafios significativos debido a su complejidad inhe-
rente. La turbulencia se caracteriza por la presencia de vortices, remolinos y fluctuaciones cadticas en las
velocidades y presiones del flujo, lo que resulta en una transferencia de energia cinética entre diferentes escalas
espaciales y temporales. Estas caracteristicas turbulentas hacen que los flujos sean altamente no lineales, lo
que requiere un enfoque especializado para su representacién numérica.

La resolucién del problema de la turbulencia dispone de diversos enfoques. Entre los méas destacados se
encuentran las simulaciones Directas (DNS), las simulaciones Large Eddy Simulation (LES) y las simulaciones
de Reynolds-Averaged Navier-Stokes (RANS). [10]

Las simulaciones Directas (DNS) son el enfoque més detallado para modelar la turbulencia. En estas simu-
laciones, se resuelven completamente las ecuaciones de conservacion de masa, momento y energia para cada
punto en la malla, sin necesidad de realizar suposiciones sobre la turbulencia. Esto significa que se capturan
todas las escalas turbulentas, incluidas las més pequenas, lo que proporciona resultados altamente precisos.
Sin embargo, las simulaciones DNS son extremadamente costosas computacionalmente, ya que requieren una
malla muy fina para resolver todas las escalas turbulentas, lo que limita su aplicacién a problemas de baja
resolucién espacial y temporal.

Las simulaciones de Gran Escala (LES) son un enfoque intermedio entre las simulaciones DNS y las si-
mulaciones de Reynolds-Averaged Navier-Stokes (RANS). En las simulaciones LES, se resuelven las escalas
mas grandes de la turbulencia, mientras que las escalas mas pequenas se modelan utilizando un modelo
de submalla. Esto permite reducir significativamente los requisitos computacionales en comparaciéon con las
simulaciones DNS, lo que las hace mas accesibles para una amplia gama de aplicaciones précticas.

Las simulaciones de Reynolds-Averaged Navier-Stokes (RANS) son el enfoque més cominmente utilizado
en la industria para resolver problemas turbulentos. En estas simulaciones, se promedian las ecuaciones de
conservacion en el tiempo, lo que permite reducir considerablemente la complejidad del problema. Los mo-
delos de turbulencia, como el modelo k — € y k — w, se utilizan para representar los efectos turbulentos en el
flujo. Aunque las simulaciones RANS son menos costosas computacionalmente en comparacién con las DNS
y LES, se basan en ciertas suposiciones y, por lo tanto, pueden resultar menos precisas en la prediccion de
flujos con estructuras turbulentas complejas.

En el presente estudio, tanto para los casos ya realizados en los andlisis de sensibuilidad, como para las
resoluciones posteriores, con distintas geometrias, se hace uso de un modelo RANS, concretamente el k — w
SST. El modelo k —w SST (Shear Stress Transport) es un modelo de turbulencia utilizado en la Mecédnica
de Fluidos Computacional (CFD) para resolver flujos turbulentos. Este modelo es una combinacién de los
modelos k — ey k — w.

El modelo k — € se utiliza para modelar flujo libre, alejado de paredes. Este modelo tiene dificultades
para predecir flujos en regiones de alta deformacion y en flujos separados. Por otro lado, el modelo k — w es
mas adecuado para flujos en regiones de alta deformacion y separacién, es decir, cerca de paredes. El modelo
k —w SST combina lo mejor de ambos modelos y proporciona una solucién mas precisa y robusta para una
amplia variedad de flujos. [18]

El modelo k-w SST (Shear Stress Transport) utiliza dos ecuaciones de transporte para las variables k y

W, que representan la energia cinética turbulenta (Ecuacz'o’n y la tasa de disipacién turbulenta (Ecuacidn
[18), respectivamente. [19]
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A continuacién se presentan coeficientes y relaciones auxiliares: |19]
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5. Analisis de Resultados

Este apartado tiene como proposito exponer y analizar los resultados derivados de los estudios CFD lle-
vados a cabo en Star CCM+, enfocados en diversas tipologias de flap y sus distintas configuraciones.

En la fase de post-procesamiento de los estudios, se hace uso de las herramientas incorporadas en Star
CCM+, que permiten realizar andlisis de los resultados obtenidos en las simulaciones CFD. Estas herra-
mientas facilitan la generacién de imdagenes y visualizaciones que representan las distribuciones de variables
relevantes sobre la geometria de interés, ya que, a través de mapas de contorno y animaciones, se puede
examinar el comportamiento del flujo en diferentes regiones del dominio para entender mejor los fenémenos
aerodindmicos involucrados. Ademas, se utiliza Microsoft Excel para llevar a cabo el analisis de los datos
numeéricos. En esta etapa se crean gréficos y se efectian cdlculos para obtener una visién méas completa y
precisa del rendimiento de las distintas configuraciones.

Para cada una de las configuraciones estudiadas se grafican las curvas de sustentaciéon C; — «, resistencia
Cq — a y eficiencia EA — a. A su vez, se realiza un grafico de contornos de coeficiente de presién sobre la
superficie del perfil para los dangulos de ataque mds relevantes. Finalmente, se representan los contornos de
velocidad y presién para angulos criticos.

5.1. Ala en configuracién limpia

La caracterizacién del ala en configuracién limpia, sin la introduccién de superficies aerodindmicas moévi-
les, es un paso fundamental para comprender la evolucién de los pardmetros cuando se deflectan los flaps
posteriormente y evaluar el impacto de dichas modificaciones.

5.1.1. Coeficientes de sustentacion y resistencia aerodinamica

0.13

Configuracion Limpia
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Coeficiente de sustentacion Cl [-]
Coeficiente de resistencia Cl |-|

0.0

./ 0.03

—e—Configuracion Limpia
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Figura 5.1: Coeficiente de sustentacion Cy y de resistencia aerodindmica Cy frente al dngulo de ataque en
configuracion limpia.
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Figura 5.2: Eficiencia aerodindmica del ala en configuracion limpia.

Los valores de eficiencia > 40, se atribuyen a que las simulaciones efectuadas son bidimensionales. Un
valor maximo mas realista para la eficiencia de un ala con estas caracteristicas seria =~ 12. Las simulacio-
nes bidimensionales pueden sobreestimar la eficiencia debido a que no capturan completamente los efectos
tridimensionales.

5.1.2. Distribucién de presiones sobre el ala

Config. Limpia AoA 0°

-5.00 o Config. Limpia AoA 6°

-4.50 o Config. Limpia AoA 10°

-4.00 P

-3.50

y+ [

0.00 0.05 0.10 0.15 0.20
Posicion X en el perfil [m]

Figura 5.3: Coeficiente de presion Cp frente a posicion en el perfil para varios dngulos de ataque.
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En la Figura[5.3 se aprecia claramente como a medida que aumenta el angulo de ataque del perfil, la
distribucién de presiones tiende a desplazarse hacia un valor de X = 0,00, es decir, hacia el borde de ataque.
Ademss, el pico maximo de succién experimenta un notable incremento. Este fenémeno es también evidente
en los contornos de presién que se observan en la Figura[5.]}

A medida que el dngulo de ataque aumenta, el flujo de aire se acelera sobre el perfil, generando una
menor presién en la parte superior y una mayor presion en la parte inferior. Esto da lugar a un aumento
en el gradiente de presion y al desplazamiento de la distribucién de presiones hacia el borde de ataque. El
crecimiento del pico maximo de succién es resultado del incremento de la fuerza de sustentacion en el ala a
mayores angulos de ataque.

5.1.3. Contornos de presion y velocidad

= —_—

Velocidad Coeficiente de presion
Flap Simple a 152 AoA 102 Flap Simple a 152 AoA 102

\

Velocidad Coeficiente de presion
Flap Simple a 252 AoA 102 Flap Simple a 252 AoA 102

0 14 28 -6 25 1

Figura 5.4: Contornos de velocidad [m/s] y coeficiente de presion [-].

El perfil NACA 4510 se caracteriza por tener un espesor reducido, representando tan solo el 10% de la
cuerda total. Esta caracteristica se refleja en una estela minima, como se puede apreciar en los contornos de
velocidad que se muestran en la Figura [5.3

Ademas, este perfil aerodindmico permite que el flujo de aire se mantenga adherido a su superficie incluso

a altos dngulos de ataque. Esta propiedad es esencial para lograr una resistencia aerodindmica baja, ya que
reduce la separacién del flujo.
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5.2. Flap Simple

El flap simple se presenta en dos configuraciones de deflexién 15° y 25°. Es la tipologia de flap maés
sencilla, pues consiste simplemente en deflectar la parte del borde de salida del perfil. No obstante, presenta
algunos problemas adicionales que se han podido ver en los resultados de los estudios.

5.2.1. Coeficientes de sustentacion y resistencia aerodinamica
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Figura 5.5: Coeficiente de sustentacion C; y de resistencia aerodindmica Cy frente al dngulo de ataque en el
flap simple.

La representacion del coeficiente de sustentacion en la Figura muestra que la introducciéon de una
deflexién en el perfil aerodinamico en el borde de salida aumenta significativamente la capacidad de susten-
tacién del ala. El valor de Cj, pasa de ser de 0,39 en configuracién limpia a 0,79 para la deflexién a 15° y
0,96 para la deflexién a 25°.

Sin embargo, se observa que a altos angulos de ataque, mayores a 10°, las prestaciones del ala se ven
perjudicadas. La maxima capacidad de sustentacion se presenta alrededor de los 8° — 10°, lo que representa
una reduccién de 2° en comparacién con la configuracién limpia. Este adelanto en la entrada en pérdida del
perfil es un fenémeno esperado, ya que la teoria advierte sobre este problema.

En la representacién del coeficiente de resistencia en la Figura |5.5, se puede apreciar un aumento con-

siderable en el valor de Cy,. Este valor se incrementa en 0,015 para la deflexién a 15° y en 0,035 para la
deflexién a 25° en comparacion con la configuracion limpia.
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Figura 5.6: Eficiencia aerodindmica del flap simple.

La introduccion del flap tiene un impacto significativo en la eficiencia aerodindmica del ala, ya que dismi-
nuye a la mitad en comparacion con la configuracion limpia. Esta disminucién puede ser atribuida al aumento
notable de la resistencia aerodinamica que se genera como consecuencia de la deflexién de la superficie hi-
persustentadora. Los resultados obtenidos sugieren que la deflexion del flap, aunque permite incrementar la
sustentacién, conlleva una mayor generacién de resistencia aerodindmica que contrarresta en gran medida los
beneficios obtenidos en términos de sustentacion adicional.

5.2.2. Distribucion de presiones sobre el ala
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Figura 5.7: Coeficiente de presion Cp frente a posicion en el perfil para varios dngulos de ataque.
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En cuanto a la distribucién de presiones sobre el perfil aerodindmico, en la Figura se puede apreciar
un resultado con una tendencia similar al de la Figura[5.3 Los picos de succién que se generan en este caso
son mayores, llegando hasta un C, = —5, 50.

Ademas, la curva del contorno de presiones deja de ser suave como en el caso del perfil en configuracién
b
limpia y pasa a presentar un quiebro en X = 0,15 m, que correpsonde con la posicién de inicio del flap.

5.2.3. Contornos de presion y velocidad

Velocidad Coeficiente de presion
Flap Simple a 152 AoA 102 Flap Simple a 152 AoA 102

\

Velocidad Coeficiente de presion
Flap Simple a 252 AoA 102 Flap Simple a 252 AoA 10°

0 14 28 6 2,5 1

Figura 5.8: Contornos de velocidad [m/s] y coeficiente de presion [-].

Los contornos de velocidad en la Figura muestran una estela considerable, lo cual se debe a los des-
prendimientos del flujo generados por la deflexion del flap. Esta separacion del flujo en ciertas areas del ala
justifica los altos valores de resistencia aerodindmcia medidos.

En los contornos de presion de la Figura[5.8la zona de succién sobre el perfil se extiende hacia el borde de
salida del ala, lo cual es una consecuencia directa de la accion del flap. La deflexién del flap crea una mayor
curvatura en la superficie superior del perfil, lo que acelera el flujo de aire en esta regién. Como resultado,
se genera una disminucion de la presion en la parte superior del perfil, creando una zona de succién que
contribuye a la generaciéon de sustentacién adicional.
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5.3. Flap Ranurado

El flap ranurado comparte una construccién similar con el flap simple, con la diferencia de que, en su
deflexién, crea una pequena ranura que conecta el extradés y el intradés del perfil aerodindmico, permitiendo
el paso del flujo de aire.

Lograr que este mecanismo funcione correctamente, asegurando el espaciado adecuado de la ranura, re-
presenta un desafio méas complejo en comparacion con las bisagras simples del flap simple. La precisién en el
diseno y fabricacion de la ranura es fundamental para garantizar un flujo de aire adecuado y un comporta-
miento aerodindmico éptimo del ala.

5.3.1. Coeficientes de sustentacion y resistencia aerodinamica
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Figura 5.9: Coeficiente de sustentacion C; y de resistencia aerodindmica Cy frente al dngulo de ataque en el
flap ranurado.

El rendimiento del flap ranurado resulta méas bajo de lo esperado, incluso por debajo del flap simple.
La Figura muestra un pequeno incremento en el coeficiente de sustentacion. El coeficiente de resistencia
aerodinamica se eleva considerablemente, alcanzando el doble del valor Cp de la configuracién limpia. La
unica ventaja notable del flap ranurado es que la entrada en pérdida ocurre en condiciones similares a la
configuracién limpia e incluso se retrasa ligeramente en el caso de la deflexién a 15°, lo que demuestra el
efecto positivo de la ranura en este aspecto.

El bajo rendimiento de esta configuracién podria atribuirse a varios factores. El dimensionamiento de la
ranura es crucial para garantizar el rendimiento éptimo del conjunto. Es probable que en la fase de modelado
CAD no se haya seleccionado un espaciado adecuado entre el ala y el flap, lo que puede haber afectado
negativamente al flujo de aire. La orientacién del canal que se crea una vez que se despliega el flap es un
aspecto a considerar. Una orientacién paralela al flujo cuando se despliega el flap seria ideal, pero el ala puede
presentar ciertas restricciones que deben ser tomadas en cuenta, ya que el diseno no solo se enfoca en una
posicion de flap desplegado.
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Figura 5.10: Eficiencia aerodindmica del flap simple.

Sobre la eficiencia aerodindmica, como cabe esperar después de ver los resultados de sustentacién y resis-
tencia, cae a menos de la mitad de la presente en configuracién limpia y su maximo se encuentra 5 puntos
por debajo de la eficiencia maxima obtenida con el flap simple.

5.3.2. Distribucién de presiones sobre el ala
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Figura 5.11: Coeficiente de presion C), frente a posicion en el perfil para varios dngulos de ataque.

67



Trabajo de Fin de Grado Andlisis de Resultados

La distribucién de presiones sobre el perfil presenta un notable cambio en la zona del flap, a partir de
X =0,15. En la La Figura|5.11]se puede apreciar el claro efecto de la ranura, provocando un aumento de la

succién en esta zona.

5.3.3. Contornos de presion y velocidad

.
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Figura 5.12: Contornos de velocidad [m/s] y coeficiente de presion [-].

Los contornos de velocidad de la Figura muestran estelas muy grandes, especialmente detrds de
la regién del flap. Se puede observar como a través de la ranura circula una pequena cantidad de flujo pro-
veniente del intradds, pero como ya se ha comentado, es insuficiente para mejorar el rendimiento del conjunto.

De forma anéloga al flap simple, el flap ranurado extiende la distribucién de presién sobre el ala hacia el
borde de salida, regién donde se encuentra el flap. No obstante, el pico de succién sigue estando en el borde

de ataque del perfil.
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5.4. Flap Fowler

El flap tipo Fowler es, indudablemente, la tipologia més compleja entre todas las propuestas realizadas. El
hecho de que esta superficie requiera dos tipos de movimiento, es decir, deflexién y desplazamiento, introduce
una notable complejidad en el mecanismo de despliegue. Coordinar la deflexiéon hacia abajo del flap y su
posterior desplazamiento hacia atras a lo largo del borde de salida del ala es importante para situar la super-
ficie hipersustentadora en las posiciones adecuadas que aseguren el mejor rendimiento. La interaccién entre
ambos movimientos demanda una ingenieria cuidadosa y precisa para asegurar un funcionamiento adecuado
del flap tipo Fowler.

5.4.1. Coeficientes de sustentacion y resistencia aerodinamica
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Figura 5.13: Coeficiente de sustentacion C; y de resistencia aerodindmica Cy frente al dngulo de ataque en
el flap Fowler.

Los resultados obtenidos en términos del coeficiente de sustentacién se encuentran dentro de las expec-
tativas previstas. El valor del Cj, obtenido con la deflexién del flap es mas del doble que en la configuracién
limpia, y el C},,,. es el més alto entre todas las tipologias estudiadas. Es evidente que la introduccién de la
deflexién del flap tiene un impacto significativo en la capacidad de sustentacién del ala, lo cual es coherente
con la teoria aerodindmica.

Resulta interesante observar que la configuracién de deflexién del flap a 25° presenta una curva de coefi-
ciente de sustentacién inferior a la configuracién de 15°. A primera vista, esto podria parecer contraintuitivo
en comparacion con los resultados de los otros flaps. Sin embargo, es importante tener en cuenta que la teoria
aerodinamica sugiere que los valores maximos de deflexién para el flap tipo Fowler en configuraciones de
despegue son tipicamente de alrededor de 15°.

Los resultados muestran que la resistencia aerodindmica obtenida con la deflexién del flap presenta valores
inusualmente elevados, similares a los del caso del flap simple.

Es relevante comentar que se adelanta notablemente la entrada en pérdida a angulos de ataque de entre
8° y 10°.
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Figura 5.14: Eficiencia aerodindmica del flap Fowler.

En términos de eficiencia, esta tipologia de flap es la mejor, pues apenas disminuye la eficiencia maxima
en 10 puntos.

5.4.2. Distribuciéon de presiones sobre el ala
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Figura 5.15: Coeficiente de presion Cp frente a posicion en el perfil para varios dngulos de ataque.
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La distribucién de presiones que presenta el flap tipo Fowler es similar a la del flap ranurado. En la Figura
se puede observar cdémo, a partir de X ~ 0, 15, el flap, ayudado por la ranura que permite el paso de flujo
entre el intradds y el extradods, crea una nueva zona de succion cerca del borde de salida del perfil aerodinami-
co. Es notable cémo en este estudio la distribucién de presiones se extiende mas alld de X = 0,20, que es el
area que ocupa el perfil en configuracién limpia, debido a que el flap se extiende hacia atras varios centimetros.

5.4.3. Contornos de presion y velocidad
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Flap Fowler a 152 AoA 8°
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Figura 5.16: Contornos de velocidad [m/s] y coeficiente de presion [-].

Aunque las representaciones de la Figura estan hechas para un angulo de ataque de 8°, las estelas
que se pueden observar son menores que para las otras tipologias de flap. Ademas, de forma andloga al flap
ranurado, en el Fowler también se observa como la ranura entre el ala y el flap permite el paso de flujo que
trata de adherirse al extradés del flap.

En cuanto a las presiones, en el drea del flap se crea un nuevo pico de succién que contribuye a la susten-
tacién elevada que muestra esta configuracion.
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5.5. Comparativa entre geometrias

Pese a que ya se han comentado los resultados obtenidos, en este apartado se muestra una recopilacién
de todas las curvas obtenidas para las distintas tipologias de flap con la finalidad de proporcionar una visién
conjunta.

5.5.1. Coeficientes de sustentaciéon y resistencia aerodinamica
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Figura 5.17: Coeficiente de sustentacion Cj para las distintas geometrias estudiadas.
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Figura 5.18: Coeficiente de resistencia aerodindmica Cy para las distintas geometrias estudiadas.
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6. Validacion Experimental

La validacién de los modelos CFD mediante la comparacién con datos experimentales es importante para
asegurar la confiabilidad y aplicabilidad de estas herramientas en el diseno y la optimizacién de sistemas.

6.1. Tunel de viento

La realizacién de medidas en tinel de viento utilizando una maqueta a escala 2/3 del ala en distintas
configuraciones, con y sin flap, ha sido un proceso desafiante y complejo. El objetivo principal de estas me-
diciones es evaluar el comportamiento aerodinamico del ala en diferentes etapas del vuelo para obtener una
comprensién mas profunda de su rendimiento y caracteristicas. Sin embargo, a lo largo del proceso de montaje
y ejecucién de las pruebas, han surgido diversos problemas que han dificultado la obtencién de datos en todas
las configuraciones deseadas.

El principal problema que se ha encontrado con el ala sin flap es la vibracién del perfil debido a las
fuerzas aerodinamicas generadas por el flujo de aire en el tinel. Estas fuerzas provocan una inestabilidad en
la maqueta, lo que resulta en vibraciones no controladas del perfil. La vibracion del perfil afecta la precisién
de las mediciones y dificulta obtener datos confiables sobre el comportamiento aerodinamico del ala. Para
solucionar este problema, se requiere un diseno y construccién mas robustos de la maqueta, capaces de resistir
las fuerzas aerodinamicas.

En el caso de la maqueta con flap, uno de los principales inconvenientes ha sido el excesivo momento de
cabeceo generado por el flujo de aire. Las fuerzas aerodindmicas han resultado ser demasiado grandes para
el diseno y la capacidad de sujecién de la maqueta, lo que ha ocasionado que esta rotara debido al momento
producido. Esto ha impedido tomar medidas en esta configuracion.

—
_.‘

+ il

L\

-1 A \

L OWe

Figura 6.1: Magqueta del ala con el flap desplegado del prototipo Xtra23 a escala 2/3 situada dentro del tinel
de viento.

Ademaés de los problemas comentados, la mala orientacién del perfil frente a la balanza de medida en el
tinel de viento ha generado limitaciones en la capacidad de obtener mediciones y correlaciones de las fuerzas
aerodindmicas. Unicamente se han podido obtener mediciones para la resistencia aerodindmica. Por otro lado,
la fuerza de sustentacion, que se encuentra en sentido perpendicular al flujo, no ha podido ser medida por la
inadecuada alineacion del perfil con respecto a las galgas extensiométricas.
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De todos modos, se presentan los resultados obtenidos y procesados en la Figura y en la Tabla A
su vez, en Anexo II se muestran los pardmetros tomados directamente de las galgas extensiométricas y
los dispositivos de medicién del tunel de viento en la Tabla
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Figura 6.2: Cy en configuracion limpia hallado en las mediciones en tinel de viento frente a Cyq obtenido en
simulaciones CFD.

Angulo de ataque [°] Resistencia aerodindmica [N] ~Coeficiente de resistencia Cy |-]

0 0,2935 0,0299
5 0,3375 0,0344
10 0,5870 0,0598

Tabla 11: Pardmetros calculados a partir de una correlacion de las galgas extensiométricas.

En la Figura se puede apreciar que los valores de resistencia aerodinamica del ala en configuracion
limpia, obtenidos mediante mediciones en el tunel de viento, son superiores a los resultados obtenidos a través
del estudio CFD de la geometria correspondiente.

Diversos factores pueden contribuir a estas diferencias. Por un lado, las vibraciones y la deformacion del
perfil del ala durante las pruebas en el tunel de viento pueden afectar las mediciones y conducir a resultados
no confiables. Ademas, la presencia de torbellinos en la punta del ala, causados por la falta de ajuste perfecto
de la seccion al tunel de viento, también puede influir en las mediciones y generar inexactitudes.
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6.2. Pruebas de vuelo y vuelos de competicion

Este apartado de validacién experimental se enfoca en un conjunto de pruebas de vuelo ejecutadas con
el propésito de evaluar el comportamiento aerodinamico del prototipo disenado y fabricado. Estas pruebas
tienen como objetivo primordial investigar y analizar como diversos elementos aerodindmicos del ala influyen
en la distancia de despegue de la aeronave en distintas configuraciones de carga.

Ante la inminente participaciéon en la Air Cargo Challenge 2022, es necesario someter el prototipo a
pruebas exhaustivas para comprender en profundidad su rendimiento aerodindmico. Estos vuelos previos de
ensayo se convierten en una etapa esencial del proceso de preparacion para la competicién, ya que permiten
adquirir un conocimiento profundo del comportamiento del prototipo en condiciones reales de vuelo.

Durante las pruebas, se evaluan los efectos de diversos elementos aerodinamicos del ala, como flaps, ale-
rones y otros dispositivos de control, en la distancia de despegue de la aeronave. La variaciéon de la masa al
despegue y las condiciones ambientales, como la velocidad y direccién del viento, son tenidas en cuenta para
comprender mejor las interacciones entre los elementos aerodindmicos y su influencia en el rendimiento de
despegue.

Los resultados y conclusiones obtenidos a partir de estas pruebas de vuelo brindarédn informacién valiosa
y critica para optimizar el diseno y las estrategias de vuelo en la competicion.

Prucha Masa al Posicion . Distancia de Posicion
de Vielo N° Vuelo  despegue Carga [kg]  flaps en Viento despegue [m] ﬂap?, en
[ke] despegue aterrizaje
14/04/22 1 2,271 0,000 0 Moderado ~ 20 0
2 2,271 0,000 0 Nulo ~ 20
3 2,571 0,300 0 Leve ~ 25 0
4 2,871 0,600 1 Leve ~ 25 2
5 3,471 1,200 1 Moderado ~ 35 2
07/05/22 6 2,571 0,300 1 Leve ~ 20
7 3,171 0,900 2 Leve ~ 30 1
8 3,771 1,500 2 Moderado ~ 40 2
9 3,771 1,500 2 Moderado ~ 45 -
11/06/22 10 2,860 0,600 0 Nulo ~ 30 0
11 3,160 0,900 0 Nulo ~ 45 1
12 3,460 1,200 1 Leve ~ 35 2
Tabla 12: Resultados de pruebas de vuelo.
Observaciones:

= Durante el vuelo N°2 se experimentan varios problemas con el recubrimiento del ala, se despega y
provoca aumentos de resistencia repentinos. Es necesario realizar un aterrizaje de emergencia fuera de
pista.

= Durante los vuelos N°7 y N°8 el despegue con el flap completamente desplegado dificulta el control,
teniendo que compensar manualmente un fuerte momento de cabeceo.
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= Durante el vuelo N°9 el ala sufre fendmenos aeroelasticos de inversién de mando dejando el avién sin
control. La aeronave sufre un accidente aparatoso quedando completamente inutilizable.

Figura 6.3: Prototipo durante el vuelo N°6 despegando a altos dngulos de ataque con el flap desplegado en
posicion intermedia.

Figura 6.4: Prototipo reconstruido durante el vuelo N°11, el ultimo vuelo antes de la competicion.

Durante los vuelos de competicién en la Air Cargo Challenge, el rendimiento de la aecornave fue el esperado
acorde a las pruebas previas de vuelo realizadas con distintas configuraciones aerodindmicas y cargas. Sin
embargo, en el vuelo N°2 de la competicion (Tabla, el equipo experimenté una situacion inesperada al
superar la altura maxima permitida, lo que resulté en un vuelo nulo para ese intento especifico. Esta situacion
llevé al equipo a replantear su estrategia para el resto de la competicion.

Considerando los resultados obtenidos previamente en los vuelos de ensayo, el equipo opté por una es-
trategia conservadora para los vuelos restantes, manteniendo una carga fija de 1,2 kg en todos los intentos.
Esta decision se basé en el andlisis detallado de las capacidades y limitaciones del prototipo, teniendo en
cuenta las condiciones de viento y la distancia de despegue. Ademas, el equipo evalué que el tercer lugar
en la competicion era inalcanzable incluso si exprimian al méximo la capacidad del avién. Por lo tanto, la
estrategia conservadora con una carga fija se presenté como la opcién més acertada para asegurar un sélido
cuarto puesto en la clasificacién final.
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Esta decisién demostré ser efectiva. La aeronave exhibié un rendimiento consistente y predecible durante
los vuelos de competicion, asegurando una distancia de despegue confiable y un manejo estable en todas las
pruebas. La estrategia conservadora permitié al equipo mantener una posiciéon competitiva en la tabla de
clasificacién y asegurar un lugar destacado en el ranking general de la Air Cargo Challenge.

Vuelo de Masa al Posicién Distancia. de Posicién
competi- N° Vuelo despegue Carga [kg]  flaps en Viento flaps en
iy despegue [m] .
cién [ke] despegue aterrizaje
06/07/22 1 3,460 1,200 1 Moderado ~ 30 1
2 3,460 1,200 1 Fuerte ~ 35 2
07/07/22 3 3,460 1,200 1 Leve ~ 35 1
4 3,460 1,200 1 Moderado ~ 30 1
08/07/22 5 3,460 1,200 1 Fuerte ~ 40 2

Tabla 13: Resultados en los vuelos de competicion.

Observaciones:

= Durante los vuelos N°2 y N°5 el fuerte viento cruzado impide realizar una carrera de despegue limpia,
por ello, se incrementa la distancia de despegue.

Los datos extraidos de las pruebas de vuelo proporcionan informacién valiosa para determinar la distancia
de despegue requerida en relaciéon con la masa del avién para cada configuraciéon de despegue. Estos datos
permiten construir una representacion grafica y analitica que muestra cémo varia la distancia de despegue
en funcién del peso de la aeronave.

A su vez, mediante los estudios CFD, se obtienen los coeficientes aerodinamicos necesarios para realizar
simulaciones numéricas y calcular la distancia de despegue para las mismas configuraciones. De esta manera,
se obtiene una representacion similar que permite comparar los resultados obtenidos a través de los datos
experimentales y los andlisis numéricos.

Las Figuras y presentan una comparativa entre las carreras de despegue obtenidas mediante la
interpretacién de los datos recopilados en las pruebas de vuelo y las carreras de despegue tedricas derivadas
de los andlisis CFD. Las carreras de despegue tedricas son calculadas utilizando los coeficientes correspon-
dientes al flap Fowler, y se aplica un factor de seguridad del 10 % para garantizar resultados més confiables.
Se pueden consultar las formulas empleadas para el cdlculo de distancias de despegue en Anexo III.

Los resultados son satisfactorios, las carreras de despegue se ajustan con un error inferior al 10 % en todos
los casos. Esta precisién en la coincidencia entre los datos experimentales y las predicciones tedricas refuerza
la validez y confiabilidad del estudio realizado.

La concordancia entre los datos medidos y los resultados teéricos validados por CFD brinda una sélida

base para la utilizacion de simulaciones numéricas en la evaluacién del despegue de la aeronave con la confi-
guracion del flap Fowler.
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Figura 6.5: Carreras de despegue obtenidas con los datos experimentales de las pruebas de vuelo y carreras
de despegue tedricas calculadas con los coeficientes obtenidos en elos estudios CFD
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Figura 6.6: Resumen de las carreras de despegue.
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7. Fabricacion

En esta seccién se detallan los procesos de fabricacion asi como los materiales empleados en la construc-
cién del prototipo Xtra23 y las maquetas a escala del ala utilizadas para realizar mediciones en ttnel de viento.

7.1. Prototipo real

La fabricacién de los sistemas de una aeronave radiocontrol es un proceso de vital importancia que tiene
un impacto directo en su desempeno y fiabilidad. Lograr un buen acabado y una construccién precisa es
un objetivo primordial, considerando que los sistemas con los que se trabaja son intrincados y requieren un
nivel de detalle minucioso, ya que incluso una pequena desviacion puede tener un impacto significativo en el
funcionamiento y la eficiencia del sistema. Ademads, debido a las limitaciones de espacio en la aeronave, es
necesario realizar un trabajo que garantice que los componentes se ajustan adecuadamente y aprovechen el
volumen contenido por la geometria de la aeronave con eficacia. Pero quiza el requisito més relevante es lograr
la maxima simplicidad posible del mecanismo, mejorando asi su fiabilidad y la sencillez de su mantenimiento
cuando este sea necesario.

Como se detallard a lo largo de la seccién, en el proceso de fabricacién del flap tipo fowler del Xtra23 se
han empleado una serie de técnicas y métodos avanzados para garantizar su calidad y rendimiento éptimos.
Entre estas técnicas destacan la impresién 3D, el trabajo con piezas de madera y la manufactura de elementos
utilizando materiales compuestos. Técnicas que se adaptan a los requisitos previos, tanto por coste econémico
como por viabilidad en términos de materiales, utillaje y experiencia del usuario.

7.1.1. Mecanismo de despliegue: guia-riel curvo

El mecanismo de despliegue del flap en el Xtra23 consiste en dos rieles ubicados en los extremos de la
superficie hipersustentadora, que se despliegan mediante unas guias especialmente disenadas. Estas guias y
rieles se han configurado con una curvatura especifica que ha sido cuidadosamente estudiada y calculada pa-
ra asegurar la colocacion precisa del flap en las posiciones deseadas, tanto de cuerda como de dangulo de ataque.

Figura 7.1: Detalle del mecanismo de guia-riel curvo.

La decisién de utilizar rieles y guias en el mecanismo de despliegue se basa en su capacidad para propor-
cionar un movimiento suave y controlado del flap. Los rieles, que estan ubicados en los bordes del flap, sirven
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como elementos que permiten un deslizamiento fluido a lo largo de las guias. Se trata de un disefio inteligente
que aprovecha la oportunidad de actuar la superficie hipersustentadora mediante un unico servomotor digital,
cuyo brazo esta conectado a la misma a través de un alambre rigido y una bisagra que le confiere el grado
de libertad adicional necesario para no aplicar torsiéon al componente durante el movimiento de extension.

Este sistema se conoce como “Push Rod”, se compone de una barra rigida que transmite la fuerza gene-
rada por el servomotor al flap. Es un sistema ampliamente utilizado para el control de superficies moviles en
aeromodelos.

La fuerza infligida por el servomotor es a compresién en el caso del despliegue del flap, y a tensiéon durante
el movimiento de retraccidn, y se aplica en el centro de masas del flap (en el eje de la envergadura) con el
objetivo de extenderlo por igual desde ambos extremos y asegurar un deslizamiento sin tensiones indeseadas
en las guias, que estan ancladas al ala.

7.1.2. Materiales y procesos de fabricaciéon

El flap del Xtra23 estd compuesto integramente por madera de balsa. La seleccién de la madera de balsa
se caracteriza por su ligereza, que la convierte en un material ideal para la fabricaciéon de componentes es-
tructurales en aeronaves de esta tipologia.

El proceso de fabricacién del flap implica dar forma a la pieza de madera de balsa de acuerdo con el
diseno previamente estudiado y optimizado. Se comienza encolando dos tablas de balsa de 5 y 3mm de espe-
sor dispuestas en paralelo, obteniendo asi un bloque de grosor suficiente para dar cabida a la geometria de
la pieza. Para dar forma al flap se emplean técnicas de desbastado utilizando lijas especificas para madera.
El arranque de material se realiza de manera artesanal y meticulosa, teniendo en cuenta las tolerancias y
dimensiones requeridas para el correcto funcionamiento del flap.

Una vez que la forma deseada se ha logrado mediante el desbaste, la pieza de madera de balsa se somete
a un proceso adicional de acabado y proteccién que inluye la aplicacién de recubrimientos especiales para
garantizar la resistencia al desgaste, la proteccién contra la humedad y la prevencién de posibles danos causa-
dos por la exposicion al entorno. Se trata de un recubrimiento plastico autoadhesivo que se comercializa bajo
nombres como Oracover o Monokote, y ademéas de proteger y dar un mejor acabado a la pieza, le confiere
una superficie lisa facil de limpiar y con menor resistencia parasita.

La guia del mecanismo de despliegue se compone de dos piezas muy ligeras impresas en 3D con pléstico
PLA. Un polimero econémico y facil de trabajar que resiste holgadamente todos los esfuerzos a los que el riel
lo somete. Esta pieza guia se ancla a una costilla doble mediante adhesivo instantdneo de cianoacrilato.

La pieza del mecanismo que més labor requiere es el riel curvo. Para fabricarlo primero se imprime en
3D (de forma similar a las gufas) un molde con la geometria exterior de la pieza, en forma de media luna.
La cara del molde que va a estar en contacto con la pieza es lijada para eliminar la rugosidad intrinseca al
acabado de la impresiéon 3D. Por ultimo se procede al laminado.

Al tratarse de un riel de fibra de carbono, se requiere de un trabajo de laminado, que dada la baja
complejidad y las bajas solicitaciones del componente, se vera simplificado con respecto al proceso completo
que se emplea en la industria. El laminado en este caso consiste primero en la fijacién de una lamina de
acetato sobre la cara del molde en contacto con la pieza; esta le dard un acabado liso y pulido, ademas de
facilitar su extracciéon del molde. A continuacién se aplican hasta 5 rectangulos de 100x20mm de tejido de
fibra de carbono de tipo sarga, intercaladas por capas de resina epoxi bicomponente especifica para lamina-
cién. Finalmente se coloca un rectangulo de tejido pelable, conocido como peelply a través del cual la resina
excedente se filtrard al exterior de la pieza. Aplicando presién uniforme al laminado, solo resta dejarlo curar
a temperatura y presion ambiente durante 24h, hasta que alcanza su méxima rigidez. En este punto se puede
extraer la pieza del molde, retirar la capa de peelply con el sobrante de resina, y perfilar las dimensiones y el
espesor del riel por medio de una multiherramienta de tipo Dremel.
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7.1.3. Ensamblaje

El montaje del mecanismo implica una serie de pasos precisos para garantizar su funcionamiento ade-
cuado. Inicialmente, se fijan el riel al flap y la guia a la costilla doble utilizando adhesivo instantdneo de
cianoacrilato, asegurando que ambas piezas queden perfectamente alineadas. Este alineamiento es esencial
para evitar posibles desviaciones en el movimiento del flap.

Una vez que las piezas se encuentran fijadas, se procede a ensamblar el flap en sus guias, conectandolo al
mecanismo de “push-rod”, que, a su vez, estd vinculado al servo. Esta conexién permite que el servo controle
el movimiento del flap en funcién de las senales recibidas. Para asegurar una correcta correspondencia entre
las posiciones del servo y las posiciones deseadas del flap, se realiza un proceso de trimado del servo. Esto
garantiza que las posiciones de 0 y 100 del servo coincidan con las posiciones limite del flap y también se
programa una posicién intermedia para un mejor control en condiciones especificas de vuelo.

Finalmente, se anaden dos bandas eldsticas en los extremos del flap para facilitar su retraccién. Estas
bandas aseguran que el flap se retraiga de manera alineada con las guias y contribuyen a mejorar la estabili-
dad y precisiéon del mecanismo en su funcionamiento general.

7.2. Maqueta

Con el propésito de analizar el comportamiento del ala de la aeronave en un tinel de viento, se ha disenado
y construido una maqueta a escala. Dado que las dimensiones del tunel de viento no permiten montar el ala
a tamano real para llevar a cabo el andlisis, se ha optado por una maqueta que presenta una escala reducida
de 2/3 respecto a la configuracién real del ala. Esta maqueta consta de dos piezas: una representa el ala
con el flap retraido, es decir, en su configuracién limpia, mientras que la otra muestra el flap completamente
desplegado.

Para la fabricaciéon de la maqueta, se emplea la tecnologia de impresion 3D. El modelado de las piezas
se realiza en Fusion 360, permitiendo obtener el sélido 3D de la maqueta. Posteriormente, se realiza un
postprocesado utilizando el software Ultimaker Cura. Este software permite realizar ajustes y optimizaciones
especificas para la impresora Creality Ender 3 NEO, que se utiliza para el proceso de impresion.

Debido a que la envergadura de la maqueta es considerable y el volumen de impresién de la maquina es
limitado, se toma la decision de dividir cada maqueta en tres piezas distintas. Esta subdivision permite que
cada componente de la maqueta se imprima de manera independiente.Para la fabricacion de las piezas, se
hace uso de pldstico PLA debido a su versatilidad y facilidad de uso en impresiones 3D. Una vez impresas
todas las piezas, se procede al ensamblaje utilizando un adhesivo adecuado para lograr una unién sélida y
estable entre las partes.

Figura 7.2: Maquetas del ala.
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8. Objetivos de desarrollo sostenible

Los ODS, o Objetivos de Desarrollo Sostenible, son una serie de metas y compromisos globales adoptados
por los Estados miembros de las Naciones Unidas en septiembre de 2015. Estos objetivos forman parte de la
Agenda 2030 para el Desarrollo Sostenible, un plan de accién ambicioso y universal destinado a abordar los
principales desafios que enfrenta el mundo en términos de pobreza, desigualdad, cambio climatico, degrada-
cién ambiental, paz y justicia, entre otros.

La Agenda 2030 consta de 17 Objetivos de Desarrollo Sostenible, cada uno con metas especificas y medi-
bles a alcanzar para el afio 2030. Los ODS abarcan una amplia gama de temas interconectados, incluyendo la
erradicacion de la pobreza, el acceso a la educacién de calidad, la igualdad de género, el acceso a la salud, el
agua limpia y el saneamiento, el trabajo decente y crecimiento econémico, la accién climéatica, la proteccién
de los ecosistemas, y la promocion de la paz y la justicia, entre otros.

Los ODS son un llamado a la accién para que todos los paises, instituciones, empresas y ciudadanos tra-
bajen en conjunto para lograr un futuro més sostenible, inclusivo y equitativo para las generaciones presentes
y futuras. Su implementacién requiere de la colaboracién y el compromiso de todos los actores, a nivel global,
regional y local, para abordar los desafios globales y crear un mundo mas préspero, justo y respetuoso con el
medio ambiente.

En este apartado, se vincula el proyecto desarrollado en el presente trabajo con los Objetivos de Desarrollo
Sostenible establecidos por las Naciones Unidas.

ODS 7 - Energia asequible y no contaminante: Este objetivo busca garantizar el acceso a fuentes
de energia asequibles, fiables, sostenibles y modernas para todos. Los UAV eléctricos reducen el consumo
de energia, fomentan el uso de energia renovable, disminuyen las emisiones de gases de efecto invernadero,
impulsan la innovacién tecnolégica y potencian el acceso a tecnologias sostenibles. El CFD puede evaluar
diferentes configuraciones de superficies hipersustentadoras, como flaps y alerones, para lograr una mayor
capacidad de sustentacién y eficiencia en vuelo, lo que contribuye al uso maés eficiente de la energia. Ademaés,
el uso del CFD permite reducir los costos asociados con pruebas fisicas y prototipado, al mismo tiempo que
proporciona resultados detallados y precisos para optimizar el rendimiento. Esto contribuye a un proceso de
fabricaciéon més econémico y eficiente.

ODS 9 - Industria, Innovacion e Infraestructura: Este objetivo busca fomentar la construccion de
infraestructuras resilientes, promover la industrializacién inclusiva y sostenible, y fomentar la innovacién. El
trabajo realizado en el desarrollo de un UAV de competicién aborda directamente este ODS al trabajar en
el diseno y fabricacién de una aeronave innovadora, que requiere infraestructuras especializadas. Ademas, la
participacion en competiciones internacionales como la Air Cargo Challenge impulsa la colaboracién con otros
equipos y el intercambio de conocimientos, lo que promueve la innovaciéon y la transferencia de tecnologia en
el &mbito aeronautico.

ODS 12 - Produccién y consumo responsables: Este objetivo busca promover patrones de produc-
cién y consumo mas sostenibles. El proyecto puede contribuir a este ODS al enfocarse en el diseno optimizado
de los dispositivos hipersustentadores a través del uso de herramientas CFD, lo que podria conducir a una
produccién mas responsable al reducir la necesidad de materiales y recursos innecesarios. Ademads, se esta
promoviendo un consumo responsable al utilizar tecnologias mas eficientes y reducir el impacto ambiental en
comparacion con aeronaves menos aerodindmicas.

ODS 17 - Alianzas para lograr los objetivos: El objetivo ODS 17 busca fortalecer los medios de
implementacién y revitalizar la Alianza Mundial para el Desarrollo Sostenible. La participacién del equipo
Xtra2 UPV en la Air Cargo Challenge y la colaboracién con otros equipos y universidades ejemplifica el
espiritu de colaboracién y trabajo conjunto necesario para alcanzar los ODS. Mediante la cooperacién y
la formacion de alianzas, el equipo puede ampliar el impacto de su proyecto y compartir conocimientos y
mejores practicas para abordar los desafios globales.
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9. Conclusiones

El diseno de una aeronave no tripulada es un desafio complejo que involucra multiples disciplinas y as-
pectos. La aerodindmica, en conjunto con otras areas de conocimiento, desempena un papel fundamental ya
que influye directamente en el rendimiento y la eficiencia de la aeronave durante todas sus fases de vuelo. El
analisis de las superficies hipersustentadoras, como los flaps, es de especial relevancia para lograr el maximo
rendimeinto en todas las fases del vuelo.

El CFD ha sido una herramienta fundamental en este estudio, permitiendo realizar anélisis detallados y
obtener resultados precisos de una amplia gama de configuraciones alares.

Los resultados obtenidos constituyen una base sélida para el disefio de un dispositivo hipersustentador
que demuestre un rendimiento favorable en vuelo.

Es importante destacar que los estudios de sensibilidad de dominio y de independencia de malla han
sido fundamentales para garantizar la precisién y confiabilidad de los resultados en los estudios de distintas
configuraciones. La representacion gréfica de todos los resultados numéricos, asi como la visualizacién de con-
tornos de velocidad y presién alrededor de la geometria de interés, ha sido de gran utilidad para comprender
en detalle el comportamiento aerodindmico del conjunto.

En relacion a los resultados obtenidos, se ha observado que la incorporacion de elementos hipersusten-
tadores efectivamente incrementa el coeficiente de sustentacién. No obstante, este aumento también se ve
acompanado de un incremento en la resistencia aerodindmica. Entre las distintas tipologias de flap estudia-
das, el diseno tipo Fowler ha demostrado ser el de mejor desempeno en términos de rendimiento aerodinamico.

9.1. Trabajos futuros

En el transcurso de este estudio, se han abordado diversos aspectos relacionados con la comparacion
del rendimiento entre superficies hipersustentadoras. Se ha llevado a cabo una primera investigaciéon que
ha proporcionado resultados sélidos. Estos resultados sientan las bases para ampliar el estudio mediante la
incorporacién de nuevas simulaciones y la realizacion de iteraciones adicionales a las presentadas.

En primer lugar, resulta de especial interés complementar el estudio 2D realizado para cada tipologia de
flap con un andlisis 3D ma&s detallado. Los fenémenos de flujo tridimensionales que se desarrollan alrede-
dor de la geometria compleja de un ala son de gran relevancia, ya que pueden influir significativamente en
su rendimiento aerodinamico. Al considerar la dimensién adicional, se pueden observar con mayor claridad
fenémenos como la formacién de voértices tridimensionales, la variacion de la distribucién de presiones y la
influencia de la estela generada por el ala en el flujo. Estos aspectos son fundamentales para una comprensién
mas completa de la aerodindmica y pueden proporcionar informacién valiosa para mejorar el disefio y la
eficiencia de las superficies hipersustentadoras.

Ademas, llevar a cabo mas iteraciones en los modelos simulados, con variaciones en las posiciones del
flap y las caracteristicas de la ranura, en caso de tenerla, resulta altamente 1til para determinar el punto
optimo tanto en términos de posiciones de despliegue como de espaciado de la ranura. Mediante la variacion
de las posiciones de despliegue del flap, es posible identificar aquellas que generan la maxima capacidad de
sustentacién y minimizan la resistencia aerodinamica en distintas condiciones de vuelo. Asimismo, ajustar
las caracteristicas de la ranura, en caso de estar presente, puede influir en la generacién de succién y en la
eficiencia global del ala, lo que ofrece oportunidades para optimizar el diseno.

Finalmente, aunque la validacién mediante pruebas de vuelo del prototipo real proporciona informacién
valiosa, la realizacion de mas ensayos experimentales en tunel de viento puede resultar beneficioso para
optimizar el diseno sin necesidad de implementar diversas iteraciones en el prototipo real. Este enfoque ex-
perimental permite explorar y evaluar diferentes configuraciones de manera més rédpida y econémica. La
utilizacion de tuneles de viento ofrece un ambiente controlado y reproducible que permite estudiar el com-
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portamiento aerodindmico del ala en condiciones cercanas a la realidad. Al realizar pruebas en un entorno
simulado, es posible obtener resultados confiables y precisos que contribuyen a la toma de decisiones infor-
madas en la etapa de diseno Ademaés de reducir los costos de fabricacién al enfocarse en la construccion del
mejor diseno analizado, el uso de tuneles de viento también disminuye el riesgo de posibles accidentes del
prototipo causados por configuraciones que puedan empeorar significativamente la aerodindamica y que no se
hayan reflejado adecuadamente en los estudios CFD.
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11. Presupuesto

El presupuesto presente en esta seccién se debe abordar desde una perspectiva particular. Ademas de
todo el esfuerzo personal invertido en este documento, el diseno y la construccién del prototipo real, que es el
objetivo final del estudio, recae sobre varios miembros del equipo Xtra2 UPV. Por tanto, se deben considerar
las horas invertidas por estos mimebros.

Ademais, para la elaboracién de los estudios CFD y los calculos se han usado herramientas con licencia
proporcionada por la Universitat Politencia de Valencia y el Xtra2 UPV. Este software es Star CCM+, Wol-
fram Mathematica y Microsoft Office. La redaccién del documento se ha llevado a cabo en cédigo LaTeX,
una herramienta de cédigo abierto.

11.1. Prototipo Xtra23

Electrénica Coste Consumibles Coste
Motor 98,00€ Pegamento 57,52€
Variador 43,15€ Tornilleria 6,49€
Baterias 46,99€ Soldadura 6,68€
Receptor 74,98€ Cinta adhesiva 11,97€
Servomotores 81,00€ Material de laminacién 64,48€
Subtotal 344.12€ Subtotal 147,14€
Material Coste Accesorios Coste
Madera de balsa 23,50€ Hélice 9,05€
Fibra de Carbono 259,07€ Tren de aterrizaje 63,40€
Pléstico PLA 19,44€ Oracover 46,10€
Aluminio 16,08€ Varios 74,60€
Subtotal 318,09€ Subtotal 193,15€
Coste del prototipo Xtra23 1002,50 €

11.2. Maquetas

Material Coste
Plastico PLA 15,55€
Varillas de acero 1,20€

Coste de las maquetas 16,75 €
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11.3. Recursos humanos

Concepto Cantidad [h] Coste [€/h] Total
Personal del equipo Xtra2 UPV 3500 15 52 000,00€
Autor 450 15 6750,00€
Tutor 15 15 450,00€
Coste de personal 59 700,00 €

11.4. Equipos y software

Para el célculo de amortizacion de equipos y sofware se asume un tiempo de trabajo anual de 1820 horas.

Vida
Concepto Precio [€] util Coste [€/h] Horas Total
[anos]
Licencias Star 30000,00 1 16,48 200 3296,00€
CCM+ ’ ) )
Licencias Microsoft 99.99 1 0,06 150 9.00€
Office
Licencias Wolfram
Mathematica 226,00 1 0,13 10 1,30€
Ordenador de 800,00 5 0,09 440 39,60€
sobremesa
Monitores 300,00 5 0,04 440 17,60€
Impresora 3D 239,00 ) 0,03 48 1,44€
Coste de equipos y software 3364,94 €
11.5. Total
COSTE TOTAL 64 084,44 €

El coste total del proyecto asciende a SESENTA Y CUATRO MIL OCHENTA Y CUATRO EU-
ROS CON CUARENTA Y CUATRO CENTIMOS.

GASTO TOTAL 4384,44 €

El gasto total del proyecto asciende a CUATRO MIL TRESCIENTOS OCHENTA Y CUATRO
CON CUARENTA Y CUATRO CENTIMOS.
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Se destaca la diferencia entre coste total y gasto total, ya que los recursos humanos empleados en la
fabricacion del prototipo no han supuesto un coste real.

92






Trabajo de Fin de Grado

Presupuesto

12.

12.1.

Anexos

Anexo I: Datos obtenidos de los estudios CFD

AoA Cl Cd Cm (c/4) EA
5 -0,127 0,0184 00200  -6,9187
0 0,385 0,0158 0,0193 24,4018
6 0,945 0,0225  0,0165 41,9875
8 1,086 0,0277  0,0144 39,2237
10 1,192 0,0366  0,0122 32,5705
12 1,218  0,0535 0,0098 22,7893
14 1,069 0,1025 0,0112 10,4292

Tabla 14: Coeficientes aerodinamicos obtenidos para el caso de configuracion limpia

AoA Cl Cd Cm (c/4) EA
-5 0,3355 10,0341  0,0350 9,8343
0 0,7938 10,0394  0,0333 20,1418
6 1,2815 0,0526 0,0291 24,3760
8 14116 00611 00272 23,1156
10 1,4661 0,0785  0,0247 18,6869
12 1,4085 10,1329  0,0234 10,5960

Tabla 15: Coeficientes aerodindmicos obtenidos para el caso de flap simple a 15°

AoA Cl Cd Cm (c/4) EA
5 05104 00543 0,0391  9,4050
0 09588 00615 00374 15,6030
6 1,4328 10,0765  0,0334 18,7325
8 1,5336 0,0839  0,0312 17,2521
10 1,5244 0,1172  0,0287 13,0100
12 1,0532  0,2630 0,0391 4,00455

Tabla 16: Coeficientes aerodindmicos obtenidos para el caso de flap simple a 25°
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AoA (I Cd  Cm (c/4) EA

50,1733 0,038%8  0,0344  4,4715
0 005663 00479 03056 11,8117

1,0579 0,0624  0,0260 16,9488
8  1,2019 00700 0,0246 17,1674
10 1,3143 0,0826 0,232 15,9131
12 1,3708 0,1080 0,0231 12,6907
14 1,0340 02438 0,353  4,2415

Tabla 17: Coeficientes aerodindmicos obtenidos para el caso de flap ranurado a 15°

AoA Cl Cd Cm (c/4) EA

-5 0,2085 0,0685 0,0363 3,0427
0 0,7239 0,0721 0,0350 10,0436
6 1,2717 0,0876 0,0316 14,5147
8 1,4222  0,0957 0,0302 14,8650
10 1,5120 0,1197 0,0293 12,6317
12 1,1900 0,2624 0,0398 4,5351

Tabla 18: Coeficientes aerodindmicos obtenidos para el caso de flap ranurado a 25°

AoA (1 cd  Cm (c/4) EA

-5 0,5211  0,0309 0,0499 16,85039545
0 1,0813 0,0354 0,0517 30,5225018
6 1,6800 0,0506 0,0514 33,208319

8 1,8213  0,0640 0,0500 28,44959981
10 1,7371  0,1019 0,0463 17,05386838

Tabla 19: Coeficientes aerodinamicos obtenidos para el caso de flap Fowler a 15°

AoA Cl Cd Cm (c/4) EA

50,4795 0,0563  0,0534 85121
0 10130 00620 0,0546 16,3299
61,5900 0,0806  0,0549 19,7241
8  1,70890 0,0966  0,0536 17,6993
10 1,7219 0,1323  0,0530 13,0124

Tabla 20: Coeficientes aerodindmicos obtenidos para el caso de flap Fowler a 25°
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12.2. Anexo II: Medidas tomadas en tunel de viento

Giro en plataforma [°]  Angulo de ataque [°] Velocidad [m/s] Galga 1 Galgal Galga 1

85 0 16,80 0,49 0,17 -0,20
80 5 16,70 0,24 0,26 0,31
75 10 16,70 0,03 0,29 0,37

Tabla 21: Pardametros medidos en el tunel de viento.

Se presenta también la matriz con la que se ha realizado la correlacién de los datos obtenidos a partir de
las galgas para hallar las fuerzas aerodinamicas. La matriz de correlacién se ha obtenido de la Practica 3 -
Aerodindmica 3D, de la asignatura de Aerodindmica.

—0,782295953 0,051435375  0,100801776
0,023226609  0,982549484 —0,880302277 (19)
0,22620193  0,137676845  0,125890554

12.3. Anexo III: Calculos para hallar carreras de despegue

Distancia de despegue z7o:

Vro 174
f— . d
rro =m / T~ D e W 1))

donde:

= V es la velocidad.
= m es la masa de la aeronave.

= T, representa el modelo propulsivo:

[ 10,794, V < 11,38
| (10,79 —0,56- (V —11,38))-6, V >11,38

D es el drag o resistencia aerodinamica y L el lift o sustentacién.

W representa el peso m - g.

= 14 es el coeficiente de rozamiento del avién con la pista. Para una pista de césped corto toma un valor
de = 0,1.
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Sin flaps
Masa al despegue [kg] Distancia de despegue [m] Distancia de despegue x1.1 [m]
2.271 18.97 20.87
2.571 22.47 24.72
2.871 26.45 29.10
3.171 31.02 34.12
3.471 36.31 39.94
3.771 42.54 46.79
Con flaps 1
Masa al despegue [kg] Distancia de despegue [m] Distancia de despegue x1.1 [m]
2.271 17.28 19.01
2.571 20.13 22.14
2.871 23.22 25.54
3.171 26.59 29.25
3.471 30.27 33.30
3.771 34.31 37.74
Con flaps 2
Masa al despegue [kg] Distancia de despegue [m] Distancia de despegue x1.1 [m]
2.271 18.36 20.20
2.571 21.62 23.78
2.871 25.25 27.78
3.171 29.33 32.26
3.471 33.96 37.36
3.771 39.23 43.15

Tabla 22: Resultados del cdlculo de distancias de despeque teoricas.
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