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Resumen

El objetivo de este proyecto consiste en la bisqueda de una posible configuracion
alar optimizada con respecto a las configuraciones convencionales que se llevan utili-
zando en los ultimos anos en la aviacién. En concreto, se realiza el estudio numérico de
la geometria joined-wing con la finalidad de determinar si se trata de una configuracién

con caracteristicas aerodindmicas superiores a las geometrias convencionales.

Para lograr este propdsito, en primera instancia se realiza el diseno de la geometria

mediante el programa Autodesk Inventor, sera la estudiada en este proyecto.

A continuacién se desarrolla la metodologia CFD en la misma utilizando el pro-
grama Star-CCM+. Esta herramienta permite realizar calculos aerodinamicos sobre la
geometria obteniendo parametros de interés como las fuerzas aerodinamicas que afec-
tan, la distribucion del coeficiente de presion y la distribucion de velocidades alrededor

del cuerpo.

Finalmente, una vez recopilados todos los resultados se compararan los mismos con
aquellos obtenidos, siguiendo la misma metodologia, para las configuraciones conven-
cionales de un ala con estrechamiento y un biplano. Estos datos permitiran determinar

si la geometria joined-wing es una mejor opcion en términos aerodinamicos.



Abstract

The aim of this project is research for an optimized wing configuration with respect
to the conventional ones used in aviation recently. Specifically, numerical study of the
joined-wing geometry is carried out in order to determine if it is a configuration with

better aerodynamic characteristics than conventional geometries.

To achieve this purpose, first of all the geometry design is carried out using the

program Autodesk Inventor, which will be the one studied in this project.

Then the CFD methodology is developed using the program Star-CCM+. This tool
allows to perform aerodynamic calculations on the geometry, obtaining parameters of
interest such as aerodynamic forces, distribution of pressure coefficient and distribution

of velocities around the body.

Finally, once all the results have been compiled, they will be compared with those
obtained, following the same methodology, for the conventional configurations of a ta-
pered wing and a biplane. This data will allow to determine if the joined-wing geometry

is a better option in aerodynamic terms.
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Resum

L’objectiu d’este projecte consistix en la busca d’una possible configuracié alar
optimitzada respecte a les configuracions convencionals que es porten utilitzant en els
ultims anys en 'aviacié. En concret, es realitza ’estudi numeric de la geometria joined-
wing amb la finalitat de determinar si es tracta d’una configuracié amb caracteristiques

aerodinamiques superiors a les geometries convencionals.

Per a aconseguir este proposit, en primera instancia es realitza el disseny de la

geometria mitjancant el programa Autodesk Inventor, sera 'estudiada en este projecte.

A continuacié es desenrotlla la metodologia CFD en la mateixa utilitzant el pro-
grama Star-CCM+. Esta ferramenta permet realitzar calculs aerodinamics sobre la
geometria obtenint parametres d’interés com les forces aerodinamiques que afecten, la

distribucié del coeficient de pressié i la distribucié de velocitats al voltant del cos.

Finalment, una vegada recopilats tots els resultats es compararan els mateixos amb
aquells obtinguts, seguint la mateixa metodologia, per a les configuracions convencio-
nals d’'una ala amb estrenyiment i un bipla. Estes dades permetran determinar si la

geometria joined-wing és una millor opcié en termes aerodinamics.
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Capitulo 1

Introduccion

1.1. Contexto

Es una realidad que en los ultimos anos el medio ambiente ha tomado un papel
crucial en todos los aspectos de la vida del ser humano. Cada vez se opta por disenos
y productos que permitan reducir la huella de carbono y a su vez sean mas sostenibles,

y el campo de la ingenieria aeroespacial se suma cada vez mas a este objetivo.

Siguiendo con este concepto , el proyecto tiene como proposito el estudio aerodina-
mico mediante el uso de Star CCM de la geometria “ala unida” o joined-wing”. Este
programa especializado en dindmica de fluidos computacional (CFD) permitira obte-
ner resultados concluyentes sobre la distribucion de sustentacion, resistencia, presion

alrededor de la geometria y otros parametros aerodinamicos.

Esta informacion se pretende contrastar con los parametros equivalentes de confi-
guraciones convencionales como un ala con estrechamiento que es la utilizada de forma
masiva actualmente, y un biplano tradicional con el fin de determinar si existe o no una
mejora aerodinamica suficiente como para que la geometria “joined-wing” pudiese llegar
a ser una de las posibles geometrias del futuro, permitiendo un ahorro de combustible

y aligerando la estructura de las aeronaves tal y como las conocemos actualmente.

1.1.1. Historia

Es sabido que el concepto de joined-wing no es un diseno actual, si bien este no
ha sido tan estudiado a nivel técnico. Durante los iltimos 50 anos, uno de los mayores
campos de innovacion en el a&mbito de la ingenieria aerondutica ha sido la busqueda
de mejoras que permitan la optimizacion de la eficiencia aerodinamica y estructural,
asi como una reduccién del peso total de la aeronave. Con este objetivo de mejoras
aerodinamicas, y como resultado aumentar el redimiento de la aeronave, ha motivado

a los disenadores al uso de configuraciones basadas en alas de elevado aspect ratio. Esto



tiene encontraposicién, un aumento del peso de la estructura, que incrementa a su vez
la necesidad de rigidez estructural, lo que ha han restringido la geometria a disenos
convencionales mas seguros [8]. Sin embargo, dada la situacién actual, la busqueda de
otro tipo de configuraciones ha ganado fuerza en los ultimos anos, lo cual hace retomar

antiguas propuestas como la que se estudia en este proyecto.

Uno de los primeros conceptos surgié en 1910, cuando el disenador L.Bleriot utiliz6
esta configuracién de aeronave para su prototipo Bleriot III (1.1.1). Posteriormente,
en los anos 20, los biplanos tuvieron prioridad en cuanto a desarrollo, mientras que

durante 1930 se opté finalmente por las acronaves monoplano [12].

L

Figura 1.1.1: Bleriot III.

Posteriormente, en 1968, J. Wolkovitch escribié un articulo [17] en el que compa-
raba una aeronave monoplano con una joined-wing (1.1.2). En este articulo detallé las
potenciales ventajas de esta ultima configuracion en disciplinas como aerodinamica,

control de vuelo y peso de la estructura [12].

Figura 1.1.2: Modelo de J. Wolkovitch 1968.



Unos anos después, los disenos realizados por ACA Industries en colaboracion con
la NASA fueron estudiados en tuneles de viento con el fin de realizar mediciones sobre

las caracteristicas aerodindmicas del modelo con esta configuracién 1.1.3, [13].

/%

ot o

Figura 1.1.3: Modelo de ACA Insustries y NASA.

Recientemente, en el afio 2000, Boeing desarroll6 el modelo SensorCraft joined-wing
con el proposito de cumplir con las necesidades de la U.S.A.F para el diseno de una
aeronave con capacidades de vigilancia mayores. Por otro lado, a finales de la primera
década de este siglo, la Air Force Research Laboratories comenzé el estudio de las

caracteristicas aerodindmicas de un modelo con esta configuracién [11], [6].

Figura 1.1.4: Modelo de Boeing.

Como conclusién de forma general sobre los estudios mencionados, se puede es-
tablecer que muestran una reduccion significativa de la resistencia inducida, aunque
no todos ellos afirman que esta reduccion es debida a aspectos aerodindamicos. La re-
duccion considerable del peso y la deflexién de superficies de control necesaria frente

a una configuraciéon convencional ayudan a us vez a esta reduccion. Esto tiene como



consecuencia que el peso de la planta propulsiva se podia reducir entre un 20-30 %, lo

que la hace una geometria de alto interés en la actualidad.

Como se puede observar, la situacién actual hace que el modelo de joined-wing
sea un candidato de estudio y desarrollo para la aviacion comercial en un futuro,
siempre que los obstdculos sociales que suelen aparecer al introducir cambios en la
geometria de las aeronaves civiles sean superados. Por otro lado, a corto plazo, este
tipo de configuracion es idénea para UAVs, ya que las caracteristicas especificas del

joined-wing pueden ser una gran ventaja [8].

1.1.2. Caracteristicas

La configuracion joined-wing es uno de los disenos no convencionales que podrian
considerarse para la aviacién del futuro. Esta formado por un fuselaje convencional
al cual se unen dos alas, una de ellas adelantada, situada como el ala principal en la
configuracion convencional, y otra de un tamano ligeramente menor retrasada, la cual
puede hacer las veces de estabilizador horizontal como en las configuraciones conven-
cionales. Esta ultima nace en la punta del estabilizador vertical, de tal manera que el
avién adopta una forma de diamante en sus vistas en planta y de frente. Ambas alas
estan conectadas, de manera que las puntas de ala trasera se unen al ala delantera,
relativamente cerca del borde de ésta tltima. Tal y como se muestra en la figura 1.1.5,
la posicién relativa de los elementos de esta configuracion puede ser muy variado, cada

uno aportando distintas caracteristicas a la aeronave final.

wing
Classical monoplane configuration Diamond Wing
Direct junction (or small joint) between the two wings.

Junction is usually located at the outhoard span.
Front view reminds of a diamond shape.

joint

; % pylon
wing Jury strut

Box Wing / PrandtiPlane Strut-/Truss-Braced Wing
If | or more juries are present, the configuration
is called Truss-Braced Wing.

Strut is always the lower wing,
Strut-wing junction is usually at the inboard span,

Front view reminds of a box shape.
Wings connected through a lateral joint.
Joint is also called vertical joint, or winglet.

Figura 1.1.5: Variaciones en la colocacion del ala joined-wing.

Al comparar un avion en configuracion convencional con un avién joined-wing se

pueden senalar fundamentalmente dos ventajas de este tltimo, como son la reduccion

4



de las cargas estructurales en el ala delantera, al estar unida al ala posterior, y reduccién
de la resistencia aerodinamica inducida, ligada a que los bordes de ambas alas no estan

totalmente libres, como en la configuracién convencional.

Por otro lado, el biplano y el ala unida o joined-wing, aunque a veces se confunden,
son configuraciones diferentes. Por un lado, el biplano tiene un tamano mucho mayor,
y esta fabricado mediante cables que rigidizan la estructura, mientras que en el ala
unida los elementos trabajan como transmisores de fuerzas y momentos como en una
estructura semimonocasco. Esta capacidad es la precursora de la mejora de las carac-
teristicas de las aeronaves modernas, sobre todo en el campo de reduccién de peso y
estructura [12] [2].

Una vez conocidas las caracteristicas basicas de esta geometria, esta se puede pa-
rametrizar, dando lugar a numerosas variaciones de flecha y tamano de las superficies

sustentadoras, tal y como se muestra en la figura 1.1.6.

<>

Lower Bound: 30° Mid-Range: 45° Upper Bound: 80°

Aft Wing Sweep Angle

Lower Bound: 0° Mid-Range: 30° Upper Bound: 60°

<>

Lower Bound: -30° Mid-Range: 15° Upper Bound: 80°

Joint Location

Lower Bound: 0.5 Mid-Range: 0.7 Upper Bound: 0.9
Vertical Offset

Front Wing Sweep Angle

&
&

e
s

Outboard Wing Sweep Angle

&
&

14
8

1
i
f%

Lower Bound: 0.0m Mid-Range: 5.0m Upper Bound: 10.0m

Figura 1.1.6: Posibles variaciones del joined-wing.



Un ejemplo de configuracion joined-wing aplicado en la vida real es el UAV chino
HQ-4 Xianglong 1.1.7, el cual se caracteriza por un ala principal de mayor tamano, y
una menor superficie secundaria que actiia como estabilizasor horizontal. La unién entre

ambas superficies se realiza aproximadamente en el terico exterior del ala principal.

Figura 1.1.7: UAV HQ-4 Xianglong.

Teniendo en cuenta los datos anteriores, para este estudio se opta por una configu-
raciéon similar al UAV ya que es de mayor interés al ser utilizada en casos realidales. Se
le realiza una variacién en las uniones de las superficies, de forma que se unan por la
punta de ambas alas. Dicha modificacion se realiza con la intencion de simplificar su po-
sible manufacturacién, ya con la extension del winglet, ya utilizado en configuraciones

convencionales, se realizaria el nexo entre ambas superficies.

Figura 1.1.8: Diseno joined-wing para el estudio.

Ademas, este tipo de configuracion de joined-wing seleccionada puede dar lugar a
variaciones de interés militar como la que se observa en la figura 1.1.9, incluyendo mayor
capacidad para combustible aprovechando tanques externos situados en las uniones de
las alas.



Figura 1.1.9: Posible variacion del joined-wing del estudio.



1.2. Objetivos

El objetivo principal de este proyecto es el compromiso con la mejora del impacto
medioambiental de la aviacion en la sociedad, mediante la optimizacién de las configu-
raciones utilizadas en las aeronaves. Aunque es cierto que la configuracion joined-wing
no es un concepto nuevo, se pretende rescatar el mismo con el objetivo de estudiar
y comparar sus ventajas en cuanto a mejora aerodindmica respecto a configuraciones

convencionales.

Para lograr este objetivo, se pretenden alcanzar los siguientes objetivos secundarios:

= Representar lo mas fielmente posible la realidad siguiendo la metodologia CFD,
obteniendo resultados robustos que permitan observar diferencias entre configu-

raclones.

» Garantizar la independencia de los resultados, asi como su convergencia para

verificar que estos han sido obtenidos correctamente.

= Comparar los resultados aerodindmicos del joined-wing con los obtenidos para

geometrias equivalentes convencionales que permitan obtener diferencias reales.



Capitulo 2
Marco teorico

Este proyecto se centra en el estudio de la aerodindmica de una geometria. La
aerodinamica, ya sea interna o externa, se define como la disciplina que estudia y

cuantifica las fuerzas y momentos que un flujo en movimiento ejerce sobre un cuerpo.

En esta seccion se incluiran los fundamentos tedricos y las ecuaciones utilizadas

para la obtencion de los resultados de este proyecto.

2.1. Definicion de fluido y caracteristicas

De forma simplificada, un flujo es una medida de la cantidad de una sustancia que
cruza una superficie en un tiempo determinado. Puede referirse tanto a particulas de
gas que atravieran una abertura, como el caso que se suele estudiar en la aerodindmica

cerrada, como el flujo de corriente eléctrica a través de un cable y otros casos.

Existen diferentes tipos de flujo, los cuales vienen determinados en funcién de sus
caracteristicas y propiedades como la densidad, temperatura, velocidad...En los siguien-
tes apartados se enuncian y explican las peculiaridades de la clasificacion general de

los fluidos en la aerodinamica.

2.1.1. Flujo continuo y enrarecido

Se define flujo continuo a aquel compuesto por un gran nimero de moléculas por
unidad de volumen, siendo posible por tanto determinar caracteristicas del mismo como
la temperatura, densidad o presiéon. Ademas, si la cantidad de fluido es reducida, se
considera de igual forma un flujo continuo. En definitiva, este es el tipo de flujo mas

comun, y es de igual forma el que caracteriza este proyecto.

Por otro lado, en el caso de un flujo enrarecido, este posee un nimero reducido

de moléculas en comparacion con el caso anterior, lo que dificulta en gran medida



determinar las propiedades del mismo. En este tipo de flujos, las ecuaciones de Navier-

Stokes no son aplicables, por lo que se trata de casos cuyo estudio presenta mayor
dificultad.

2.1.2. Flujo estacionario y no estacionario

Se le llama flujo estacionario a aquel cuyas propiedades no dependen del tiempo.
Esto quiere decir que la variacion de las propiedades en un punto concreto del espacio y
del tiempo es nula o lo suficientemente pequena como para considerarla despreciables.
Para este proyecto, se considera que las propiedades no varian significativamente lo
largo del estudio, ya que este se realiza a una altitud fija, por lo que se toma la hipdtesis
de flujo estacionario. Esta consideracion simplifica en gran medida las ecuaciones, por

lo que se considerara para futuros calculos de este proyecto.

Por el contrario, un flujo no estacionario es aquel que es dependiente del tiempo.
Las propiedades del mismo no permanecen constantes, por lo que el valor de las mismas
se va a ver alterado por el espacio y el tiempo en el que se realice el estudio. Este tipo
de flujo suele caracterizar modelos complejos o aquellos cuyas condiciones de estudio

varian drasticamente a lo largo del mismo.

2.1.3. Flujo compresible e incompresible

Un flujo compresible es aquel cuya densidad sufre variaciones cuando existen cam-
bios de presion, ya sea compresion o expansion, mientras que en un flujo incompresible,
el campo de presion y temperatura se encuentran desacoplados. Esta caracteristica ha-
ce que en el segundo caso la densidad se pueda considerar practicamente constante y,

por lo tanto, el volumen de todas las porciones del fluido permanece inalterado.

Para este estudio acepta la hipodtesis de flujo incompresible ya que, al igual que en
el apartado anterior, el estudio se realiza a una altitud concreta con densidad deter-
minada segin la Atmoédsfera Estandar Internacional. Se considera que, al tratarse de
flujo externo, la perturbacion que puede ocasionar el objeto de estudio, en este caso
un ala, no es lo suficientemente importante como para considerar grandes variaciones

en la densidad.

Para considerar la hipotesis anterior, se debe tener en cuenta el regimen de vuelo
en el que se encuentra el estudio, ya que a altas velocidades la hipdtesis de flujo in-
compresible no seria correcta. Esta caracteristica viene determinada por el niimero de
Mach 2.1, un nimero adimensional que relaciona la velocidad del flujo con la velocidad

del sonido, la cual varia con la altitud..
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Vo
M=— 2.1
= 2.)
Los diferentes regimenes vienen determinados por el valor del nimero de Mach, y

se clasifican en los siguientes:

» Flujo subsénico (M < 0,8): regimen de bajas velocidades donde no existen

fenémenos de compresibilidad.

» Flujo transénico (0,8 < M < 1,2): flujo de transicién entre el régimen subsénico
y supersonico, en el cual coexisten ambos regimenes simultaneamente. Se desco-

noce un método de calculo analitico que caracterice esta zona.

» Flujo supersénico (M > 1): se generan ondas de choque y desaparecen las

zonas de flujo subsénico, siendo flujo de alta velocidad en su totalidad.

» Flujo hipersénico (M > 5): aparecen fenémenos nuevos debidos a las altas
velocidades tales como el aumento de la temperatura en la pared debido al cambio
brusco de energia cinética, ya que esta se transforma en calor cuando se produce

la onda de choque.

En este proyecto se considera regimen subsoénico en todo el estudio, por lo que los
fenémenos de compresibilidad son despreciables, siendo valida por tanto la hipdtesis

de flujo incompresible.

2.1.4. Flujo laminar y turbulento

Un flujo laminar es aquel cuyas lineas de corriente siguen trayectorias suaves o
regulares predecibles, tal y como se puede apreciar en la representacion superior de la

figura 2.1.1 , ya que este fluye en capas paralelas sin interrupcion entre ellas.

Un flujo turbulento por el contrario, como se puede observar en la figura inferior
de la 2.1.1, se caracteriza por tener un movimiento cadtico e irregular, alta velocidad

y un rapido intercambio de energia entre las diferentes capas.
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Turbulento

Figura 2.1.1: Representacion del flujo laminar y turbulento

Para predecir si el flujo responde a un comportamiento laminar o turbulento se hace
uso del nimero de Reynolds 2.2, un nimero adimensional que relaciona las fuerzas de
inercia con las fuerzas viscosas. Cuando las fuerzas viscosas son dominantes, estas son
suficiente para mantener todas las particulas del fluido en linea, comportandose enton-
ces como un flujo laminar. Por el contrario, cuando las fuerzas de inercia son superiores
a las viscosas (corresponde a altos Re), no existe esta ordenacion de las moléculas, por
lo que el fluido es turbulento. Se puede establecer la siguiente clasificacion:

Re — Poo Voo - L (2.2)
1
» Re < 10%: a bajo ntimero de Re, el comportamiento se corresponde con un flujo

laminar, caracterizado por bajas velocidades.

» 10> < Re < 10°: corresponde con la zona de transicién entre flujo laminar y
turbulento. Este término se utiliza en mayor medida cuando se trata el concepto

de capa limite, el cual se desarrolla en la seccion 2.1.5

» Re > 10% a alto nimero de Re, el comportamiento se corresponde con un flujo
turbulento, el cual es caracteristico a altas velocidades. Es por esto que este tipo

de flujo es el que caracteriza este estudio.

2.1.5. Flujo viscoso y no viscoso

Un flujo no viscoso, tal y como indica su nombre, es aquel cuya viscosidad es nula o
practicamente nula. En relacion a lo expuesto en la 2.1.4, esta caracteristica indica la
superioridad de las fuerzas de inercia, por lo que el Re esperado es mayor a la unidad
y los efectos viscosos pueden ser despreciados. Esta caracteristica aporta importantes
simplificaciones a las ecuaciones de Navier-Stokes, lo que facilita la obtencién de una

solucién.
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En el caso de un fluido viscoso, este fluye en capas paralelas sin interrupcién entre
ellas. Por lo tanto, al flujo laminar también se conoce como flujo aerodinamico o flujo
viscoso ya explicado en la 2.1.4. En un flujo viscoso, al contrario que en el caso anterior,
las fuerzas viscosas dominan sobre las fuerzas de inercia, por lo que el Re sera menor

que la unidad.

Capa limite y concepto de y+

La capa limite es una region que aparece en flujos viscosos en la que el flujo de un
fluido se ajusta desde la velocidad nula en la pared hasta la de la corriente principal
del flujo. El espesor de la misma se define como la distancia desde la pared hasta el
punto en el que la velocidad del flujo viscoso es un 99 % de la velocidad del flujo sin
perturbar. En otras palabras, debido a que la pared no se desplaza, se produce una
condicién de no deslizamiento, la cual provoca un gradiente de velocidades de dificil

prediccion.

La capa limite se suele dividir en tres regiones, tal y como se muestra en la figura
2.1.2 [4]:

= Subcapa viscosa: dominan los térmicos viscosos.

= Subcapa buffer: capa de transicion en la cual los perfiles de velocidad se carac-

terizan por una variacion logaritmica.

= Subcapa logaritmica: dominan los términos turbulentos.

e Capa limite Region de  Capa limite
g laminar transicion turbulenta
—_—
= Vo
-
_______ <
-
- v
g
<
-
-
- =
——0

X Grosor de capa limite

Figura 2.1.2: Subcapas de la capa limite.

Para realizar una correcta prediccion de la capa limite en CFD, se debe de mallar
dicha zona con celdas de menor tamano para capturar correctamente los fenémenos tu-
brulentos. Para ello, se utiliza el concepto de y+. Se trata de una distancia adimensional

que caracteriza la capa limite turbulenta cercana a la superficie 2.3.

Y- ur
v

y+ = (2.3)

Siendo los parametros de la ecuacion:
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= y: distancia a la pared.
s upr: velocidad de friccién del fluido.

» : viscosidad cinematica del fluido.

La definicién de la velocidad de friccion viene dada por la ecuacion 2.4:

Tw
P

Siendo los parametros de la ecuacion 2.4:

= 7, esfuerzo cortante en la pared.

= p: densidad del fluido.

El esfuerzo cortante el definido por la ecuacién 2.5:

1
Tw = écfpugo (2.5)

Siendo los parametros de la ecuacion 2.5:

= cy: constante.

» U velocidad del fluido.

La constante mencionada anteriormente se define por la ecuacion 2.6, valida tnica-

mente para Re, < 10%:

c; = (2log Re, — 0,62)"% (2.6)

Utilizando las ecuaciones mencionadas anteriormente se determina el nimero de
capas limite necesarias para su correcto mallado. Ademas de este dato, se necesita

conocer la distancia entre dichas capas, la cual viene definida por la ecuacion 2.7:

02 (2.7)

§ ~ 0,38
r  Re;

2.2. Ecuaciones de gobierno del flujo

Para representar un fenémeno fisico de interés se requiere de un modelo matematico
mas o menos complejo. En general, para representar la dindmica de fluidos, se hace uso
de las ecuaciones de Navier-Stokes, las cuales describen el movimiento tridimensional
de fluidos viscosos mediante ecuaciones de conservacién. Consisten en un conjunto de

ecuaciones diferenciales parciales de segundo orden, las cuales son dependientes del
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tiempo, en las que se considera que los esfuerzos tangenciales son proporcionales al

gradiente de velocidad en la pared.

No se dispone de una solucién general para este conjunto de ecuaciones, por lo que
es habitual aplicar simplificaciones con el fin de facilitar la resolucién de las mismas.
Estas se seleccionan de acuerdo al fenémeno fisico estudiado, y pueden variar de un
caso a otro. En este apartado se mencionaran igualmente las consideraciones realizadas

en cada caso.

Ecuacion de conservacion de la masa

La ecuacion de conservacion de la masa, o ecuacién de continuidad es una de las
ecuaciones generales del movimiento. Establece que la masa total del fluido en un
sistema permanece constante conforme este se desplaza, por lo que la cantidad de aire
que entra en el mismo coincide exactamente con la cantidad que sale.

dp

o V(@) =0 (2.8)

Esta formada por dos términos, tal y como se observa en la ecuacion en forma

diferencial 2.8:

» Término acumulativo: indica la cantidad de masa que se va acumulando con

el tiempo a lo largo del volumen fluido.
» Término convectivo: indica cuanta masa atraviesa el dominio en el tiempo.

En el caso de estudio, al no existir grandes variaciones en el tiempo de la densidad
del fluido, se toma la consideracién de flujo estacionario. Por lo tanto, se trata de un

flujo incompresible por lo que la ecuaciéon quedaria como se muestra en la 2.9
V-u=10 (2.9)

Ecuacion de conservacion del momento

El principio de conservacion del momento 2.10 expresa la segunda Ley de Newton
aplicada a un volumen cerrado, el cual establece que la tasa de variacién del momento
de un fluido en un punto determinado del espacio y tiempo es equivalente a la suma

de las fuerzas que actiian sobre el cuerpo, ya sean de presion, viscosas o masicas.

O(p - u) L _Op
T+V(p-u-u)——%+V(M-Vu)+SM@
d(p-v) . dp

v-d) = -2 . 2.1
d(p - w) L Op
T—l—v(p«w-u)——az + V(- Vw) + Sar



Al igual que en el caso anterior, se pueden distinguir distintos terminos que forman
la ecuacién, siendo la parte izquierda de la igualdad equivalente a la que se observaba
en la ecuacién 2.9. Por otro lado, esta ecuaciones ya no se encuentran igualadas a cero,

sino que presentan los siguientes términos:

= Término de presion: representa el gradiente negativo de presion, el cual engloba

las fuerzas de presion que actuan.
= Término de difusion: representa la accion de las fuerzas viscosas sobre el fluido.

» Término fuente: indica cuanta cantidad de movimiento se esta creando o des-

truyendo dentro del volumen de control debido a los diferentes tipos de fuerzas.

Ecuacion de conservacién de la energia

La conservacion de la energia se basa en el primer principio de la termodinamica, el
cual establece que la energia de un sistema ni se crea ni se destruye, solo se transforma,
implicando por tanto que esta permanecerd constante en el tiempo. De forma equiva-
lente a como se ha estado viendo en secciones anteriores, la ecuacién de conservacion
de la energia 2.11 relaciona la variacién total de la energia en un punto determinado
del espacio y del tiempo con la energia asociada a las fuerzas de presion, conduccién

térmica ya la presencia de fuentes y sumideros de calor.

I(p-e)
ot

Los términos de esta ecuacion son muy similares a los que forman la ecuacion 2.10.

+V(p-e-)=—p- V(i) +V(k-VT)+ S, (2.11)

Por un lado, los términos de la izquierda represesentan el cambio de energia total por
unidad de volumen en funcién del tiempo y la variaciéon de energia por conveccion a
través de las paredes respectivamente. Por otro lado, los términos a la derecha repre-
sentan el flujo de energia debido a fuerzas de presion y conduccion térmica y finalmente

un término fuente que engloba la energia por radiaciéon o reacciones quimicas.

2.3. Fuerzas aerodinamicas y coeficientes

En esta seccion se desarrollan los principales parametros que van a ser calculados
y cintrastados en este estudio para determinar la aerodinamica de la geometria joined-
wing. Ademas, se introducen los principios bésicos mas utilizados en esta disciplina y

que caracterizan cualquier aeronave, asi como la fisica que afecta a la misma.

2.3.1. Fuerzas y momentos aerodinamicos

Si mediante simplificaciones ha sido posible resolver las ecuaciones planteadas en la

seccién 2.2, es posible obtener entonces el calor del campo escalar de la presion p(z, y, z)
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y el campo vectorial de esfuerzos cortantes en la pared 7(x,y, z). Posteriormente, estas
variables se integran de forma separada para el intradds y extradds, obteniéndose la

llamada fuerza aerodinamica, la cual se puede descomponer en:

» Fuerza axial A: coincide la direccion de la velocidad del flujo.

» Fuerza normal N: fuerza perpendicular al cuerpo de estudio.

La distribucién de estos esfuerzos es lo que da lugar al momento aerodinamico.

Figura 2.3.1: Fuerzas resultantes en un perfil aerodinamico

Sin embargo, esta descomposicién de fuerzas no es la mas utilizada en aerodinamica,
sino que se suele trabajar con la fuerza de sustentacién L y resistencia D definidas en
la seccién 2.3.3 y en la figura 2.3.1, siendo la equivalencia entre ambas la mostrada en

la ecuacién 2.12:

L =N -cos(a) — A - sin(a) (2.12)
D = N - sin(a) + A - cos(a) |

2.3.2. Coeficientes aerodinamicos y coeficiente de presion

La forma mas usual de expresar la fuerzas de la seccion 2.3.1 es en forma de coefi-
cientes, ya que permiten comparar de forma directa el comportamiento de diferentes

geometrias y condiciones de vuelo, tal y como se muestra en la ecuacién 2.13.

L
C f—
L L oo - V2. S,
D
C f—
S (2.13)
M




Otro coeficiente muy utilizado es el coeficinte de presién, mostrado en la ecuacion
2.14, ya que, como se ha visto anteriormente, juega un papel my importante en el

cdlculo de las fuerzas aerodindmicas.

P — P

C =
P %'pw'vc?o

(2.14)

Para casos cuyo flujo sea incompresible, como en este estudio, se puede aplicar
directamente la Ley de Bernoulli, la cual establece una relacién inversamente propor-
cional entre la velocidad y la presion, quedando entonces la expresién del Cp como la

ecuacion 2.15.
V2
B V_OQO

Cuando esta expresion es nula, indica que la presion es la misma que la de flujo

C,=1 (2.15)

libre, mientras que si es igual a la unidad se trata d eun punto de remanso, en el cual

la velocidad es nula.

2.3.3. Sustentacién y resistencia

La sustentacion es, tal y como se ha definido en la figura 2.3.1, la componente
vertical de la resultante de la fuerza aerodinamica. Se produce debido a la existencia
de una zona de baja presién en la parte superior del perfil o extradds y una zona de
alta presion en la parte inferior o intrados. Esta diferencia de presiones se debe a la
forma caracteristica del perfil, ya que esta deflecta las lineas de corriente del flujo que

tienden a adaptarse al contorno del mismo.

Por otro lado, la resistencia es la componente que se opone al movimiento de un
cuerpo a través del fluido. A este parametro contribuyen dos tipos principales de resis-

tencia:

= Resistencia por friccidon: se debe al rozamiento de las moléculas de aire con la

superficie del sélido.

= Resistencia de forma o por presion: se produce debido a la baja presion en

las zonas de flujo desprendido. Si el fluido es viscoso, esta es nula.

= Resistencia inducida: se produce en cuerpos tridimensionales debido a la sus-

tentaciéon. Un ejemplo de ello son los torbellinos de punta de ala.

= Resistencia de onda: se produce cuando aparecen ondas de choque.

18



2.4. Metodologia CFD

Se define Computational Fluid Dynamics o CFD como una técnica de simulacién
utilizada para analizar y predecir el comportamiento de fluidos, como pueden ser liqui-
dos y gases. Comprende la resolucién de ecuaciones matematicas complejas utilizando
ordenadores para modelar y comprender el flujo de fluidos, transferencia de calor y
otros fenémenos. Esta metodologia hace uso de algoritmos para simular la interaccion
entre fluidos y superficies. Su interés reside en la capacidad de prediccién de los fenome-
nos que, de otra forma, serian practicamente irresolubles de forma manual debido a la

complejidad de las ecuaciones que los rigen.

Este proceso de discretizacion, basado en la division de la region de estudio en pe-
quenos volumenes de control, aplica a cada una de las celdas las ecuaciones de conser-
vacién, continuidad y Navier-Stokes hasta alcanzar el criterio de convergencia impuesto

por el usuario.

La metodologia de CFD, tal como se representa en la Figura 2.4.1, consta de 3
etapas fundamentales, y dentro de cada una de ellas se suelen seguir ciertos pasos

concretos de manera rigurosa [3], [16].

Pre-proceso Solver Post-proceso
NO
I Modelado conpetual > ensibilidad malla
Dominio computacional SI
Geometria Solucidn convergida Validacién NO

| Mallado J+

v si

Propiedades del fluido | Solucién validada |

Modelos adicionales

]

[Condiciones de contornd

- - S Iteracién Post-procesado
Condiciones iniciales
Esquemas y algoritmos | Resultados |
nuUMmMEricos

1: Criterios definidos por el usuario

Figura 2.4.1: Metodologia del CFD

Pre-proceso

Esta etapa consiste en preparar los datos que posteriormente se introduciran en
el programa de calculo, en este caso, en Star-CCM. La complejidad de esta etapa

dependera de la precisién que se quiera conseguir. Para ello, se establece:
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1. Modelo fisico: es la representacion grafica, normalmente simplificada, del fenémeno
real con el fin de estudiar detalladamente su comportamiento bajo ciertas circuns-

tancias pre-establecidas.

2. Modelo matematico: es la ecuacién o conjunto de ecuaciones que describen
lo que ocurre fisicamente en el fendmeno que se intenta estudiar. Ademas, es
necesario determinar ciertas condiciones iniciales y de frontera, asi como las pro-
piedades fisicas del medio de manera que se acote el problema a una situacion

determinada.

3. Malla numérica: es el conjunto de puntos discretos (nodos) distribuidos sobre
el dominio de estudio, los cuales se utilizan para la resolucion numérica de un

grupo de ecuaciones diferenciales parciales. Determina:
= El coste computacional del problema, el cual viene dado por el nimero de
celdas de la malla.
= La precision del calculo en funcién de la calidad de la malla.
= La tasa de convergencia, que depende de la calidad de la malla. Determina

la rapidez de la convergencia del caso.

Estos puntos discretos pueden tomar diversas formas tal y como se puede observar
en la Figura 2.4.2. La seleccion de un tipo de celda u otro dependera del caso que
se quiera estudiar, normalmente este punto esta determinado por la complejidad

de la geometria.

20 Cell Types

/\

Triangle CQundnlmteral

Tetrahedron Hexahedron

Prism/Wedge Pyramid Polyhedron

Figura 2.4.2: Tipos de elementos

A su vez, se ha de seleccionar el modelo de turbulencia mas éptimo, los cuales se

desarrollan en el proximo apartado:
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= DNS: resuelve todas las excalas de turbulencia.
= LES: resuelve las escalas grandes y modela las pequenas.

» RANS: modela todas las excalas.

Modelos de turbulencia

Debido a que la gran mayoria de flujos estudiados en aerodinamica son turbulentos,
la importancia de la seleccién del modelo de turbulencia adecuado es indispensable
para la obtencion de resultados coherentes que representen lo mas fielmente posible la
realidad. Debido a su naturaleza, en este tipo de flujos, tal y como se ha explicado en la
Seccion 2.1.4, se producen inestabilidades que hacen que su movimiento sea inconstante
y caotico, dificultando su prediccion. De igual forma, las propiedades que caracterizan

este tipo de flujo no seran estacionarias (Seccién 2.1.2).

Dada esta complejidad, se desarrollan distintos métodos de resolucién de la turbu-
lencia los cuales, dependiendo de la escala que se necesite resolver y de la potencia de
calculo de la que se disponga, se utilizara uno u otro. Los modelos mas utilizados son

los siguientes [7]:

= Reynolds-Averaged Navier-Stokes RANS

Este modelo de turbulencia de bajo coste computacional se centra en el flujo me-
dio y los efectos de la turbulencia sobre las propiedades del mismo. Previamente,
antes de aplicar este método numérico, las ecuaciones de Navier-Stokes se pro-
median en el tiempo. Debido a esto aparecen nuevos términos en las ecuaciones
promediadas debido a la interaccién entre varias fluctuaciones turbulentas. Estos

términos se modelan con los siguientes métodos:

e Modelo k - €
Resuelve dos ecuaciones adicionales, una para la energia cinética turbulenta

(k) y otra para la disipacién de la misma (e).

d(pk) N d(pku;) 0 [,ut ok

- 201, s By — 2.16
8t awz a([)] :| + el Lo pe ( )

oy, 0x;

€

k

d(pe) N d(pew;) 0 [ut Oe 21,y Eij — Czeépe (2.17)

ot " om,  ow Zaxj] G

Siendo la viscosidad turbulenta p;:

]432
= pCy— (2.18)

Los pardmetros que aparecen en las ecuaciones anteriores corresponden a:

o p: densidad del fluido.
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e}

k: energia cinética turbulenta.

e}

e: tasa de disipacién.

e}

u;: vector velocidad en sus 3 componentes.

e}

t: tiempo.

o

P: tasa de produccién de energia cinética turbulenta.

(0]

p: viscosidad cinemaética.

(0]

Ok, 0c, Cie, Eij, Coc, Cy: coeficientes empiricos.

Se trata un modelo simple de turbulencia que unicamente requiere deter-
minar ciertas condiciones iniciales o de contorno. Ademas, se trata de un
método muy fiable ya que es uno de los mas utilizados a nivel industrial.
Sin embargo, no es el método mas preciso a la hora de calcular flujos con
gradientes de presién notables o con elevadas fluctuaciones, por lo que no es

el que se usara para este estudio.

Modelo £ - w

Anélogamente al modelo anterior, este predice la turbulencia mediante dos
ecuaciones que relacionan la energia cinética turbulenta (k) con la velocidad
de disipacion (w).

Existe una variante de este modelo, llamada k - w SST, el cual combina los
dos modelos anteriores resolviendo por un lado el campo cercano mediante
k - w y por otro lado el campo lejano con k - €. De esta forma se unifican los
beneficios de ambos modelos proporcionando una buena resolucién frente a

separacion de flujo y gradientes de presién adversos.

o(ok) | Blphu) . B okl
I(pw) = Opwu;)  aw 3} Ok 5 pog Ok Ow
ot * or;  k pE+ Oz, (M‘i‘UwMt)an po w Ox; 0z,
(2.20)

Siendo la viscosidad turbulenta p;:

k
1y = % (2.21)

Los parametros que aparecen en las ecuaciones anteriores corresponden a:
o p: densidad del fluido.
o k: energia cinética turbulenta.
o w: frecuencia especifica de la turbulencia.

o wu;: vector velocidad en sus 3 componentes.

(0]

t: tiempo.
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o P: tasa de produccién de energia cinética turbulenta.
o u: viscosidad cinemaética.

o 0k, 04,04, 3, % coeficientes empiricos.

e Modelo Spalart-Allmaras

Este modelo resuelve una tnica ecuacién de transporte para el parametro
de viscosidad turbulenta de remolinos (7 ), y requiere la especificacién de la
longitud de escala (d) mediante una férmula algebraica para poder resolver

el ratio de disipacion de la cantidad de turbulencia transportada.

o7 o7 -
P s T = [ — fi] ST+ —{V - [(v + 9) V0] + Cio| VI|?}
ot 0z o (2.29)

Cy %
- [Owlfw - —Qlft2] (=)* + faLU?
K d
Siendo los parametros que aparecen en la ecuacién anterior lo siguientes:

o p: viscosidad tubulenta de remolinos.
o v: viscosidad dinamica del fluido.

o wu;: vector velocidad en sus 3 componentes.

e}

t: tiempo.

(0]

d:longitud de escala.

e}

: viscosidad cinematica.
o AU?: el médulo de la diferencia entre la velocidad del fluido y la del
punto del campo considerado.

o Cy, Ca, Co1, f11, fu, fi2, fu, S, 0, ki coeficientes empiricos.

Este modelo fue desarrollado especificamente para flujos en aerodinamica
externa, y proporciona buenos resultados en la capa limite con gradientes

de presién adversos, por lo que sera el utilizado en este proyecto.

» Large Eddy Simulation LES

Esta es una forma intermedia de calculo de la turbulencia, ya que realiza el calculo
unicamente de las escalas mas grandes. Los efectos de las escalas pequenas sobre
el fluido no son despreciables, y se deben calcular. Dichos efectos se incluyen por
medio de un modelo a escala. Este método implica elevados recursos computacio-
nales ya que se deben resolver las ecuaciones no estacionarias. Sin embargo, es

una herramienta 1til para resolver geometrias complejas.

s Direct Numerical Simulation DNS':
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Estas simulaciones calculan el flujo medio y todas las fluctuaciones turbulentas
de la velocidad. Las ecuaciones de Navier-Stokes se resuelven en secciones del
espacio lo suficientemente reducidas como para resolver las escalas mas pequenas
(Kolmogorov), donde se produce la disipaciéon de energia y las fluctuaciones mas
rapidas. Debido a la amplia carga de calculo este método obtiene resultados
precisos, pero requiere alto coste computacional, no siendo util en aplicaciones

industriales.

Solver

Esta etapa esta asociada a la resolucién en si misma del problema, ya que en
ella se realizan los calculos que daran lugar a la solucion del modelo. Los cédlculos se
pueden realizar de forma segregada, es decir, las ecuaciones se resuelven una tras otra, o
acoplada, se resuelven todas al mismo tiempo. Para que el ordenador pueda resolver las
ecuaciones, estan deben estar linealizadas para que, posteriormente, se puedan resolver

con algoritmos iterativos. El proceso se divide en dos pasos:

1) Proceso de discretizacién: se define como la sustitucién de la ecuacion o
ecuaciones diferenciales que describen el fenémeno por un conjunto de expresiones
algebraicas, ya que estas ultimas si son resolubles.

2) Solucién del sistema de ecuaciones algebraicas: la solucién se alcanza de
manera iterativa, hasta que esta apenas varia por mucho que se sigan realizando

calculos.

Post-proceso

Esta etapa consiste en la visualizacién y tratamiento de los resultados previamen-
te obtenidos. Es de vital importancia tener correctamente definidas las magnitudes
que mejor describen el problema, asi como aquellas que tienen mas relevancia y que

permitan obtener conclusiones feacientes.

Existen numerosos tipos de visualizaciones y cada una posee unas ventajas depen-
diendo de como se quiera mostrar la informacién, como pueden ser escenas, graficos,
variables entre otros. Ademas, uno de los elementos mas importantes es realizar un
estudio de sensibilidad de malla, el cual determinara si se ha alcanzado el compromiso

entre el error numérico de discretizacion y el coste computacional deseado.
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Capitulo 3

Diseno de las geometrias y

configuracion de los casos

Esta seccion contiene el procedimiento seguido tanto para el diseno de las geometrias
de interés como la configuracion de los casos para el calculo de la dinamica de fluidos

que se van a resolver posteriormente.

En primer lugar, se detalla la geometria y las caracteristicas principales de la geo-
metria del estudio joined-wing, asi como de las geometrias secundarias. Estas geometrias
de apoyo serviran para la posterior justificacién de los resultados obtenidos en la geo-
metria principal. Para ello se ha utilizado el programa Autodesk Inventor ya que, al
haber hecho uso del mismo en anteriores proyectos, permite realizar los disenos de
manera rapida y eficaz. Por otro lado, este programa posee buena compatibilidad con
aquel que se va a utilizar para obtener los resultados de la dinamica de fluidos, por lo

que se evitan posibles errores a la hora de la exportacién/importacién de la geometria.

Finalmente, se indica mediante la metodologia explicada en el apartado 2.4 el set-up
del caso que se quiere resolver. Para la resoluciéon aerodinamica de este proyecto se hace
uso del programa STAR-CCM+ que, al igual que en el caso anterior, se trata de un
software con el que se habia trabajado anteriormente. Ademas, este se caracteriza por
su intuitiva interfaz, lo que es de gran ayuda para el usuario y agiliza la configuracién

de los casos y posteriores calculos.

3.1. Diseno de las geometrias

Tras la busqueda de bibliografia sobre las diferentes configuraciones que puede

adoptar la geometria joined-wing, finalmente se opta por la detallada en esta seccién.

Esta configuracion consiste en dos superficies principales, un ala mas adelantada

dotada de flecha positiva, la cual actua de ala principal, y la segunda con flecha negativa
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que hace las veces de estabilizador horizontal. Estas dos superficies se encuentran unidas

por las puntas alares tal y como se puede observa en la figura 3.1.1.

Llevar a la préactica este tipo de configuraciones supone un reto a nivel de pro-
duccion, debido a su alta complejidad estructural en comparacién con configuraciones
convencionales. Es por esto que se ha optado por el diseno descrito anteriormente, ya
que se puede considerar como la uniéon de dos alas mediante una extension del winglet,
cuya fabricacion es ampliamente utilizada en aviacién comercial. Esto simplificaria en
parte la produccion del joined-wing, pudiendo ser mas accesible en términos industriales

y facilitar su implementacion en la aviacion.

Siguiendo este concepto, al realizarse el diseno de la unién entre ambas superficies
se ha utilizado una transicion suave para evitar puntos de concentracion de tensiones.
Las medidas se detallan en la tabla 3.1.1 y han sido determinadas a escala aproximada

de una avioneta de tamano pequeno.

by 85 [m] | cup 0.5 [m]
Se 12 [m?] | oot 1 [m]
A 205 [grad]| H 1 [m]

Cuadro 3.1.1: Datos geométricos joined-wing.

Figura 3.1.1: Diseno final del joined-wing.

A continuacion, para la justificacién de la mejora aerodinamica del joined-wing, se

anaden al estudio las siguientes geometrias convencionales:
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= Ala con estrechamiento y misma superficie: se disena para comparar las carac-

teristicas aerodinamicas ya que se trata de una de las configuraciones mas utili-

zadas en aviacion.

» Ala con estrechamiento y mismo AR (manteniendo la misma envergadura): se di-

sena para estudiar el impacto de la relacién de aspecto en la mejora aerodinamica

entre una configuracién y otra.

= Biplano: se disena para realizar la comparacion o mejora en la resistencia inducida

debido a las puntas de ala.

Una vez obtenidos los datos aerodinamicos de las configuraciones anteriores, sera
posible realizar el andlisis aerodindmico y determinar las ventajas y desventajas de la

geometria de estudio.

Para su diseno, se ha asegurado su equivalencia para que la comparacion sea lo mas
feaciente posible. Para ello, una vez se fija la superficie alar con el diseno terminado del
joined-wing, se disenan en consecuencia las dos geometrias restantes ( 3.1.3 y 3.1.4)
para respetar dicho valor de superficie. Por otro lado, en la geometria de la figura 3.1.2,
se fija la envergadura de forma que respete la relacién de aspecto del joined-wing. Los
datos geométricos del ala con estrechamiento y mismo AR, el ala con estrechamiento

y el biplano se recogen en las tablas 3.1.2, 3.1.3 y 3.1.4 respectivamente.

by 8.5 m] | cip 1 [m]
Sw 13.026 [m2] Croot 2 [m]
A 205  [grad] | H - [m]

Cuadro 3.1.2: Datos geométricos del ala con estrechamiento y mismo AR.

Figura 3.1.2: Disenio final del ala con estrechamiento y mismo AR.
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b 1652 |m]
S, 12 [m?
A 205 [grad]

Croot 1 [m]
H - [m]

Cuadro 3.1.3: Datos geométricos ala con estrechamiento y misma superficie.

Figura 3.1.3: Diseno final del ala con estrechamiento y misma superficie.

by 295 [m]
Sw 12 [m?
A 0 [grad]

Cip 1 [m]
Croot ]- [m]
H 1 [m]

Cuadro 3.1.4: Datos geométricos biplano.
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Figura 3.1.4: Diseno final del biplano.

3.2. Simulacion CFD

Este apartado tiene como objetivo la explicacién en detalle de la confguracion de
los casos resueltos mediante CFD. En el se expondran los modelos, caracteristicas del
fluido, condiciones de contorno entre otros que se han seleccionado para este estudio
con el fin de conseguir unos resultados lo mas cercanos a la realidad posible [14].

Teniendo en cuenta las configuraciones presentadas en la seccién anterior que se
van a estudiar en este proyecto, todas ellas poseen un plano de simetria en el punto
medio de la envergadura. Para la definicién de los diferentes casos, se va a considerar
dicho plano de simetria, lo cual simplifica los calculos ya que el dominio se reduce a la

mitad.

3.2.1. Definicion del dominio

Una vez disenada la geometria que se va a estudiar, tal y como se ha explicado en la
seccion anterior, esta se importa al programa STAR-CCM+ para su analisis. Se define
el tamano del dominio con el que se va a trabajar, adaptandose a cada geometria para
que este no sea insuficiente. Si no se dimensiona correctamente el dominio, puede hacer
que los calculos posteriores no sean fiables, ya que los resultados podrian encontrarse
influenciados por las condiciones de contorno utiliadas. De forma aproximada, la Tabla
3.2.1 detalla las dimensiones que se han tomado para definirlos, tal y como se muestra
en la figura 3.2.1:
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Dimensiéon | N© de cuerdas

Agua abajo 30
Aguas arriba 10

Cuadro 3.2.1: Dimensionado del dominio

Figura 3.2.1: Dominio definido para el ala joined-wing.

Como se ha observado, la dimensién aguas abajo es considerablemente mayor que
aguas arriba debido a que el flujo se encuentra desprendido. Ademas, al tratarse de
la zona de interés del estudio, requiere mayor longitud para una mejor resolucién.
Finalmente, se nombran cada una de las partes que componen el dominio para poste-

riormente definir las condiciones de contorno 3.2.3.

3.2.2. Seleccion de modelos

A continuacién se indican los modelos seleccionados para todos los casos de este
estudio. Con esta configuracion se dota al fluido de sus propiedades, asi como el método

de calculo para la urbulencia que se va a utilizar.

s Three dimensional: el objeto de estudio es tridimensional por lo que los efectos
que genere, tales como vortices de punta de ala o desprendiientos de la capa limite,
también lo seran. Para predecirlos correctamente es necesario entonces considerar

todas las dimensiones.

= Gas: el fluido se trata de un gas, en este caso, aire con unas condiciones at-
mosféricas determinadas. Se utilizan las condiciones definidas por la Atmdsfera
Standard Internacional para 11000ft, que es la altitud de crucero mas utilizada

por aviones comerciales, tal y como se muestra en la tabla 3.2.2.
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Parametro Valor Unidades
Poo 0.3639 [Kg/m?]
Poo 22632.04 [Pal
Voo 3.9064-107° |  [Pa-s]
M 0.8 ]

Cuadro 3.2.2: Propiedades del aire a 11000 ft

s Steady: tal y como se explico en la seccion 2.1.2, debido a que las variaciones de
las propiedades a lo largo del dominio no son significativas, se puede considerar
flujo estacionario. Esta simplificacién reduce drésticamente el coste computacio-

nal.

» Coupled flow: pese a que el flujo segregado suele ser el mas utilizado debido
a su simplicidad y estabilidad, en este proyecto se ha considerado flujo acoplado
ya que se comporta mejor ante flujos turbulentos y proporciona soluciones méas
robustas. Ademads, permite modificar el CFL, lo que ayuda en la convegrencia en

los casos con flujo muy desprendido.

s Constant density: tal y como se ha explicado en la seccién 2.1.3, debido a que
la velocidad que caracteriza el estudio es inferior a la del sonido, no apareceran
efectos de compresibilidad, por lo que no habra grandes cambios en la densidad
del fluido.

» Spalart-Allmaras: al tratarse de un estudio caracterizado por un flujo turbu-
lento, es necesario selecionr un modelo para resolver la turbulencia. Para este
proyecto se ha seleccionado el método RANS (Reynolds Average Navier-Stokes,
en concreto, el modelo de Spalart-Allmaras turbulence (seccién 2.4) por su preci-

sion a la hora de resolver la capa limite y su bajo coste computacional.

3.2.3. Condiciones de contorno

El siguiente paso consiste en la asignaciéon de una condicién de contorno a cada
una de las partes nombradas en el apartado 3.2.1. La seleccion de estas condiciones se
debe realizar con premeditacion, ya que tienen un gran impacto en la convergencia de
la solucién. En funcion de las condiciones de contorno seleccionadas, delimitan tanto el
campo cercano como el lejano, fijando el valor de distintas propiedades y caracteristicas
del fluido como la velocidad, presion o temperatura.

A continuacion se enumeran las diferentes condiciones de contorno genéricas utili-

zadas para las simulaciones, siendo un ejemplo la figura 3.2.2:
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= Velocity inlet: se le impone esta condicién a la zona de entrada del fluido al
dominio, asi como la parte superior e inferior del mismo. Este tipo de condicion
de contorno impone la velocidad de entrada, por lo que esta debe ser conocida,
en este caso es constante e igual a Mach 0.8. Ademas, permite la modificacién del
angulo de ataque del flujo incidente y que este alcance el objeto en las distintas
direcciones. Para ello, se le indica al programa que la velocidad viene dada por

sus componentes, realizando la descomposicién del vector en los distintos ejes.

= Pressure outlet: se le asigna a la cara de salida del fluido, estableciendo asi la
presion que debe alcanzar el mismo en dicha zona sin que se vea afectada por las

perturbaciones generadas por el cuerpo.

= Symmetry plane: para reducir el coste computacional, unicamente se simula
la semi-ala, ya que los resultados en la otra mitad seran andlogos. Para ello, se
impone la condicion de simetria en el plano correspondiente. Ademads, como se va
a utilizar prism layer para una correcta resolucion de la capa limite, tambien se
define la pared paralela al plano de simetria como tal. Esto evita que el programa

genere las celdas prism layer en esta zona, ya que no son necesarias.

= Wall: se le asigna al ala de estudio en cada caso. Esta condicién permite generar
prism layers posteriormente, lo que es idéneo para una correcta resoluciéon de la

capa limite.

Figura 3.2.2: Condiciones de contorno del dominio.

3.2.4. Mallado

A continuacién se desarrolla la estrategia de mallado utilizada en el proyecto junto
con los refinamientos elaborados en distintas zonas de interés y el estudio de indepen-

dencia de malla.
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El mallado se ha realizado con la funcion Automated Mesh la cual permite, mediante
la configuracién de distintos parametros, elaborar la malla necesaria para resolver el

caso. Las caracteristicas que se han utilizado son la siguientes:

= Polyedral Mesher: la tipologia de celda poliédrica se caracteriza por su alto nivel
de resolucion de gradientes y facilidad de construccion, por lo que se ha optado

por ella en este estudio.

= Prism layer mesher: permite la adiciéon de capas en las zonas proximas a la

superficie del objeto con el objetivo de resolver la capa limite.

» Surface Remesher: es una opciéon de mallado que permite refinar y garantizar

una malla conforme en todas las zonas.

Posteriormente se define la configuracion de la malla, cuyos pardetros se recogen en
la tabla 3.2.3:

Propiedad Valor
Base size 1
Surface curvature 144
Surface growth rate Slow
Number of prism layers 7
Prism layer stretching 1.2
Prism layer total thickness | 0.012
Volume growth rate 1.15

Cuadro 3.2.3: Parametros de la malla genérica.

Una vez realizado el mallado genérico, se realizan refinamientos en zonas de interés
que presenten gradientes notables de presion y velocidad, zonas con gometria compleja
o zonas donde la presencia de turbulencia y fluctuaciones sea mayor. La finalidad de
esta accion es aumentar la precision de los calculos incrementando lo menos posible el
nimero de celdas para no aumentar el coste computacional. Tal y como se observa en
las figuras 3.2.3,3.2.4, 3.2.5, el refinamiento se realiza mediante la creaciéon de bloques
que comprendan la zona que se quiere refinar, siendo dicha zona la que disminuye el
tamano de celda.
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Figura 3.2.3: Refinamiento dela superficie alar.

Figura 3.2.4: Refinamiento del campo cercano.

Figura 3.2.5: Refinamiento de la estela.

Las zonas de interés de este estudio son la superficie cerca del objeto, la estela
que produce el mismo y el campo cercano. Dichas regiones se refinan mediante los
parametros mostrados en la tabla 3.2.4, los cuales se expresan como un porcentaje del

base size:
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Zona Refinamiento | % Base | % Minimo
Superficie del ala Superficie 4 0.4

Estela Volumen 9 -
Campo cercano Volumen 18 -

Cuadro 3.2.4: Pardmetros de la malla refinada.

Teniendo en cuenta las especificaciones mencionadas, la malla final obtenida es la

mostrada en la figura 3.2.6

Figura 3.2.6: Mallado final.

Independencia de malla

Una vez definida la malla y obtenido un caso convergido del estudio, a continuacion
se busca encontrar el punto éptimo entre el error de la solucion y el coste computacional
con el fin de alcanzar la mayor precisién posible de los resultados en el menor tiempo

de simulacién.

Para lograr este compromiso, se realiza un estudio de independencia de malla. La
finalidad del mismo es encontrar el tamano de malla a partir del cual los resultados son
independientes de la misma, el decir, que los resultados dependan lo menos posible del
tamano de la malla. Para ello, se realiza un proceso iterativo en el cual se comparan
diferentes tamanos de celdas hasta encontrar aquella en la que los resultados obtenidos

varien lo minimo posible como para considerar este error despreciable.

Para asegurar la independencia de malla se realizan sucesivas iteraciones modifi-
cando el valor del base size y calculando la sustentacion y la resistencia en cada caso
tal y como se observa en las figuras 3.2.7 y 3.2.8. El criterio seguido para confirmar

que se ha alcanzado la independencia de malla es que los resultados obtenidos frente a
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la malla anterior no varien mas de un 5 %.

Cl vs N® celdas
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Figura 3.2.7: Grafico CL vs Numero de celdas.
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Figura 3.2.8: Grafico CD vs Numero de celdas.

Tal y como se ha definido en la 3.2.4, las regiones de interés se han mallado tomando
un porcentaje del base size total. Esto ayuda al proceso de independencia de malla
ya que, conforme se varia este parametro, también lo hacen el de estas secciones,
remallando a consecuencia. Ademads, se fija el dngulo de ataque a 5° en todos los casos
para simplificar el proceso de iteracién. Los resultados obtenidos en cada geometria se
recogen en las tablas 3.2.5, 3.2.6, 3.2.7 y 3.2.8 respectivamente.

36



N© Malla | N? Celdas | Base Size Cr Ch
1 352569 4 0.37804 | 0.03804
2 851046 2 0.38625 | 0.03129
3 1870056 1 0.38915 | 0.02980
4 2578572 0.75 0.38992 | 0.29346
5 4290646 0.5 0.38999 | 0.02914

Cuadro 3.2.5: Independencia de malla joined-wing.

N Malla | N° Celdas | Base Size [m)] Cr, Cp
1 294493 4 0.41895 | 0.03458
2 669792 2 0.43319 | 0.02762
3 1513121 1 0.43744 | 0.02589
4 2083753 0.75 0.43862 | 0.02539
) 3485914 0.5 0.43709 | 0.02458

Cuadro 3.2.6: Independencia de malla ala con estrechamiento.

N? Malla | N? Celdas | Base Size [m] CL Cp
1 188134 4 0.36254 | 0.00173
2 414732 2 0.36105 | 0.02573
3 939582 1 0.36268 | 0.02437
4 1326009 0.75 0.36434 | 0.02386
) 2145840 0.5 0.36616 | 0.02353

Cuadro 3.2.7: Independencia de malla ala con estrechamiento y mismo AR.

N© Malla | N? Celdas | Base Size Cr Cp
1 294493 4 0.29428 | 0.03252
2 669792 2 0.29754 | 0.02846
3 1513121 1 0.29577 | 0.02718
4 2083753 0.75 0.29605 | 0.02681
5! 3485914 0.5 0.29717 | 0.02592

Cuadro 3.2.8: Independencia de malla biplano.

Se realizan en total 5 iteraciones, y se observa que en todos los casos la malla con un

base size de 1 es suficiente para alcanzar la independencia de malla, ya que la variacion
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del valor tanto del coeficiente de sustentacién como de resistencia no es significativo,

del orden de 1 milésima.
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Capitulo 4

Resultados

A continuacién se exponen y analizan los datos obtenidos siguiendo la metodologia
detallada en las secciones anteriores con el proposito de establecer conclusiones sobre

los mismos.

Se recogen los resultados correspondientes a los graficos CL vs Alfa, CD vs Alfa y
Polar de todas las geometrias calculadas, con el fin de mostrar las diferencias existentes

entre las mismas.

Para facilitar la comparacion de los datos, se agrupan los resultados en tres graficos
diferentes donde cada uno contiene los resultados de la geometria joined-wing junto

con los de otra geometria a comparar.

4.1. Joined-wing vs ala con estrechamiento

4.1.1. Graficos CL vs Alfa, CD vs Alfa y Polar

En la figura 4.1.1, se observan los datos del coeficiente de sustentacién frente al

angulo de ataque para la geometria joined-wing y el ala con estrechamiento.
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Figura 4.1.1: Gréafico CL vs angulo de ataque joined-wing y ala con estrechamiento.

Se observa un comportamiento equivalente para ambas geometrias entre los angulos
de ataque -10 y 10°, lo que indica que tanto el ala con estrechamiento como el joined-

wing generan niveles comparables de sustentacién en condiciones de vuelo estandar.

Conforme aumenta el dngulo de ataque més alla de 10°, el joined-wing muestra
una ligera ventaja en términos de sustentaciéon maxima. Aunque las diferencias no son
muy marcadas, la geometria de interés presenta un coeficiente de sustentacién margi-
nalmente superior a elevados dngulos, lo que podria proporcionar un mejor desempeno

en maniobras que requieran mayor angulo de ataque.

Por otro lado, a dngulos de ataque negativos, ambas geometrias presentan un com-
portamiento antisimétrico, lo cual era de esperar. En este caso, a elevados angulos de
ataque se observa a su vez la ligera superioridad del joined-wing, lo que la hace algo

mas adecuada para vuelos invertidos o maniobras de descenso.

Ambas geometrias poseen un méaximo de sustentacion alrededor de los 12° y 15°
de angulo de ataque, donde la geometria joined-wing logra mantener una curva de
sustentacién mas suave. Esta estabilidad podria traducirse en una ventaja operatiba

ya que reduce el riesgo de pérdida abrupta de sustentacion o entrada en pérdida.

A continuacion, la figura 4.1.2, se observan los datos del coeficiente de resistencia

frente al angulo de ataque.
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Figura 4.1.2: Gréafico CD vs angulo de ataque joined-wing y ala con estrechamiento.

Como era de esperar, ambas configuraciones presentan un comportamiento simétri-
co respecto al angulo de ataque, siendo el minimo coeficiente de resistencia en el punto
alrededor de 0°.

Se observa que la configuracion joined-wing muestra un bajo coeficiente de resis-
tencia en un rango amplio de dngulos de ataque, concretamente entre -10° y 10°, muy
similar al ala con estrechamiento. Esto sugiere una eficiencia aerodindmica similar a
angulos de ataque moderados o en condiciones de vuelo en crucero, donde la mayoria

de operaciones de vuelo ocurren.

Por otro lado, conforme se acerca a valores de angulo de ataque extremos, alrededor
de 20°, ambas configuraciones presentan un aumento significativo del coeficiente de
resistencia. Sin embargo, el joined-wing se mantiene ligeramente por debajo del ala
con estrechamiento, lo cual podria ser una caracteristica fundamental en maniobras

militares y condiciones de alta carga.

Esta ligera disminucién del coeficiente de resistencia se podria atribuir a una mejor
distribucién de la carga a lo largo de la envergadura, lo que conllevaria una disminucién

de resistencia inducida debido a la forma de la geometria.

Finalmente, se estudia la polar de la figura 4.1.3, la cual contiene los datos de
coeficiente de sustentacion y coeficiente de resistencia para la geometria joined-wing y

ala con estrechamiento.
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Figura 4.1.3: Grafico CL vs CD joined-wing y ala con estrechamiento.

De forma similar a los casos anteriores, la configuraciéon joined-wing presenta una
ligera mejora en cuanto a eficiencia aerodinamica debido a que es capaz de mantener un
mayor coeficiente de sustentacion con un coeficiente de arrastre similar o ligeramente
menor en comparacion con el ala con estrechamiento. En concreto, para un coeficien-
te de sustentacion cercano a la unidad, presenta menor resistencia que la geometria

convencional.

Esto indica que es capaz de general mas sustentacién para un nivel de resistencia
dado, lo que es beneficioso para la eficiencia de vuelo. A su vez, opera de manera
mas eficiente en situaciones de vuelo que requieren altos niveles de sustentacion, como
despegues y aterrizajes o maniobras de baja velocidad, tal y como ya nos indicaban los

graficos anteriores.

Otro detalle observable es que el joined-wing posee una curva polar mas alargada
y suave, lo que indica una distribucién mas uniforme y controlada de la resistencia a
lo largo de un rango de sustentaciones. Esto podria suponer una ventaja en términos
de estabilidad y control en diferentes regimenes de vuelo, ya que evita picos bruscos de

resistencia que podria comprometer la eficiencia del vuelo.

Finalmente, a niveles bajos de sustentacién (negativos o cercanos a 0), ambas con-

figuraciones presentan comportamientos similares en cuanto a resistencia.

4.1.2. Eficiencia aerodinamica
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Para reforzar las hipdtesis expuestas en el apartado anterior, se realiza un calculo

cuantitativo de la eficiencia aerodinamica a diferentes dngulos de ataque para ambas

geometrias.

Sabiendo que la eficiencia aerodinamica EA se define como:

Cr
FA= L
Cp

Los resultados se muestran en las tablas 4.3.1 y 4.1.2.

Angulo de ataque CL Ch EA
0 0.00749 | 0.02084 | 0.35940
5 0.38915 | 0.02980 | 13.05872
10 0.71457 | 0.05530 | 12.92169
15 0.86398 | 0.15399 | 5.61054
20 0.74003 | 0.28009 | 2.64209

Cuadro 4.1.1: Eficiencia aerodinamica del joined-wing.

Angulo de ataque Cr, Ch EA
0 0.00014 | 0.01958 | 0.00725
5 0.43744 | 0.02589 | 16.8961
10 0.83091 | 0.04784 | 17.36860
15 0.74456 | 0.16263 | 4.58735
20 0.70122 | 0.27614 | 2.53935

Cuadro 4.1.2: Eficiencia aerodindmica del ala con estrechamiento.

Analizando los datos se observa que para angulo de ataque nulo, el ala joined-wing

muestra una eficiencia aerodinamica notablemente mas elevada que el ala convencional.
Esto se debe a que en condiciones sin angulo de ataque, la geometria de interés genera

una mejor relacién de sustentacion a resistencia.

Por otro lado, para dngulos de ataque moderados, entre 52 y 10°, tal y como se

habia previsto, el ala con estrechamiento presenta mayor eficiencia aerodinamica, lo
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que sugiere que esta es mas efectiva a angulos bajos para general sustentaciéon con

menos resistencia.

Finalmente, para angulos de ataque entre 15° y 202, el joined-wing posee una leve
ventaja en términos de eficiencia aerodindmica. Tal y como se observaba anteriormente,
a medida que aumenta el angulo de ataque, la eficiencia del ala con estrechamiento

disminuye debido al incremento significativo del coeficiente de resistencia.

4.1.3. Contribuciones al C)p

Tal y como se ha detallado en la seccion 2.3.3, la resistencia presenta varias contri-
buciones dependiendo del fenémeno que la provoque. Principalmente, el coeficiente de
resistencia se ve afectado por dos tipos, la resistencia de forma y la resistencia inducida,

tal y como se muestra en la ecuacién 4.2:

L2
CD:CD0+CDZ-:C’DO+K-CL2:CD0+C—
- AR -e

Siendo el AR la relacion de aspecto, y e el coeficiente de Oswald.

(4.2)

Para obtener mas informacion sobre las implicaciones de cada una y establecer
que penalizacion tienen dependiendo de la geometria, se realiza y compara un céalculo
aproximado de las mismas. Para ello, se tiene en cuenta que la resistencia inducida se
puede expresar como el producto de una constante K por el coeficiente de sustentacion,

este ultimo es un dato conocido.

Conociendo los valores del coeficiente de sustentacion y resistencia para varios angu-
los de ataque, valores recogidos en las tablas 4.3.1 y 4.1.2, se puede realizar una es-
timacion de C' Dy y K utilizando el Solver de Excel. Los resultados de este cédlculo se

muestran en la tabla 4.1.3.

Configuracion CDy K
Joined-wing 0.02084 | 0.05919
Ala con estrechamiento | 0.01958 | 0.03298

Cuadro 4.1.3: Valores de C'Dy y K para el Joined-wing y el ala con estrechamiento.

Como era de esperar, la contribucién de la resistencia de forma al joined-wing es

algo superior, ya que la geometria presenta mayor complejidad.

Por otro lado, el valor de K es de igual forma ligeramente superior al del ala con
estrechamiento. Esto se debe al valor muy superior del alargamiento del ala con estre-

chamiento, alrededor de 22 frente a 6. Por otra parte, en cuanto al factor de Oswald,
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al ser el joined-wing una configuracion que se asemeja a un ala eliptica, posee un valor
cercano a 1, al igual que el ala con estrechamiento por su semejanza a un planeador.

Esto hace que la distribucion de la sustentacion sea cercana a la eliptica.

Teniendo en cuenta los datos mostrados en la tabla 4.1.2 sobre el coeficiente de
resistencia, conociendo K y CD; se puede calcular la contribucion del coeficiente de

resistencia inducida en cada caso, tal y como se muestra en la tabla 4.1.4.

Angulo CD; joined-wing | C'D; Ala con estrechamiento
0 3,32046 - 1076 6,65041 - 10710
5 8,96332 - 1073 6,31115- 1073
10 3,02221 - 1072 2,27711 - 1072
15 4,41817 -1072 1,82839 - 1072
20 3,24138 - 1072 1,62176 - 1072

Cuadro 4.1.4: Valores de C'D; para el Joined-wing y el ala con estrechamiento.

Observando los datos de la tabla no se aprecian grandes diferencias entre ambas
configuraciones como era de esperar, ya que tanto el coeficiente de resistencia de forma,

K y CL son bastante semejantes.

Esta semejanza es de gran interés, ya que demuestra que la configuracion joined-wing
es practicamente equivalente a un planeador, una de las configuraciones mas eficientes
conocidas. La ventaja que podria tener la configuracion no convencional frente a la con-
vencional es la reduccion de cargas estructurales, al conseguir resultados aerodindmicos

similares con un alargamiento casi 4 veces menor.

4.2. Joined-wing vs ala con estrechamiento y mis-
mo AR

4.2.1. Graficos CL vs Alfa, CD vs Alfa y Polar

En la figura 4.2.1, se observan los datos del coeficiente de sustentacion frente al

angulo de ataque para la geometria joined-wing y el ala con estrechamiento y mismo
AR.
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Figura 4.2.1: Grafico CL vs angulo de ataque joined-wing y ala con estrechamiento y

mismo AR.

Como era de esperar, ambas geometrias siguen una tendencia similar en términos
de coeficiente de sustentacién al aumentar el angulo de ataque. A medida que este
aumenta, el coeficiente de sustentacién aumenta linealmente hasta alcanzar un méxi-
mo, alrededor de 15°. Una vez superado este maximo, el coeficiente de sustentacién

comienza a decrecer, lo que indica una entrada en pérdida.

Por un lado, para angulos de ataque negativos, la configuracion joined-wing posee
un rendimiento ligeramente inferior en comparacion al ala convencional, ya que los

valores de coeficiente de sustentacion son algo menores.

Se observa por otro lado que a bajos dngulos de ataque, entre 0° y 10°, ambas
configuraciones tienen un comportamiento muy similar aunque la joined-wing supera
muy ligeramente al ala con estrechamiento y mismo AR, debido a que los valores de

sustentacién minimamente mayores.

Por otro lado, a partir de 15°, ambas alas alcanzan su mdximo de sustentacién
produciéndose la entrada en pérdida al superar este angulo. En este momento, el ala
con estrechamiento parece retrasar levemente esta estrada en pérdida en comparacion

con la joined-wing.

Se puede decir que ambos disenos muestran un comportamiento aerodinamico esta-
ble en la mayoria los rangos de angulo de ataque, ya que el aumento de CL es graducal
y predecible. A pesar de esto, el ala ocn estrechamiento supera a la geometria de interés

en cuanto a la generacion de sustentacion a angulos elevados.

A continuacion, la figura 4.2.2, se observan los datos del coeficiente de resistencia

frente al angulo de ataque.
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Figura 4.2.2: Grafico CD vs angulo de ataque joined-wing y ala con estrechamiento y

mismo AR.

Ambas curvas poseen la forma parabdlica tipica de un grafico de coeficiente de
resistencia frenta a dngulo de ataque. A 0°, presenta un minimo con valores cercanos
a 0 en cuanto a coeficiente de resistencia, aumentando este conforme se aleja de este

valor tanto en angulos positivos como negativos.

En la zona de angulos de ataque negativos, el ala con estrechamiento muestra un
coeficiente de resistencia menor que la configuracién joined-wing. Esto sugiere que en
condiciones de vuelo con angulos de ataque pequenos, el ala con estrechamiento podria

ofrecer una mayor eficiencia aerodinamica en términos de menor resistencia.

Conforme al dngulo de ataque aumenta, tanto en direccién positiva como negativa,
el ala joined-wing presenta un aumento mas significativo de resistencia. Esto sugiere
que en situaciones de alto dngulo de ataque, esta configuracion podria generar mayor

resistencia aerodindmica.

Finalmente se puede interpretar que entre -10° y 10°, ambas geometrias poseen
curvar muy cercanas entre si, lo que se traduce en que las diferencias entre coeficientes

de resistencia es practicamente nula.

Finalmente, se estudia la polar de la figura 4.2.3, la cual contiene los datos de
coeficiente de sustentacion y coeficiente de resistencia para la geometria joined-wing y

ala con estrechamiento y mismo AR.
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Figura 4.2.3: Grafico CL vs CD joined-wing y ala con estrechamiento y mismo AR.

A bajos angulos de ataque, ambas configuraciones poseen un rendimiento aero-
dindmico muy similar, ya que ambas configuraciones ofrecen un bajo coeficiente de

resistencia. Esto es ideal ala hora de mantener un vuelo de crucero eficiente.

A pesar de esto, se puede observar que para un mismo valor de resistencia, el ala con
estrechamiento genera ligeramente maés sustentacion, lo que podria resultar una ventaja
en operaciones donde se busca una sustentacion maxima con una minima resistencia,

como durante el crucero.

Sin embargo, conforme el coeficiente de resistencia aumenta, el ala con estrechamien-
to presenta una mayor caida de sustentacién, mientras que el joined-wing la mantiene
algo mas constante. Esto puede sugerir una mayor estabilidad aerodinamica en dngulos
de ataque altos, lo cual podria ser una caracteristica interesante en situaciones cercanas

a la entrada en pérdida o en maniobras extremas.

Por otro lado, ambas alas alcanzan su maximo en aproximadamente 0.8-0.9 de
coeficiente de sustentacion, aunque el ala con alargamiento lo alcanza generando algo

menos de resistencia.

Finalmente, en valores de angulo de ataque negativos, tal y como ya se habia ob-
servado anteriormente, la geometréa joined-wing genera un coeficiente de resistencia

levemente menor.

4.2.2. Eficiencia aerodinamica

Para reforzar las hipotesis expuestas en el apartado anterior, se realiza un calculo
cuantitativo de la eficiencia aerodinamica a diferentes dngulos de ataque para ambas

geometrias.
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Los resultados se muestran en las tablas 4.3.1 y 4.2.2.

Angulo de ataque CL Chb EA
0 0.00749 | 0.02084 | 0.35940
5 0.38915 | 0.02980 | 13.05872
10 0.71457 | 0.05530 | 12.92169
15 0.86398 | 0.15399 | 5.61054
20 0.74003 | 0.28009 | 2.64209

Cuadro 4.2.1: Eficiencia aerodinamica del joined-wing.

Angulo de ataque Cr, Cp EA
0 1,42068107% | 0.01518 | 9,42410~°
5 0.36268 0.02437 | 14.88541
10 0.71509 0.05062 | 14.12665
15 0.90335 0.10796 | 8.3674
20 0.73264 0.16263 | 2.69157

Cuadro 4.2.2: Eficiencia aerodinamica del ala con estrechamiento y mismo AR.

En primera instancia, se observa como el aumento de eficiencia aerodinamica por
parte del joined-wing se realiza de forma mucho mas gradual que el ala con estre-
chamiento. Esta caracteristica podria ser beneficiosa en situaciones de maniobras que

requieran alto angulo de ataque, ya que presenta mejor estabilidad.

Por otra parte, el ala con estrechamiento presenta ligeras mejoras en cuanto a efi-
ciencias aerodinamicas a angulos bajos, reduciendose esta ventaja conforme aumenta
el dngulo de ataque, exceptuando a 0°, donde la sustentacién producida por la geo-
metria no convencional es superior. Esta caracteristica la hace mas interesante para

condiciones de crucero.

Conforme el angulo de ataque aumenta, ambas geometrias ven penalizada su efi-
ciencia aerodinamica, reduciendo la ventaja de la geometria convencional en dngulos

intermedios y altos.

4.2.3. Contribuciones al Cp

De forma andloga para la configuracion anterior, en la tabla 4.2.3 se recogen las

estimaciones de C'Dy y K para cada caso:
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Configuracién C Dy K
Joined-wing 0.02084 | 0.05919
Ala con estrechamiento y mismo AR | 0.01508 | 0.07062

Cuadro 4.2.3: Valores de C'Dy y K para el Joined-wing y el ala con estrechamiento y
mismo AR.

En este caso, los valores de resistencia inducida no poseen gran diferencia como era
de esperar, ya que en este caso el AR utilizado para el cdlculo de K es el mismo. La
ligera variacién se debe al factor de Oswald, el cual sera probablemente superior en el

caso del ala joined-wing ya que se asemeja en mayor medida a un ala eliptica.

Por otro lado, la resistencia de forma es ligeramente superior en el ala joined-wing,
principalmente debido a la complejidad intrinseca de la geometria y a las uniones de
las alas.

Teniendo en cuenta los datos de la tabla 4.2.3, se calcula la contribucion del co-

eficiente de resistencia inducido para cada geometria, recogiendo los datos en la tabla
4.2.4.

Angulo | CD; joined-wing | CD; Ala estrechamiento AR
0 3,32046 - 1076 1,42543 - 10713
5 8,96332 - 1073 9,28995 - 1073
10 3,02221 - 1072 3,61147 - 1072
15 4,41817 - 1072 5,76323 - 102
20 3,24138 - 1072 3,79087 - 1072

Cuadro 4.2.4: Valores de C'D; para el Joined-wing y el ala con estrechamiento y

mismo AR.

Como era de esperar en este caso, al ser la constante K muy similar para ambas
geometrias, la diferencia entre el coeficiente de resistencia inducido es mucho menor

que en el caso anterior.
Sin embargo, destaca el valor tan reducido de la resistencia inducida a 0°. Este se

debe a la baja generacion de sustentacion a este angulo para esta geometria, tal y como
se vio en la tabla 4.2.2
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4.3. Joined-wing vs biplano

4.3.1. Graficos CL vs Alfa, CD vs Alfa y Polar

En la figura 4.3.1, se observan los datos del coeficiente de sustentacion frente al

angulo de ataque para la geometria joined-wing y el ala con estrechamiento y mismo

AR.
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Figura 4.3.1: Gréafico CL vs angulo de ataque joined-wing y biplano.

De forma general, se observa un comportamiento similar para la mayoria de angulos
de ataque. A medida que este aumenta, el cieficiente de sustentacién aumenta a su vez

hasta alcanzar un punto maximo, después del cual comienza a decrecer.

A 4ngulos negativos, entre -20° y 0°, el ala joined-wing aparenta generar una sus-
tentacion inferior en comparacion con el biplano. Este ultimo, mantiene un CL ligera-
mente mayor en esta regién, lo que podria sugerir que tiene un mejor ocmportamiento

en situaciones de angulos de ataque negativos.

A partir de 0° hasta 20°, el joined-wing supera notablemente al biplano, mostrando
un coeficiente de sustentacion ligeramente superior a medida que se incrementa el
angulo de ataque. Esto sugiere que la geometria no convencional posee una eficiencia

aerodinamica superior en términos de sustentacion en angulos de ataque positivo.

Por otro lado, ambas geometrias alcanzan su maximo de sustentacion alrededor
de 15°, aunque el joined-wing por su parte lo alcanza antes, alrededor de 12°, y lo

mantiene hasta los 152.

Posteriormente, una vez superado el maximo punto de sustentacion, ambas alas
entran en pérdida. Sin embargo, el joined-wing lo hace de manera menos abrupta en

comparacion con el biplano.
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A continuacion, la figura 4.3.2, se observan los datos del coeficiente de resistencia
frente al angulo de ataque.

CD vs Alfa
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Figura 4.3.2: Gréafico CL vs angulo de ataque joined-wing y biplano.

De forma general, ambos disenos muestran una curva parabdlica simétrica carac-
teristica de este tipo de representaciones. Los coeficientes de resistencia toman valores
menores en angulos cercanos a 02, lo cual es esperable ya que el flujo de aire alrededor

del ala se mantiene mas adherido, siendo a 0° donde alcanzan su minimo.

En el rango de dngulos entre -10° y 10°, ambas geometrias muestran un comporta-
miento practicamente idéntico, ya que la resistencia generada no varia practicamente,
por lo que se puede decir que para vuelos en crucero, donde se suele mantener este rango

de angulos, presentan el mismo desempeno en cuanto a generacién de resistencia.

En el punto alrededor de 12°, el joined-wing presenta un aumento repentino del
coeficiente de resistencia, sin embargo el biplano este aumento se retrada hasta apro-
ximadamente 15°. Esto puede guardar relacién con el grafico 4.3.1, ya que es en este

punto donde ambas geometrias entran en pérdida.

Finalmente, se estudia la polar de la figura 4.3.3, la cual contiene los datos de
coeficiente de sustentacion y coeficiente de resistencia para la geometria joined-wing y

el biplano.
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Figura 4.3.3: Grafico CL vs CD joined-wing y biplano.

En términos generales, el grafico muestra la forma simétrica esperada en forma de
C, caracteristica de este tipo de graficos donde se muestra la generacién de coeficiente
de sustentacién por unidad de resistencia. El objetivo de este grafico es encontrar el

punto donde maximizar la sustentacién a la vez que se minimiza la resistencia.

En puntos cercanos a minima resistencia, el biplano presenta un comportamiento
ligeramente superior al joined-wing, ya que presenta un mayor CL para un mismo CL.
Esto indica que en condiciones de baja resistencia aerodinamica, el biplano es mas

eficiente generando sustentacion.

A medida que la resistencia aumenta, ambas configuraciones incrementan la sus-
tentacion pero, en este caso, la joined-wing comienza a superar al biplano en cuanto
a generacion de sustentacion. Para encontrar el rango 6ptimo de eficiencia, se presta

especial atencion a los maximos de la curva.

Por un lado, en el rango bajo de CD, tipicos para vuelos de crucero, el biplano
presenta un mayor CL en comparacién con el joined-wing, lo que sugiere que el biplano

es mas eficiente en estas etapas del vuelo.

Por otro lado, en rango de CD superior, el joined-wing supera al biplano, ya que
genera mayor sustentacion para una resistencia similar. Esta caracteristica puede ser
indicativo de que esta geometria se comporta de manera mas éptima a altos angulos

de ataque a pesar de generar mas resistencia.
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4.3.2.

En cuanto a los valores de eficiencia aeodindmica, los resultados se muestran en las

tablas 4.3.1 y 4.2.2.

Eficiencia aerodinamica

Angulo de ataque CL Ch EA
0 0.00749 | 0.02084 | 0.35940
5 0.38915 | 0.02980 | 13.05872
10 0.71457 | 0.05530 | 12.92169
15 0.86398 | 0.15399 | 5.61054
20 0.74003 | 0.28009 | 2.64209

Cuadro 4.3.1: Eficiencia aerodindmica del joined-wing.

Angulo de ataque Cr, Cp EA
0 1,0793810~% | 0.01923 | 5,612141073
5 0.29577 0.02718 | 10.88127
10 0.58894 0.05184 | 11.36178
15 0.86104 0.09494 9.06957
20 0.62915 0.23850 2.63790

Cuadro 4.3.2: Eficiencia aerodinamica biplano.

De forma general, se observa que la eficiencia aerodindmica en ambas geometrias
aumenta de forma gradual hasta alcanzar un maximo para posteriormente decrecer,

correspondiéndose este descenso con la entrada en pérdida del ala.

Para 4dngulos de ataque bajos, en torno a 0°, la configuraciénjoined-wing posee una
eficiencia aerodindmica notablemente mayor que el biplano, lo que indica que a bajos

angulos de ataque genera mas sustentaciéon con menor resistencia.

A dngulos de ataque intermedios, entre 5° y 10°, la geometria no convencional sigue
liderando en cuanto a eficiencia aerodinamica, aunque es cierto que las diferencias no
son tan grandes como en el caso anterior. Sin embargo, al alcanzar los 10°, el joined-
wing sufre un descenso notable de la eficiencia, lo cual ya se mostraba en la figura de

CD vs alfa, debido a un incremento en la resistencia.

Finalmente, cuando el dngulo de ataque aumenta por encima de 10°, el biplano
supera en eficiencia aerodindmica, ya que es capaz de retrasar la entrada en pérdida.

Una vez alcanzados los 209, las eficiencias son comparables entre ambas geometrias.
)
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4.3.3. Contribuciones al Cp

De forma andloga para la configuracion anterior, en la tabla 4.3.3 se recogen las

estimaciones de C'Dy y K para cada caso:

Configuracion | CD, K
Joined-wing | 0.02084 | 0.05919
Biplano 0.01923 | 0.09086

Cuadro 4.3.3: Valores de C'Dy y K para el Joined-wing y biplano.

Los resultados muestran que el coeficiente de resistencia de forma son practicamente
invariables entre ambas configuraciones. Esto se debe probablemente a la semejanza

entre ambas, ya que poseen dos superficies sustentadoras y misma superficie.

Por otro lado, en cuanto a la constante K, esta es ligeramente superior en el caso
del biplano, lo cual era predecible. Esta superioridad se debe principalmente a que la
relacién de aspecto del biplano es inferior a la del joined-wing, teniendo esta un valor
de 3 frente a 6. A pesar de tener el doble de relacion de aspecto, se observa que la
variacion entre ambas K no es tan notable. Esto se debe al factor de Oswald, ya que
en el caso del joined-wing tomara un valor mucho mayor que en el caso del biplano al

asemejarse a un ala eliptica, lo que compensa la diferencia de relacién de aspecto.

Teniendo en cuenta los datos de la tabla 4.3.3, se calcula la contribucién del co-
eficiente de resistencia inducido para cada geometria, recogiendo los datos en la tabla
4.3.4.

Angulo CD; joined-wing | C'D; Biplano

0 3,32046 - 1076 | 1,05859 - 109
5 8,96332 - 103 | 7,94828 - 1073
10 3,02221-1072 | 3,15149 - 102
15 4,41817-1072 | 6,73627 - 102

20 3,24138 1072 | 3,59652 - 1072

Cuadro 4.3.4: Valores de C'D; para el Joined-wing y biplano.

A 0° se muestra una gran diferencia entre ambos coeficientes de resistencia inducida,
debido a que la generacién de sustentacion por parte del biplano a este angulo es un

orden de magnitud menor que la generada por le joined-wing.

Conforme aumenta el angulo de ataque, ambas geometrias incrementan su coefi-

ciente de resistencia inducida de manera muy similar, hasta llegar a 15°. A partir de
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dicho dngulo, el valor de CDi es ligeramente inferior en el caso del joined-wing.

Cierto es que estos resultados llaman la atenciéon ya que no es lo esperado en un
primer momento. La geometria no convencional deberia generar menor resistencia in-
ducida al haber eliminado los bordes libres de las alas. Esto puede deberse a la enver-
gadura del biplano, inicamente de menos de 3m, frente a los 8.5 del joined-wing, ya
que el aire incidente, a pesar de poseer dos bordes libres de alas, no se encuentra tan

perturbado por la presencia de un cuerpo notablemente mas pequeno.
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Capitulo 5
Conclusiones

Una vez recopilados todos los resultados de cada geometria y haberlos contrastado
entre ellos, es posible elaborar una conclusién a modo de sintesis que permita conocer
los aspectos mas significativos de la geometria de interés, asi como determinar en qué

condiciones resulta mas o menos ventajosa.

Cabe destacar que estos resultados podrian verse alterados al modificar las condi-

ciones de vuelo, o las caracteristicas geométricas de las configuraciones.

Joined-wing y ala con estrechamiento

En cuanto a la comparacion entre un joined-wing y un ala con estrechamiento, las
caracteristicas de la geometria joined-wing podrian ser preferibles para aplicaciones que
requieran alta eficiencia aerodindmica de manera continuada, ya que tanto su ascenso
como descenso es mas gradual, tales como vuelos de larga distancia, drones de vigilancia

o aeronaves donde la reduccion del consumo de combustible es crucial.

Ademas, ofrece ventajas aerodinamicas debido a que mantiene altos y estables ni-
veles de sustentacién a angulos de ataque elevados, lo que podria ser beneficioso a su
vez para aeronaves que requieran altos coeficientes de sustentacion durante maniobras

o despegues y aterrizajes en pistas cortas, ya que retrasa la entrada en pérdida.

En cuanto a la resistencia generada, ambas geometrias son similares en la generacion
de resistencia, lo que es muy interesante para el joined-wing ya que seria equivalen-
te a la generacion de resistencia de una configuracién de planeador. Aunque, como
era esperable, la resistencia inducida que produce es ligeramente superior a la de un

planeador.

Ademas, presenta cierta ventaja en términos de eficiencia aerodinamica sobre el ala
con estrechamiento en rangos de operacion que requieren alta sustentacién con baja

resistencia. Esto la hace una opcién mas favorable para mejorar el rendimiento general
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y la eficiencia de vuelo de las aeronaves.

Joined-wing y ala con estrechamiento y mismo AR

Por otro lado, en cuanto al joined-wing y el ala con estrechamiento y mismo AR,
la geometria no convencional es una ligera mejor opcion para vuelos eficientes a bajos
angulos de ataque, ya que genera algo mas de sustentacion con menos resistencia. Esta
caracteristica es ideal para vuelos de crucero, sin embargo pierde eficiencia conforme

aumenta el angulo de ataque debido al aumento de resistencia.

En cuanto a la resistencia, el ala con estrechamiento y mismo AR es mas eficiente
aerodinamicamente en vuelos con bajos angulos de ataque, como durante el crucero,
donde la resistencia aerodinamica debe mantenerse baja para optimizar el consumo
de combustible y mejorar la autonomia. Esta reduccién de resistencia en el ala con
estrechamiento presenta una reduccién en la resistencia de forma, lo que también puede

ser una ventaja en vuelos largos y estables.

Por su parte, el joined wing posee una mayor resistencia en terminos generales
pero su comportamiento es mas estable a angulos altos donde es capaz de mantener su
eficiencia aerodinamica. Esto lo hace adecuada para maniobras agresivas y situaciones
donde se requiera mantener la sustentacion a angulos de ataque elevados evitando un

aumento abrupto de la resistencia.

Joined-wing y biplano

Por su parte, el joined wing genera de forma mas eficiente la sustentacion en el rango
mas util de operacion, entre 0 y 152, lo que sugiere que se trata de una configuracion

mas eficiente en condiciones normales de vuelo.

Por parte de la resistencia, ambas geometrias muestran un comportamiento muy
similar en el rango de operacidén frecuente, entre -10° y 10°. Si bien, conforme aumenta
el valor del angulo de ataque, si se muestra una diferencia notable en la generacién de
resistencia, siendo inferior la generada por el biplano teniendo en cuenta las condiciones
del estudio. Esto tiene un impacto directo en la eficiencia aerodinamica, siendo esta

mayor para angulos bajos en le caos del joined-wing

En cuanto a eficiencia, en el rango de baja resistencia, el biplano ofrece un mejor
rendimiento aerodinamico, ya que genera mayor sustentacion con menor resistencia.
Esto lo hace mas adecuado para vuelos de crucero. Por otro lado en el rango de alta
sustentacion, el joined wing tiene un mejor desempeno que el biplano, lo que sugiere
que es mas adecuado para maniobras que requieran elevada sustentacion o condiciones

de vuelo con angulos de ataque elevados.
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Teniendo en cuenta los puntos mencionados anteriormente cabe destacar que, es
cierto que esta geometria ha mostrado en términos generales una resistencia notable
bajo ciertas condiciones. Sin embargo, un punto a considerar es que con esta confi-
guracion suple la necesidad de un estabilizador horizontal, por lo que la resistencia
obtenida en todos los calculos ya considera este efecto. En el caso de las geometrias
no convencionales, aunque a priori pueda parecer que generan menor resistencia, hay
que tener en cuenta que en la aeronave final habria que anadirle la contribucién a la

resistencia de dicho estabilizador.

Como conclusién final, esta geometria posee caracteristicas aerodinamicas intere-
santes, las cuales tal vez sean mas convenientes en el ambito militar o para aeronaves
como UAVs o drones, ya que ha demostrado tener bastante estabilidad en cuanto a

generacion de sustentacion y una eficiencia considerable.

29



Capitulo 6

Relacion del proyecto con los
Objetivos De Desarrollo Sostenible
de la Agenda 2030

Los Objetivos De Desarrollo Sostenible de la Agenda 2030 se componen de un
conjunto de 17 metas a largo plazo establecidas por las Naciones Unidas en el ano 2015.
Estas forman parte de la Agenda 2030, la cual tiene el fin de alcanzar un desarrollo
sostenible, buscando mejorar la calidad de vida, reducir las desigualdades y luchar

contra el cambio climdtico entre otros [15].

V ", DE DESARROLLO
OBJET|V¢..‘ SOSTENIBLE
1 FIN EDUCACION
DELAPOBREZA DECALIDAD

IGUALDAD AGUALIMPIA
DE GENERD Y SANEAMIENTO

v

el

TRABAJODECENTE INDUSTRIA, 1 REDUCGIONDELAS
Y CRECIMIENTO INNOVAGIONE DESIGUALDADES
ECONOMICO INFRAESTRUCTURA

13 ACCION VIDA VIDA 16 PAZ JUSTICIA
PORELCLIMA E INSIITUGIONES
TERRESTRES

O

11 CIUDADES Y 12 PRODUCGION
COMUNIDADES YCONSUMO
SOSTENIBLES RESPONSABLES

17 ALIANZAS PARA

LOGRAR @
LOSOBJETIVOS

OBJETIVZ:S
DE DESARROLLO
SOSTENIBLE

Figura 6.0.1: Objetivos De Desarrollo Sostenible de la Agenda 2030

La tabla 6.0.1 resume estos 17 objetivos indicando el nivel de implicaciéon con este
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proyecto.

Objetivo de Desarrollo Sostenible Alto | Medio | Bajo | No aplica
1. Fin de la pobreza X
2. Hambre cero X
3. Salud y bienestar X

4. Educacién de calidad X
5. Igualdad de género X
6. Agua limpia y saneamiento X
7. Energia asequible y no contaminante X
8. Trabajo decente y crecimiento econémico X
9. Industria, innovacion e infraestructura X

10. Reduccion de las desigualdades X
11. Ciudades y comunidades sostenibles X
12. Produccién y consumo responsables X
13. Accién por el clima X

14. Vida submarina X

15. Vida de ecosistemas terrestres X

16. Paz, justicia e instituciones sélidas X
17. Alianzas para lograr los objetivos X

Cuadro 6.0.1: Grado de implicacién de los Objetivos de Dearrollo Sostenible

Uno de los principales objetivos relacionados con el proyecto es el 13. Accion por
el clima. Tal y como se ha mencionado a anteriormente, este objetivo es uno de los
principales en este proyecto. Dada la importancia de la aviacion en la actualidad, es
crucial disenar y desarrollar aeronaves cada vez mas eficientes y sostenibles que ayuden
a disminuir lo maximo posible su impacto negativo tanto en las personas como en
el medio ambiente. En este caso, la mejora en la aerodindmica repercutird de forma
directa al consumo de combustible, viendose este reducido debido a la disminucion de
la resistencia aerodinamica. Este hecho, ademas de mermar el consumo de combustibles
fosiles, conocidos por su alto nivel perjudicial, tendra un impacto directo en el medio
ambiente, disminuyendo la cantidad de diéxido de carbono y otros gases de efecto
invernadero en la atmésfera.

El segundo objetivo que mas se relaciona con la tematica es el 9. Industria, inno-
vaciéon e infraestructura. En relacién con lo mencionado en el punto anterior, otro
de los objetivos de este proyecto es la biisqueda de una mejora aerodinamica mediante
configuraciones poco convencionales para aeronaves, en este caso el ala joined-wing.
Si bien es cierto que este concepto no es nuevo, puede que no haya sido considerado

previamente debido a su complejidad de construccién. A pesar de ello, dadas las cir-
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cunstancias en la actualidad, un pequeno aumento en la complejidad puede ser asumible
si las mejoras son superiores.

Finalmente, en relacion con el objetivo 13, se encuentran indirectamente la mejora
de salud y bienestar, vida submarina y vida de ecosistemas terrestres (objetivos 3, 14
y 15 respectivamente). La disminucién en las emisiones provocara una notable mejora
tanto en la atmédsfera como a nivel terrestre, evitando a las personas las enfermeda-
des relacionadas con estos ambientes perjudiciales. Al reducir el consumo de petroleo,
la oferta del mismo decaera igualmente evitando la creacién de nuevas estaciones pe-

troliferas y de posibles vertidos a los océanos.
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Capitulo 7
Pliego de condiciones

El propdsito de esta seccidnes explicar el correcto cumplimiento de los requisitos y
criterios que conciernen a la materia de seguridad y salud durante el desarrollo de este

proyecto.

7.1. Regulacion general

A continuacién, se expone la legislacién que regula las disposiciones minimas de
seguridad y salud que deben adoptarse para una adecuada proteccién de los trabaja-
dores. Estas se encuentran establecidas por el Real Decreto 488/1997, de 14 de abril

1].

Articulo 1. Objeto.

1. El presente Real Decreto establece las disposiciones minimas de sequridad y de
salud para la utilizacion por los trabajadores de equipos que incluyan pantallas de

visualizacion.

2. Las disposiciones de la Ley 31/1995, de 8 de noviembre, de Prevencion de Ries-
gos Laborales, se aplicardn plenamente al conjunto del ambito contemplado en el

apartado anterior
3. Quedan excluidos del ambito de aplicacion de este Real Decreto:

a) Los puestos de conduccion de vehiculos o maquinas.
b) Los sistemas informdticos embarcados en un medio de transporte.

¢) Los sistemas informdticos destinados prioritariamente a ser utilizados por

el publico.

d) Los sistemas llamados portdtiles, siempre y cuando no se utilicen de modo

continuado en un puesto de trabajo.
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e) Las calculadoras, cajas registradoras y todos aquellos equipos que tengan un
pequeno dispositivo de visualizacion de datos o medidas necesario para la

utilizacion directa de dichos equipos.

f) Las calculadoras, cajas registradoras y todos aquellos equipos que tengan un
pequeno dispositivo de visualizacion de datos o medidas necesario para la

utilizacion directa de dichos equipos.

g) Las mdquinas de escribir de diseno cldsico, conocidas como mdquinas de

ventanilla.
Articulo 2. Definiciones.
1. A efectos de este Real Decreto se entenderd por:

a) Pantalla de visualizacion: una pantalla alfanumérica o grdfica, independien-

temente del método de representacion visual utilizado.

b) Puesto de trabajo: el constituido por un equipo con pantalla de visualizacion
provisto, en su caso, de un teclado o dispositivo de adquisicion de datos, de
un programa para la interconezrion persona/mdquina, de accesorios ofimdti-
cos y de un asiento y mesa o superficie de trabajo, asi como el entorno

laboral inmediato.

¢) Trabajador: cualquier trabajador que habitualmente y durante una parte

relevante de su trabajo normal utilice un equipo con pantalla de visualizacion.

Articulo 3. Obligaciones generales del empresario.

1. El empresario adoptard las medidas necesarias para que la utilizacion por los
trabajadores de equipos con pantallas de visualizacion no suponga riesqos para su
sequridad o salud o, si ello no fuera posible, para que tales riesqos se reduzcan al

minimo.

En cualquier caso, los puestos de trabajo a que se refiere el presente Real Decreto

deberdan cumplir las disposiciones minimas establecidas en el anexo del mismo.

2. A efectos de lo dispuesto en el primer pdrrafo del apartado anterior, el empresario
deberd evaluar los riesgos para la sequridad y salud de los trabajadores, teniendo
en cuenta en particular los posibles riesgos para la vista y los problemas fisicos y
de carga mental, asi como el posible efecto anadido o combinado de los mismos
La evaluacion se realizard tomando en consideracion las caracteristicas propias
del puesto de trabajo y las exigencias de la tarea y entre éstas, especialmente, las

siguientes:

a) El tiempo promedio de utilizacion diaria del equipo.
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b) El tiempo mdzimo de atencion continua a la pantalla requerido por la tarea
habitual.

¢) El grado de atencion que exija dicha tarea.

3. Si la evaluacion pone de manifiesto que la utilizacion por los trabajadores de
equipos con pantallas de visualizacion supone o puede suponer un riesgo para su
sequridad o salud, el empresario adoptard las medidas técnicas u organizativas
necesarias para eliminar o reducir el riesgo al minimo posible. En particular, de-
bera reducir la duracion mdxima del trabajo continuado en pantalla, organizando
la actividad diaria de forma que esta tarea se alterne con otras o estableciendo
las pausas necesarias cuando la alternancia de tareas no sea posible o no baste

para disminuir el riesgo suficientemente.

4. En los convenios colectivos podrd acordarse la periodicidad, duracion y condi-
ciones de organizacion de los cambios de actividad y pausas a que se refiere el

apartado anterior.

Articulo 4. Vigilancia de la salud.

1. El empresario garantizard el derecho de los trabajadores a una vigilancia adecua-
da de su salud, teniendo en cuenta en particular los riesgos para la vista y los
problemas fisicos y de carga mental, el posible efecto anadido o combinado de los
mismos, y la eventual patologia acompanante. Tal vigilancia serd realizada por
personal sanitario competente y segun determinen las autoridades sanitarias en
las pautas y protocolos que se elaboren, de conformidad con lo dispuesto en el
apartado 3 del articulo 37 del Real Decreto 39/1997, de 17 de enero, por el que
se aprueba el Reglamento de los servicios de prevencion. Dicha vigilancia deberd

ofrecerse a los trabajadores en las siguientes ocasiones:

a) Antes de comenzar a trabajar con una pantalla de visualizacion.

b) Posteriormente, con una periodicidad ajustada al nivel de riesgo a juicio

del médico responsable.

¢) Cuando aparezcan trastornos que pudieran deberse a este tipo de trabajo.

2. Cuando los resultados de la vigilancia de la salud a que se refiere el apartado 1
lo hiciese mecesario, los trabajadores tendrdn derecho a un reconocimiento oftal-

mologico.

3. El empresario proporcionard gratuitamente a los trabajadores dispositivos correc-
tores especiales para la proteccion de la vista adecuados al trabajo con el equipo
de que se trate, si los resultados de la vigilancia de la salud a que se refieren los
apartados anteriores demuestran su necesidad y no pueden utilizarse dispositivos

correctores normales.
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Articulo 5. Obligaciones en materia de informacién y formacion.

1. De conformidad con los articulos 18 y 19 de la Ley de Prevencion de Riesgos
Laborales, el empresario deberd garantizar que los trabajadores y los represen-
tantes de los trabajadores reciban una formacion e informacion adecuadas sobre
los riesgos deriwados de la utilizacion de los equipos que incluyan pantallas de
visualizacion, asi como sobre las medidas de prevencion y proteccion que hayan

de adoptarse en aplicacion del presente Real Decreto.

2. El empresario deberd informar a los trabajadores sobre todos los aspectos rela-
cionados con la sequridad y la salud en su puesto de trabajo y sobre las medidas
llevadas a cabo de conformidad con lo dispuesto en los articulos 3 y 4 de este
Real Decreto.

3. El empresario deberd garantizar que cada trabajador reciba una formacion ade-
cuada sobre las modalidades de uso de los equipos con pantallas de visualizacion,
antes de comenzar este tipo de trabajo y cada vez que la organizacion del puesto

de trabajo se modifique de manera apreciable.
Articulo 6. Consulta y participaciéon de los trabajadores.

La consulta y participacion de los trabajadores o sus representantes sobre las
cuestiones a que se refiere este Real Decreto se realizardn de conformidad con lo
dispuesto en el apartado 2 del articulo 18 de la Ley de Prevencion de Riesgos

Laborales.
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Anexos.

1. Equipo.

a)

Observacion general.

La utilizacion en st misma del equipo no debe ser una fuente de riesgo para

los trabajadores.

Pantalla.

Los caracteres de la pantalla deberdn estar bien definidos y configurados de
forma clara, y tener una dimension suficiente, disponiendo de un espacio
adecuado entre los caracteres y los renglones.

La imagen de la pantalla deberd ser estable, sin fenomenos de destellos, cen-
telleos u otras formas de inestabilidad.

El usuario de terminales con pantalla deberd poder ajustar facilmente la lu-
minosidad y el contraste entre los caracteres y el fondo de la pantalla, y
adaptarlos facilmente a las condiciones del entorno.

La pantalla deberd ser orientable e inclinable a voluntad, con facilidad para
adaptarse a las necesidades del usuario.

Podra utilizarse un pedestal independiente o una mesa requlable para la pan-
talla.

La pantalla no deberd tener reflejos ni reverberaciones que puedan molestar

al usuario.

Teclado.

El teclado debera ser inclinable e independiente de la pantalla para permitir
que el trabajador adopte una postura comoda que no provoque cansancio en
los brazos o las manos.

Tendrd que haber espacio suficiente delante del teclado para que el usuario
pueda apoyar los brazos y las manos.

La superficie del teclado deberd ser mate para evitar los refiejos.

La disposicion del teclado y las caracteristicas de las teclas deberdn tender
a facilitar su utilizacion.

Los simbolos de las teclas deberdan resaltar suficientemente y ser legibles

desde la posicion normal de trabajo.

Mesa o superficie de trabajo.

La mesa o superficie de trabajo deberan ser poco reflectantes, tener dimensio-
nes suficientes y permitir una colocacion flexible de la pantalla, del teclado,
de los documentos y del material accesorio.

El soporte de los documentos deberd ser estable y regqulable y estard colocado
de tal modo que se reduzcan al minimo los movimientos incomodos de la

cabeza y los 0jos.
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¢)

El espacio deberd ser suficiente para permitir a los trabajadores una posicion
comoda.

Asiento de trabajo.

El asiento de trabajo deberd ser estable, proporcionando al usuario libertad
de movimiento y procurdndole una postura confortable.

La altura del mismo deberd ser requlable.

El respaldo deberd ser reclinable y su altura ajustable.

Se pondrd un reposapiés a disposicion de quienes lo deseen.

2. Entorno.

a)

d)

¢)

Espacio.

El puesto de trabajo deberd tener una dimension suficiente y estar acondi-
cionado de tal manera que haya espacio suficiente para permitir los cambios

de postura y movimientos de trabajo.

Iluminacion.

La iluminacion general y la iluminacion especial (lamparas de trabajo), cuan-
do sea necesaria, deberdn garantizar unos niveles adecuados de iluminacion
y unas relaciones adecuadas de luminancias entre la pantalla y su entorno,
habida cuenta del cardcter del trabajo, de las necesidades visuales del usua-
rio y del tipo de pantalla utilizado.

El acondicionamiento del lugar de trabajo y del puesto de trabajo, asi co-
mo la situacion y las caracteristicas técnicas de las fuentes de luz artificial,
deberan coordinarse de tal manera que se eviten los deslumbramientos y los

reflejos molestos en la pantalla u otras partes del equipo.

Reflejos y deslumbramientos.

Los puestos de trabajo deberdn instalarse de tal forma que las fuentes de luz,
tales como ventanas y otras aberturas, los tabiques transparentes o translici-
dos y los equipos o tabiques de color claro no provoquen deslumbramiento
directo ni produzcan reflejos molestos en la pantalla.

Las ventanas deberdn ir equipadas con un dispositivo de cobertura adecuado

y requlable para atenuar la luz del dia que tlumine el puesto de trabajo.

Ruido.

El ruido producido por los equipos instalados en el puesto de trabajo deberd
tenerse en cuenta al disenar el mismo, en especial para que no se perturbe

la atencion ni la palabra.

Calor.

Los equipos instalados en el puesto de trabajo mo deberdn producir un calor

adicional que pueda ocasionar molestias a los trabajadores.
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f) Emisiones.
Toda radiacion, excepcion hecha de la parte visible del espectro electromagnéti-
co, deberd reducirse a niveles insignificantes desde el punto de vista de la

proteccion de la sequridad y de la salud de los trabajadores.

g) Humedad.

Debera crearse y mantenerse una humedad aceptable.

3. Interconexion ordenador/persona.

Para la elaboracion, la eleccion, la compra y la modificacion de programas, ast
como para la definicion de las tareas que requieran pantallas de visualizacion, el

empresario tendrd en cuenta los siguientes factores:

a) El programa habrd de estar adaptado a la tarea que deba realizarse.

b) El programa habrd de ser facil de utilizar y deberd, en su caso, poder adap-
tarse al nivel de conocimientos y de experiencia del usuario; no deberd uti-
lizarse ningun dispositivo cuantitativo o cualitativo de control sin que los
trabajadores hayan sido informados y previa consulta con sus representan-

tes.

¢) Los sistemas deberdn proporcionar a los trabajadores indicaciones sobre su

desarrollo.

d) Los sistemas deberdn mostrar la informacion en un formato y a un ritmo

adaptados a los operadores.

e) Los principios de ergonomia deberdn aplicarse en particular al tratamiento

de la informacion por parte de la persona.

7.2. Regulacion especifica

El presente proyecto ha sido desarrollado en un entorno adecuado, el cual cumple
con las estipulaciones indicadas anteriormente. Ademas, ha requerido personal capa-
citado, equipo, una oficina, papeleria, conocimientos previos, habilidades informaticas
y acceso a material bibliografico. Cada punto anterior se desarrolla en los siguientes

apartados.

7.2.1. Especificaciones de los recursos utilizados

= Personal
El proyecto se ha llevado a cabo por la persona concerniente al mismo, ademés
de personal adicional, como es el tutor. Este ultimo posee los conocimientos y

formacién necesarios para guiar y supervisar el desarrollo del proyecto.
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= Hardware
El desarrollo de este proyecto ha requerido de un ordenador de sobremesa vy,
eventualmente, un portatil para agilizar las simulaciones o realizar trabajos en

paralelo. Ademas, herramientas basicas como un teclado y un raton.

= Software
Los softwares de pago utilizados en este proyecto han sido integramente propor-
cionados por la Universitat Politecnica de Valéncia. En concreto, comprende los

siguientes programas:

e Siemens Simcenter STAR CCM-+ CFD Software
o Autodesk Inventor 2025
e Microsoft Office 365

e Overleaf

= Oficina y entorno
Este proyecto ha sido desarrollado en un ambiente adecuado, silencioso, correcta-
mente iluminado y libre de distracciones. El mobiliairo requerido fue un escritorio
espacioso junto con una silla ergonémica dotada de reposabrazos para un mejor
ajuste y comodidad. Adicionalmente, el suministro de electricidad, agua e inter-
net fue indispensable para la realizacion del proyecto, debido a la necesidad de

realizar numerosas simulaciones.

= Conocimientos previos
Al tratarse de un proyecto especializado, el conocimiento previo aprendido es
crucial para la realizacion del proyecto. Haber cursado asignaturas como Aero-
dindmica [10] , Aerodindmica II [9] o Ampliacién de mecénica de fluidos [5] es de
gran ayuda para elaborar y entender este proyecto. Ademas, se recomienda contar
con nociones sobre los programas de diseno y simulacion, ya que la inexperiencia

puede inducir retrasos e inconvenientes.

= Material adicional
El acceso a material bibliografico relacionado con el tema de estudio supone una

gran ayuda ya sean libros, papers u otros trabajos final de grado.

7.2.2. Especificaciones de calidad

La empresa encargada de la realizacién del proyecto debe garantizar la calidad del
producto final, estando en posesién del certificado de calidad ISO-9001. Se deberan
de llevar a cabo test de calidad durante el desarrollo del proyecto con el fin de evitar

errores, ademas de probar el correcto funcionamiento de la versién final del mismo.

70



Todo el proceso anterior debré estar correcta y debidamente documentado, siendo
necesaria la entrega de un registro en el que se recojan las pruebas llevadas a cabo con
su correspondiente titulo de la prueba realizada, una descripcion, entorno y fecha de

finalizacion, resultados obtenidos y comentarios o valoraciones.

7.2.3. Especificaciones de garantia y mantenimiento

La empresa contratada para la realizacion del proyecto garantiza el producto final
durante un periodo de dos anos desde el momento de compra. En caso de aparicién
de cualquier problema con el producto, la empresa se compromete a solventarlo y
a proporcionar un servicio de ayuda sobre el mismo. La garantia cesara en caso de
incumplimiento de las instrucciones de uso del producto.

En cuanto al mantenimiento de este producto no hara falta ninguno mas que un

uso adecuado del mismo, evitando los riesgos explicados en el tutorial de la garantia.

7.2.4. Requisitos legales y contractuales

En caso de que el comprador desee extender el contrato a otros suministros, se
elaborara un nuevo presupuesto para los mismos. En caso de modificacion, variacién
u otra causa, se podra solicitar una prorroga antes de que caduque este término del

contrato.

7.2.5. Revision de costes

Los precios que se especifican son fijos e invariantes sea cual sean las variaciones

del coste de materiales o mano de obra.

7.2.6. Fianza

Con la finalidad de asegurar el cumplimiento de las obligaciones estipuladas en el
contrato, el contratista se compromete a proporcionar un aval a favor del comprador,
en concepto de fianza, por el 10% del valor total del contrato. Dicho aval debera
mantenerse desde el comienzo del proyecto hasta la finalizacion del periodo de garantia,

siendo esta devuelta al contratista una vez firmada la recepcién definitiva del proyecto.
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Capitulo 8
Presupuesto

A continuacion se detallan los costes del desarrollo de este Trabajo de Final de
Grado. Los recursos utilizados se dividen en las diferentes naturalezas relacionadas
con el personal, equipo (software y hardware), instalaciones y material adicional. En
primer lugar se expondran los costes unitarios considerados y posteriormente estos se
utilizaran para elaborar el presupuesto final.

Previo al desglose de costes, a continuacién se definen los costes de amortizacién y

la amortizacién por hora.

1. Coste de amortizacién:

Ve — Vg
A= —— (8.1)
n
Donde las variables son:
A: amortizacion en euros por ano.
Ve valor de compra en euros.
Vg: valor residual al finalizar el periodo de amortizacion en euros.
n: tiempo de amortizacién en anos.
2. Amortizacién por hora:
A
th = — 8.2
» (52)

Donde las variables son:

ty: amortizacion de euros por hora.

H: tiempo trabajado en un ano en horas.
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8.1. Calculo de costes

Personal

A continuacion se estima el coste de personal involucrado en el desarrollo del pro-

yecto.

s Profesor de universidad

Salario anual bruto = 33000 € /afno

33000 (8.3)
2 1833 €/h
1800 1833 /

Coste por hora =

= Ingeniero junior

Salario anual bruto = 21000 €/year

21000 (8.4)
L _1167€/h
1800 67 €/

Coste por hora =

Equipo
s Hardware

e Ordenadores personales: para este proyecto se han utilizado dos:

o HP Laptop 56GCVMKF
Con un coste de adquisicion estimado de 690 € y, teniendo en cuenta

sus 6 anos antigiiedad, se asume un coste de depreciacion del 20 %.

a—w—92€/aﬁo

92
1800

(8.5)

th = 0,051 €/h

o HP Pav 24-b113ns
Con un coste de adquisicién estimado de 1200 € vy, teniendo en cuenta

sus 7 anos antigiiedad, se asume un coste de depreciacién del 20 %.

1200 — 24
a= 1200 = 240 _ 137,14 €/ano
t 7— 157,14 _ 0,076 €/h &0
"Toaso0
e Ratén: con un coste de adquisicién de 8.90 €.
= Software
e Licencia Star-CCM+
El precio anual de la licencia es de 18000 €.
18000
tp, = ——=10€/h 8.7
"= 1300 / (8.7)
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e Licencia Autodesk Inventor.

El precio anual de la licencia es de 2278,46 €.

2278, 46
ty, =
1800

=127 €/h (8.8)

o Microsoft Office 365 licence.

El precio anual de la licencia personal es de 69 €.

69

o = 0038 €/ (8.9)

17
e Licencia Overleaf

Se ha utilizado la versién gratuita, por lo que el coste es de 0 €.

8.2. Presupuesto final

Finalmente, teniendo en cuenta los costes unitarios presentados anteriormente, estos

se contabilizan para elaborar el presupuesto final mostrado en la tabla 8.2.1.
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Especificacion Horas Coste por horas Coste total

Personal
Profesor 25 18.33 458.25
Graduado 400 11.67 4668
Total 5126.25 €
Hardware
Ordenadores 400 0.127 50.8
Ratén 1 8.90 8.90
Total 59.7 €
Software
Star-CCM+ 310 10 3100
Autodesk Inventor 20 1.27 25.4
Microsoft Office 70 0.038 2.66
Overleaf 100 0.00 0.00
Total 3128.06 €
Suma 8314.01 €
Beneficio industrial 6 % 498.84
21 % I.V.A 1745.94

Suma total 10558.79 €

Cuadro 8.2.1: Presupuesto final

El coste total del proyecto asciende a:

DIEZ MIL QUINIENTOS CINCUENTA Y OCHO EUROS CON
SETENTA Y NUEVE CENTIMOS
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