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Abstract

It is a common practice in the study of Flight Mechanics to employ approxi-
mate mathematical models of aircraft aerodynamics. Thereby, aerodynamic forces
and moments can be divided into those produced by the movement of the aircraft
through the air and those produced by the flight controls. Often, forces and moments
related with the movement of the aircraft can be given by a set of non-dimensional

coefficients known as Aerodynamic stability derivatives.

This project has the objective of establishing a generic procedure with which this
coefficients could be obtained using computational flurd mechanics, thus evaluating
an aerodynamic mathematical model of the aircraft. In order to develop the project
a canard type aircraft will be employed as a application object, as the aerodynamic
stability derivatives are already known by a semi-empirical approximation. Then,
the aerodynamics of the aircraft will be studied by means of the software Star CCM+
applying the general procedure of a computational fluid mechanics study. Finally,
the results of the project will be discussed comparing the obtained values of the
derivatives with the previously known ones.

Keywords: aerodynamics, CFD, aircraft, stability, star-ccm+

Resum

Una practica comi en l'estudi de la Mecanica de Vol és 1'is de models mate-
matics aproximats de ’aerodinamica de les aeronaus. Llavors, les forces i moments
aerodinamics es poden classificar com debuts al propi moviment de 'aeronau o de-
buts les superficies de control, A sovint, les forces y moments sén establertes per una
série de coeficients adimensionals , també coneguts com Derivades aerodinamiques
d’estabilitat.

L’objectiu d’aquest treball sera establir un procediment genéric amb el que s’hi
puga obtindre aquests coeficients mitjancant técniques de mecanica de fluids com-
putacional, calculant aixi un model aerodinamic de 'aeronau. Per a desenvolupar
el projecte es prendra com a base un avio de tipus canard del que ja es disposen les
derivades d’estabilitat calculades mitjancant métodes semi-empirics. A continuacio
s’estudiara l'aerodinamica de 1'avié amb el programa Star CCM+ aplicant pas a
pas el procediment general d’un estudi de mecanica de fluids computacional. Fi-
nalment es discutiran els resultats obtinguts a ’estudi comparant-los amb els valors

préviament coneguts.

Paraules clau: aerodinamica, CFD, aeronau, estabilitat, star-ccm-



Resumen

Es comun en el estudio de la Mecanica de Vuelo el empleo de modelos matemé-
ticos aproximados de la aerodinamica de la aeronave. Estas fuerzas y momentos de
origen aerodindmico pueden clasificarse como debidos al movimiento de la propia
aeronave o debidos a las superficies de control. En la literatura especializada las fuer-
zas y momentos naturales al movimiento de la aeronave vienen dadas por una serie
de coeficientes adimensionales, también conocidos como Derivadas aerodindmicas de
estabilidad.

Este trabajo tendra por objetivo establecer un procedimiento con el cual se pue-
dan obtener estos coeficientes mediante técnicas de mecdnica de fluidos computacio-
nal, calculando de este modo un modelo aerodinamico de la aeronave. Para desarro-
llar el proyecto se tomara como base un aviéon tipo canard del cual ya se disponen
las derivadas de estabilidad calculadas con métodos semi-empiricos. A continuacion
se estudiaré la aerodinamica del avion mediante el programa Star CCM+ aplicando
punto por punto los pasos de un estudio de mecanica de fluidos computacional. Fi-
nalmente se discutiran los resultados del estudio comparando los valores obtenidos
para las derivadas de estabilidad con los conocidos con anterioridad.

Palabras clave: aerodinamica, CFD, aeronaves, estabilidad, star-ccm+









Capitulo 1

Introducciéon y objetivos

El diseno de un nuevo avion o el estudio de uno ya existente no es una tarea
simple. Particularmente, el estudio de las fuerzas aerodinamicas requiere de una
vertiente experimental, ya que las teorfas matematicas existentes en la actualidad

son muy limitadas.

En el pasado, la principal fuente de informacion ha sido la experimentacion en
tinel de viento. Sin embargo, el coste de llevar a cabo este tipo de experimentos es
muy elevado.

En primer lugar, para llevar a cabo experimentos en tinel de viento se requiere
cierto tipo de instalaciones que bien son muy costosas o requieren de un espacio
grande. Ademas, el comportamiento del fluido no siempre puede representarse con
fidelidad puesto que hay interferencias entre el modelo y las paredes del tinel o las
condiciones del flujo real no pueden ser reproducidas. Por otra parte, la toma de
datos esta limitada a un cierto tipo de magnitudes o a una cierta resolucion.

Por todo esto, en los anos 60 se desarrollaron los primeros programas de dindmica
de fluidos computacional (CFD) en la industria aeronautica. Los costes del CED son
comparativamente menores y su capacidad solo viene limitada por la potencia de
los equipos informéticos y el tiempo disponible.

Si bien es cierto que la complejidad de un célculo CFD es considerable, las
infraestructuras necesarias son menores y en la actualidad la mayoria de equipos
informaticos de uso corriente esta capacitado para llevar a cabo célculos de CFD no
muy complejos.

1.1. Objetivos del trabajo

Los objetivos principales del trabajo son:

= Kl desarrollo de una metodologia para calcular las derivadas de estabilidad de

un aviéon mediante mecanica de fluidos computacional.
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= La aplicaciéon de esta metodologia aun caso particular y su posterior compa-

racion con informacién obtenida por otros medios.

= El aprendizaje del proceso de un calculo mediante mecénica de fluidos compu-
tacional, y su aplicacién con el software Star-CCM+.

Los objetivos secundarios del trabajo son:

= La aplicacion conjunta de los conocimientos de Mecénica de Fluidos y Mecéa-
nica de Vuelo impartidos en el Grado de Ingenieria Aeroespacial.

= Poner en practica competencias transversales como la elaboracién de informes

y presentaciones frente a un publico.

= Desarrollar la capacidad de sintesis y el analisis critico.

1.2. Limites del trabajo

El objetivo principal de este proyecto es establecer un método para calcular las
derivadas de estabilidad de una aeronave, sin embargo los recursos computacionales
y el tiempo disponibles son limitados.

En primer lugar, ya que el procedimiento sera analogo para calcular las derivadas
longitudinales y las lateral-direccionales, se ha decidido desarrollar la aplicacion tan
solo para el caso longitudinal.

En segundo lugar, como se vera mas adelante en la memoria, el tiempo necesario
para realizar simulaciones no estacionarias con la misma potencia computacional es
mucho mayor que en el caso de las estacionarias. Con lo cual, en un primer momento

se limita el proyecto al célculo de las derivadas de estabilidad estaticas.

En resumen, el ambito de trabajo de este proyecto se limita inicialmente al cilculo
de las derivadas aerodinamicas de estabilidad longitudinales estaticas.



Capitulo 2

Fundamentos teo6ricos de Mecdnica
de Vuelo y estabilidad

2.1. Origenes de la aviacion

Los seres humanos han sonado con volar desde los comienzos de la propia historia.
Si bien es cierto que los primeros registros del vuelo son meramente mitos y leyendas,
va en el 400 a.E.C. aparecieron las primeras cometas, y con ellas la esperanza tangible

de llegar a volar algtn dfa.

Durante gran parte de la historia, el ser humano se fijo en las aves e intent6 volar
con artefactos que las imitaban. Ejemplo de ello fue el disefio del Ornitdptero (Figura
2.1) por Leonardo Da Vinci en el s.XV. Sin embargo, estos esfuerzos quedaron en la

categoria de intentos.

Fig. 2.1. Diseno del Ornitéptero de Leonardo Da Vinci

Entrado el s. XIX, el ingeniero George Cayley diseni6 algunos de los primeros
planeadores (Figura 2.2) capaces de transportar personas. Estos primeros disenios
han tenido gran relevancia ya que forman parte de los inicios del estudio de la esta-
blidad en las aeronaves, puesto que en estos planeadores ya se tuvo en cuenta tanto
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la posicion del centro de gravedad como la cola como elementos estabilizadores. G.
Cayley también establecié que el vuelo prolongado indefinidamente no seria posible
sin ningun sistema de propulsion. Asi pues, Cayley es considerado como el padre de
la Aerodinamica.

Fig. 2.2. Réplica del planeador Governable Parachute de Cayley.

Las contribuciones de otros cientificos de finales del s. XIX también sentaron las
bases de la aviacion. Asi pues, los estudios experimentales de aerodindmica y el vuelo
de los pajaros de Otto Lilienthal contruyeron las bases en las que posteriormente
se basaron los hermanos Wright en sus prototipos. Ademas, el astronomo Samuel
P. Langley resolvié algunos de los retos de la propulsion y construyo el Aerodrome
(Figura 2.3), la primera aeronave méas pesada que el aire con un motor de gasolina

que consigui6 volar.

Fig. 2.3. Aerodrome de Samuel P. Langley.

En 1903, pocos meses después del fracaso de Langley de contruir un Aerodrome
a mayor escala, los hermanos Orville y Wilbur Wright contruyeron el Flyer I (Figura
2.4a). En 1905 disefiaron el Flyer III (Figura 2.4b) con una mejor controlabilidad.
Ambos aviones propulsados con motores de combustiéon interna alternativos y ca-
paces de llevar a una persona en su interior. Todos los modelos de los hermanos
Wright carecian de mateméticas complejas, y su éxito se debid a los muchos ensayos

experimentales que realizaron.
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-

(a) Flyer I

(b) Flyer III

Fig. 2.4. Prototipos de los hermanos Wright

Hasta el momento, los principales logros de la aviacion estaban fundamentados
en experimentos y métodos empiricos. Sin embargo, las herramientas matematicas
necesarias para alcanzar un vuelo estable y controlado ya estaban siendo desarrolla-
das por cientificos y matematicos como Zhukowsky, Bryan, Lanchester, Painlevé o
Bothezat [31].

En 1891, Zhukowsky desarroll6 las ecuaciones del movimiento de un aeroplano
considerando el movimiento de su centro de gravedad. En 1904, Bryan y su alumno
Williams introdujeron a estas ecuaciones el movimiento de cabeceo del avion, con
las que aplicando la teoria de pequenas perturbaciones alcanzaron una matriz de
estabilidad del avién. Es decir, se obtuvo una expresion matematica que relacionaba
la estabilidad longitudinal del avién con su geometria y aerodinamica.

En 1906 Zhukowsky public6 un segundo trabajo en aerodinamica y estabilidad en
el que aparecié de forma implicita el concepto del movimiento fugoide (Figura 2.5)
del avién y cuantiz6 el periodo de las oscilaciones. En 1908, Lanchester comenzo
el estudio de la resistencia inducida por la sustentacion y amplio el estudio del
movimiento fugoide. Establecié una relacion entre la frecuencia de las oscilaciones
del modo fugoide y la velocidad, y determiné que la estabilidad del avién estd muy
relacionada con la misma.

ANGLE OF ATTACK AT EACH

INSTANT ALONG THE rl.lcrg/ S —

PATH IS ESSENTIALLY
>

j % CUNSTAI\M QQ

=

-
i._— LONG PERIOD

Fig. 2.5. Representacion del modo fugoide de la dindmica del avion.

———— ey

l TIME

CHANGE IN PITCH
ATTITUDE

En 1909 Painlevé desarroll6 el conocido como Teorema de Painlevé, que establece
que el movimiento de un planeador es estable en velocidad si el d4ngulo de ataque
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es pequeno, e inestable en caso contrario. Mas tarde, en 1911, su alumno Bothezat
considerd un modelo de seis grados de libertad de movimiento. Su conclusion respecto
a la estabilidad de un aviéon fue que para que un avion sea estable es suficiente que
el angulo de incidencia de la corriente en el estabilizador horizontal sea menor al del
ala principal. Esta configuracion estudiada por Bothezat puede verse en la figura
2.6.

Fig. 2.6. Esquema de la configuracién de un avion estudiado por Bothezat.

2.2. Las ecuaciones de Bryan

Tras la aparicion de los primeros aviones autopropulsados de los hermanos Wright,
Santos-Dumont y Bleriot, entre otros, G. H. Bryan decidi6é profundizar en el estudio
de la estabilidad de las aeronaves [10].

Bryan consider6 dos hipotesis principales: Las fuerzas y momentos aerodindmicos
dependen tdnicamente de las variables del movimiento en ese mismo instante, y
las fuerzas y momentos aerodinamicos pueden ser linealizadas con respecto a estas
mismas variables. A partir de estas, y teniendo en cuenta las ecuaciones clasicas
de la mecanica para un sélido rigido, establecid un sistema de ecuaciones de seis
grados de libertad: 3 para el movimiento lineal (Sistema 2.1) y 3 para el movimiento
angular (Sistema 2.2). Estas ecuaciones seran tomadas en el sistema de referencia
de ejes cuerpo que se observa en la figura 2.7. Ademaés, se tienen las relaciones de
Fuler (Sistema 2.3), las relaciones cinemdticas (Sistema 2.4) y las relaciones polares
de los angulos aerodinamicos (Sistema 2.5) [30]. El conjunto de todas ecuaciones se
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conoce como Fcuaciones de Bryan.

m(u+quw—rv) =X —mg sin(f)
m(0+ru—pw)=Y +mg cos(f) sin(¢) (2.1)

m(w+pw—qu) =7 +mg cos() cos(¢)

(Ixx [zz - [iz) p - [zz L + [xz N + [[mz ([zx - [yy + [zz>] pq
+ [IZZ (lyy — ]zz) — ]acZz] rq

Lyg=M+ (L. — L) pr+ L. (" —p?) (2.2)

([:E:B [zz - [§z> 7” = [zx N + [zz L + [[xz (Iyy - [zx - [zz>] rq

p=¢—1 sin(6)
q = 0 cos(¢) + 1 cos() sin(¢) (2.3)
r = 1) cos(0) cos(¢p) — 6 sin(¢)

& =wu cos(v) cos(f) + v [cos(v)) sin(f) sin(¢) — cos(¢) sin(v))]
+ w [cos(v)) sin(f) cos(¢) + sin(¢) sin(v))]

g = wu sin(y) cos(0) + v [cos(¢) cos(v) + sin(v)) sin(f) sin(e)]

‘ ‘ . (2.4)
+ w [sin(v)) sin(#) cos(¢) — sin(¢) cos(¢))]
zZ = —u sin(f) + v sin(¢) cos(0) + w cos(6) cos(¢)
VvVt
u ="V cos(a) cos(3)
(2.5)

v =V sin(p)

w =V sin(a) cos(f)

La principal ventaja de las ecuaciones de Bryan es que es posible llegar a ex-
presiones a partir de estas, sin necesidad de resolverlas, que permiten conocer el
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Fig. 2.7. Sistema de referencia tomado en cuenta para las ecuaciones de Bryan
presentadas en este documento

comportamiento dindmico de una aeronave y establece una serie de relaciones entre
la geometria y las condiciones de vuelo con la estabilidad de la aeronave.

Las ecuaciones de Bryan fueron publicadas en el ano 1911, sin embargo, la utili-
dad de estas se extiende hasta la actualidad. Por ello se considera una de las mayores
aportaciones a la Mecanica de Vuelo.

2.3. Modelo aerodinamico del aviéon

En la seccion anterior se ha presentado el conjunto de ecuaciones conocido como
ecuaciones de Bryan. Se trata de un sistema cerrado de ecuaciones diferenciales no
lineales con el cual es posible obtener la trayectoria de un avién. No en vano, siguen
siendo incognitas los valores de las fuerzas X,Y,Z y momentos L,M,N.

Para el anéalisis aerodinamico de este trabajo no se tendran en cuenta las com-
ponentes debidas a la propulsién ni otros parametros externos, por lo que seran
despreciados los efectos sobre X,Y ,Z, LM y N.

Anticipando que estas fuerzas y momentos no pueden presentar singularidades
matematicas, ya que no tendria sentido fisico, y asumiendo valida la hipotesis de pe-
quenas perturbaciones, es posible aproximar las fuerzas y momentos como funciones
lineales de las velocidades lineales y angulares de la aeronave, es decir: u,v,w,p,q,r.
Ademas, estudios posteriores [16] al estudio original de Bryan mostraron la depen-
dencia también de la aceleracion w.

Por otro lado, para el estudio en este trabajo se emplearan coordenadas polares,
por lo que es mas conveniente tratar con V,o,&,3,p,q,r. La relaciéon entre ambos

conjuntos de variables viene dado por las ecuaciones presentadas en 2.5. Asi pues,



2.3. Modelo aerodindmico del avién 15

considerando &ngulos pequenos
u~V
vV (2.6)

w~Va

Igualmente, se pueden relacionar las fuerzas expresadas en ejes cuerpo con las
fuerzas expresadas en ejes viento. Esto es, las fuerzas proyectadas en la direccion de
la velocidad aerodindmica tal y como se muestra en la ecuacion 2.7. Sin embargo,
es usual que el angulo de derrape sea muy pequeiio. En este caso ) = Y, por lo que
a lo largo del trabajo no se tendra en cuenta ninguna diferencia entre ambos.

X cos(a) cos(ff) —cos(a) sin(fB) —sin(«) —-D
Y| = sin(3) cos(3) 0 Q (2.7)
Z sin(a) cos() —sin(«) sin(f)  cos(«) —L

Es importante destacar que dependiendo del contexto, L puede expresar el mo-
mento aerodindmico respecto al eje longitudinal o bien la fuerza de sustentacion.
Para evitar confusiones en adelante, a diferencia del documento original de Bryan
[10], se tomara el momento expresado con el simbolo [ y la sustentacién como L.

Al aplicar la hipétesis de pequenias perturbaciones, es posible aproximar una
funcion C(vy,vg,...) con un error de segundo orden de forma que

oC 0C
C(vlav27 e ) = 0(71172127 T )Ref+ (—> Av; + (8_> Avg + - - (2-8)

8 (%1 V2

ademads, es comin tomar el punto de referencia de la linealizacion de forma que

Av; = v;. Por otra parte, se simplifica la notaciéon mediante

(%) -, o

Dicho esto, en aerodinamica y mecéanica de vuelo es comtn el uso de coeficientes

adimensionales. Por tanto, el modelo aerodinamico linealizado considerando peque-
nas perturbaciones, asumiendo polar de coeficientes constantes y sin entradas de
control [17] puede expresarse como

1
q:ipVQ (2.10)
D Y L

Cpe = Oy —— O =

P gs, YT G5, g8,
(2.11)

l M N

“=iee MT i YT e
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q Cuw ) Y C
qCw _ by _ Xl 9.12
ov T oy YTy (2.12)

. pby .
P=5yv 17

Cp=Cpo+ Ky (Cr — CL|min D>2
Cy = Cy’o + Cyﬂg b+ Cy7p]5 + CYm T
CL = CL,() + CL,aOé + CL@& + C’L7qqA
(2.13)
C = CZ,O + C[ﬁ b+ Clmﬁ + Cl,?“ 7

Cy = CM,() + CM,a o+ CM@ (Sé + OM,q(j

CN = ON70 + CN,gﬂ + CNmﬁ—F CN,rf

Los 22 coeficientes del conjunto 2.13 son las denominadas Derivadas de Estabi-
ltdad. Tan solo conociendo su valor y las condiciones de vuelo, es posible obtener el
comportamiento dindmico de la aeronave, por lo que son una herramienta tremenda-
mente 1til. Estos coeficientes no tienen por qué ser constantes, es mas, dependeran
de las condiciones de vuelo: nimero de Reynolds, nimero de Mach, etc.

Obtener el valor de las derivadas de estabilidad es una ciencia en si misma. Se
pueden aplicar varios procedimientos para ello, tales como experimentos, correla-
ciones semi-empiricas, cilculo fluidodindmico... Cada uno de ellos tendra ventajas e
inconvenientes. En la tabla 2.1 se muestra una comparaciéon cualitativa de los princi-

pales procedimientos. Es interesante fijarse en que ninguno de los tres procedimientos

Ttnel de viento Correlaciones semi-empiricas Técnicas CFD

Coste kksk %k kk
Dificultad HoAK * HAX
Medios skokok * Kok
Tiempo skokok * ook
Precision *x * ok

Tabla 2.1. Tabla comparativa de los procedimientos més comunes
para obtener las derivadas de estabilidad.

listados ofrece una precision elevada. Esto se debe a que todos los procedimientos
inducen a error en la medida, en el calculo, etc. Y por ello, la opcion mas fiable
es tomar medidas directamente de la aeronave durante ensayos en vuelo, y atn asi

puede que la precision no sea tampoco la requerida para calculos muy finos.

En el caso de este trabajo se desarrollard un procedimiento para calcular estos
coeficientes mediante técnicas CFD, ya que ofrecen una precision superior a las
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correlaciones semi-empiricas pero con un coste menor a los experimentos en ttnel

de viento.

Resumiendo, las derivadas de estabilidad conforman el modelo matemaético de la
aerodinamica de la aeronave. Conociendo estos valores, se conocera también el valor
de las fuerzas aerodinamicas, por lo que el sistema de las ecuaciones de Bryan queda
totalmente definido, y con ello, el estudio de la estabilidad de la aeronave.
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Capitulo 3

Fundamentos de Mecdnica de

Fluidos Computacional

La Dinédmica de Fluidos Computacional, conocida por las siglas en inglés CFD
o Computational Fluid Dynamics, es la técnica ampliamente empleada en el &mbito
ingenieril para resolver problemas de mecénica de fluidos mediante las ecuaciones
de Navier-Stokes (Es posible ver més informacion de estas ecuaciones en [25]). Las
aplicaciones del CFD son numerosas: aerodindmica, problemas complejos de trans-

ferencia de calor y reacciones quimicas, aeroacustica...

Nacido en los anos 60, el CFD ha sido desarrollado con la intencion de reducir
los altos costes de las técnicas experimentales. Sin embargo, en la actualidad todavia
no se ha alcanzado la fiabilidad necesaria para ser totalmente independiente, y por

tanto, méas que un sustituto de los experimentos es un complemento.

El CFD puede entenderse como una simulacién del comportamiento del fluido,
por lo que tendra sus limitaciones tanto a nivel de modelado de los fen6menos fisicos
como de la discretizacion espacio-temporal del problema y la precision numérica
propia de los sistemas digitales.

Entre otras, las ventajas del CFD son:

= Permite estudiar geometrias complejas desde antes de su fabricacion. Esto
reduce el coste total de la etapa de diseno del producto.

= Permite simular condiciones que son potencialmente peligrosas o dificiles de

recrear experimentalmente, como temperaturas extremas o flujo supersonico.

= La resolucién en la toma de datos es mucho mayor y solo limitada por el coste
computacional. Se puede entender el problema de forma méas completa.

Las principales desventajas del CFD, frente a los métodos experimentales y las

correlaciones semi-empiricas, son que los conocimientos técnicos para realizar un
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estudio fiable son elevados y que se requiere de un equipo informéatico de altas
prestaciones si el calculo es complejo. Ademas, es necesaria una validacion de los

resultados mediante otras técnicas como la experimental.

3.1. El proceso de un estudio CFD

La relacién entre las incognitas del problema y las ecuaciones de la mecanica de
fluidos no es directa. Para obtener resultados con una calidad adecuada es necesario
seguir un procedimiento general. En la figura 3.1 se puede observar un diagrama de
flujo que representa un estudio tipico mediante mecanica de fluidos computacional.
El proceso para llevar a cabo un estudio CFD sigue tres grandes pasos:

1. Pre-proceso: Planteamiento del caso
2. Solucion: Célculo del campo fluido

3. Post-proceso: Extraccion de los resultados

3.1.1. Pre-proceso

El pre-proceso es la preparaciéon de la simulaciéon para obtener el campo flui-
do. Al igual que en los estudios experimentales, antes de proceder a obtener los
resultados serd necesario plantear los objetivos y el procedimiento experimental o
computacional en cada caso. Ademas, se debe concretar la geometria a caracterizar

y las condiciones de la simulacion.

Por contraparte, en el CFD se deberan configurar los métodos numéricos para

resolver las ecuaciones y discretizar el volumen fluido.

3.1.1.1. Planteamiento de los objetivos y revisiéon bibliografica

El primer paso de todo estudio de CFD es reponder a una serie de preguntas
estandar:

. Qué resultados se necesitan? ;Son cualitativos o cuantitativos? ;Hay prece-
dentes que se puedan tomar como base?

= ;Serd una tnica simulacién o un estudio paramétrico?

= ; Qué precision es necesaria? ;Se tienen los recursos necesarios? ;jSerd necesario

determinar un compromiso entre los requerimientos y los recursos disponibles?

= ;Qué fendbmenos pueden aparecer en el problema? ;Cuales son las condiciones
fisicas de la simulacion?
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= ;Se pueden asumir simplificaciones en el modelado de la fisica o en la geome-
tria?

= ;Como se pueden validar los resultados de la simulacion?

Para responder a estas preguntas se emplearéd la experiencia previa y la biblio-
grafia relacionada con el tema. Por una parte, de la revision bibliogréafica se pueden
conocer los fenémenos fisicos implicados en la simulacion y el orden de magnitud
de las variables si hay antecedentes. Ademés, se presentaran los procedimientos que
son empleados en la industria y los institutos de investigacion para obtener los re-
sultados. Por otra parte, permitird conocer qué configuraciones del CFD resultan
mejores para el caso concreto de estudio.

3.1.1.2. Diseno de la geometria y el dominio. Volumen de control

Respecto a la geometria de la simulacion, puede haber dos casos diferentes: Por
un lado, el objetivo de la simulacién puede ser el diseno de una geometria adaptada
a unas condiciones de trabajo; por otro lado, el objetivo puede ser analizar el campo
fluido frente a una geometria impuesta.

En ambos casos, la geometria de la simulacion debera ser simplificada al nivel
que los requisitos del estudio lo permitan. A mayor nivel de detalle de la geometria,
mayores seran los recursos necesarios para resolver el problema. Aqui es donde la
experiencia y la revision bibliografica juegan un papel importante para saber hasta
qué punto las simplificaciones seran aceptables.

Dependiendo de la geometria del problema, puede haber dos formas principales
de clasificar: Tipo de flujo y Dimensiones espaciales.

= Tipo de flujo:
e Interno: El fluido estd encerrado entre las paredes de la geometria. Por
ejemplo, compresores o tuberias como la de la figura 3.2a.
e Externo: El fluido circula alrededor de la geometria. Por ejemplo, el avion
de la figura 3.2b.

s Dimensiones:

e Bidimendional (2D)
e Tridimensional (3D)

En cualquier caso, serd necesario determinar el volumen de control. En el caso
de flujo interno, el volumen principal estara limitado por las paredes de la geometria
y dependiendo del caso especifico, se tomara también un pequeno volumen en las
entradas/salidas del flujo. En el caso de flujo externo, el volumen de control seré
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(a) Flujo interno (b) Flujo externo

Fig. 3.2. Ejemplos de flujo interno y externo.

infinito y solo limitado por las paredes externas de la geometria. En la practica, este
dominio debera ser finito.

El tamano y forma del volumen de control vendra determinado por la experiencia

y la bibliografia en base a dos principios fundamentales:

= Kl flujo debe llegar a la geometria totalmente desarrollado o en las condiciones

en las que se encontraria en el caso real.

= En general, las condiciones de contorno no deben afectar a la solucion de la
simulacion por estar demasiado cerca de la geometria. En otras palabras, que
la solucion cerca de las paredes de la geometria sea la propia del flujo y no
aquella impuesta por las condiciones de contorno.

3.1.1.3. Diseno de la malla. Discretizacién espacial.

Una vez determinada la geometria, para poder resolver las ecuaciones de la me-
canica de fluidos aplicadas a la geometria especifica de la simulacién serd necesario
discretizar el volumen de control. En otras palabras, se trata de dividir el volumen de
control en elementos simples mas pequenos. Este proceso se conoce como el mallado
de la geometria, y el conjunto de elementos se conoce como malla.

Dependiendo de cada caso concreto se pueden tomar infinitas estrategias de
mallado. Estas estrategias dependen de la organizacion de los elementos, su forma y
tamano. La estrategia de mallado determinaré en gran parte la cantidad de recursos

necesarios para resolver la simulacién.

La malla puede ser estructurada, no estructurada o hibrida [8]. Sera estructurada
si los elementos siguen un patréon ordenado, no estructurada en el caso contrario, o
hibrida si se de una mezcla de ambos. En la figura 3.3 se pueden observar ejemplos
de esto. Una malla estructurada requerird de menos recursos computacionales para
resolver el campo fluido, sin embargo no siempre es posible obtenerla si la geometria
es compleja [mallado-2].
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(a) Malla estructurada (b) Malla no estructurada

Fig. 3.3. Ejemplos de malla estructurada y no estructurada.

En cuanto al tamano de los elementos, este deberé ser el necesario para captu-
rar correctamente el gradiente de las variables del fluido (Presion, velocidad, etc.).
Ademés, un tamano excesivamente reducido no sera optimo en cuanto a los recursos
necesarios para obtener la solucién. Por esto, normalmente el tamano de los ele-
mentos cambiard a lo largo del volumen de control, siendo més pequeno en aquellas
regiones donde se esperan gradientes mayores como en el ejemplo de la figura 3.4,
en el que aparecen gradientes de velocidad en la capa limite cerca de la pared.

flow inadequate better

Fig. 3.4. Refinamiento del tamafio de elemento en zonas con gradientes mayores.

La forma de los elementos es también determinante. Asi pues, para dividir una
misma geometria con elementos tetraédricos seran necesarios mas elementos que con
poliedros. Sin embargo, la cantidad de recursos necesarios por unidad de elemento
en el caso de los segundos es mayor. Se trata de buscar un equilibrio entre ambos
factores: Numero de elementos y recursos necesarios |14, 33, 49].

Por otra parte, las mallas pueden ser mono o multi-bloque. Seran multi-bloque si
se divide todo el volumen de control en varias regiones, cada una de las cuales tendra
atribuidas distintas caracteristicas de malla. De este modo se puede conseguir una
malla mas 6ptima para resolver el problema, minimizando los recursos necesarios.

Un ejemplo de malla multi-bloque puede verse en la figura 3.5.
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Fig. 3.5. Malla multi-bloque con una regiéon interna de elementos poliédricos y una malla
exterior de tipo trimmed.

Por otra parte, la calidad de la malla también es determinante. Por ejemplo,
cuando los elementos son més regulares, la convergencia de la soluciéon es mejor. Asi

pues se definen, entre otros, tres parametros:

s Aspect Ratio: Es la relacion entre el lado mayor y el lado més pequeno del
elemento. Los valores 6ptimos son cercanos a la unidad, sin embargo, si los
elementos estan alineados con el flujo se pueden permitir valores mayores. Ver
figura 3.6.

= Skewness: Este pardmetro representa la relacion entre el tamano 6ptimo del
elemento y el tamarfio real del mismo. Son aceptables valores cercanos a cero.
Ver figura 3.7.

= Smoothness: Este parametro relaciona el tamano relativo entre dos elementos
contiguos. En el caso ideal, el cambio de tamafio debe ser inferior al 20 %. Ver
figura 3.8.

3.1.1.4. Planteamiento de las condiciones de contorno

Matematicamente hablando, las ecuaciones de la mecanica de fluidos pertenecen
a los conocidos como problemas de contorno. Por ello, se deben especificar una serie
de restricciones que determinarin la solucion tnica del problema. Si bien es cierto,
no esta confirmado que tan solo haya una tinica solucion a las ecuaciones de Navier-
Stokes [19].

Estas restricciones al fluido, conocidas como condiciones de contorno, se aplican
en las caras de las celdas de la malla y puede haber de tres tipos:

= Condicion de Dirichlet: Se impone el valor de la variable.
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N =

Aspectratio=1 High aspect ratio triangle

Aspect ratio =1 High aspect ratio quad

Fig. 3.6. Ejemplo de elementos con diferente valor de aspect ratio.

AN =

Highly Skewed

Equilateral Triangle

Triangle
Equiangular Highly Skewed
Quad Quad

Fig. 3.7. Ejemplo de elementos con diferente valor de skewness.

» Condicién de Neumann: Se impone el valor del gradiente de la variable.

» Condicién mixta: Se impone tanto el valor como el gradiente de la variable.

A partir de estas imposiciones surgen todas las condiciones de contorno del CFD.
Las condiciones de contorno méas usuales son:

= Condicion de pared: La variante mas simple de esta condiciéon establece que el
fluido no puede atravesar la pared, es decir, que el gradiente es nulo. Ademas,
se puede considerar que se cumple la condiciéon de no deslizamiento en flujos
viscosos, es decir, que la velocidad relativa entre el fluido y la pared es nula. En
casos mas complejos como las paredes porosas, se determinaré el flujo mésico
a través de la pared, o en el caso de paredes conductivas, el flujo de calor o
la temperatura. Otro parametro que se puede establecer en las condiciones de
pared es la rugosidad de la misma, muy determinante en el desarrollo de la
capa limite. También se puede definir un movimiento relativo de la pared.
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Smooth Change in Large Jump in
Cell Size Cell Size

Fig. 3.8. Ejemplo de elementos con diferente valor de smoothness.

» Velocity inlet: Esta condicion de contorno fuerza el vector de velocidad. En el
caso de incluir la ecuacion de la energia, también se establece la temperatura
estatica. No se puede usar en flujo compresible.

= Pressure outlet: En esta condiciéon de contorno, cuando es usada en flujo sub-
sonico, establece la presion estatica. La velocidad del flujo y la temperatura
son extrapoladas de las celdas contiguas, por lo que puede darse el caso de que
haya backflow si las condiciones no han sido puestas con suficiente cuidado.

= Condiciéon de simetria: En las caras con esta condicion el gradiente de todas
las magnitudes es nulo a través de las mismas. No hay flujo mésico ni de
calor, la velocidad se calcula a partir de la componentes paralelas de las celdas
contiguas y la presion se calcula también a partir de las celdas contiguas.
Es una condicion muy empleada para reducir la cantidad total de elementos
cuando tanto la geometria como el flujo es simétrico.

= Condicion de flujo libre: Esta condicion representa la frontera de una burbu-
ja de fluido alrededor de un cuerpo so6lido. Se aplica en flujo compresible y
establece la direccion de la velocidad, la temperatura, la presion y el nimero
de Mach. Requiere usar la ecuacion de estado de gas ideal o cualquier otra si
se programa en el codigo. Es muy empleada en aerodindmica y funciona muy
bien cuando la condicién de contorno esta alejada del cuerpo. A diferencia de
las mencionadas anteriormente, sirve indiferentemente tanto de entrada como

salida.

3.1.1.5. Configuraciéon de la simulacién: Discretizacién de las ecuaciones

Una simulaciéon CFD se basa en resolver numéricamente las ecuaciones de Navier-
Stokes [25]. La forma genérica de estas se puede observar en la ecuacion 3.1, donde
¢ es la cantidad escalar y I' la difusividad [38].

0
909 L V.(pug) = V-(IVe) + S, (3.1)
ot N——— N—— ~~~
M Término convectivo Término difusivo  Término fuente

Término transitorio
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El método mas comun en CFD para resolver estas ecuaciones es el conocido como
método de los Volimenes Finitos [53]. Este método se basa en la conservacion de la
magnitud escalar dentro de cada celda de la malla, que no son mas que pequenos
volimenes de control. Por tanto, se puede desarrollar esta ecuaciéon obteniendo la
forma integral de las ecuaciones de conservacion o formulacion débil de las ecuaciones

de transporte tal y como se observa en la expresion 3.2.

%///‘/p¢dv+//4p¢(u—ug)dA:/AFV¢dA+///‘/S¢dV (3.2)

Término transitorio Término convectivo Término difusivo Término fuente

» FEl término transitorio representa la acumulacion de ¢ en la celda con el tiempo.

= El término convectivo representa flujo de ¢ a través de las caras de la celda
debido a la velocidad del fluido respecto a la celda.

= Kl término difusivo representa el flujo de ¢ a través de las caras de la celda
debido al gradiente de concentracion entre la propia celda y la contigua.

= Kl término fuente representa la generacion de ¢ dentro de la propia celda.
Todo fenémeno que no tenga relacion con el transporte convectivo o difusivo,

se considerara como término fuente.

Discretizando la ecuacion 3.2 y aplicandola a una celda cualquiera como la de la
figura 3.9 se tiene la expresion de la ecuacion integral de transporte discretizada 3.3.

Fig. 3.9. Representacion y notacion de dos celdas contiguas.
d
TPV o+ _lpd(u-a)ly = [TVeal; + (SV)o (3:3)
f f

Para terminar de discretizar las ecuaciones y convertirlas desde un sistema de

ecuaciones diferenciales parciales hasta un sistema de ecuaciones algebraico facil de
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resolver todavia seran necesarios unos pasos mas: Discretizar los términos convec-
tivo, difusivo y transitorio, y desarrollar los gradientes de ¢. Sin embargo, en esta
introducciéon a los fundamentos de mecanica de fluidos computacional tan solo se
trataran brevemente los términos convectivo y transitorio. Se puede conocer méas

informacion sobre los otros términos en [2, 53].

3.1.1.5.1 Término convectivo

El término discretizado convectivo aplicado a una cara cualquiera se puede ex-

presar como
(ppua) = (o) = oy

Para calcular (mm¢)f se pueden realizar varias aproximaciones. Las mas usuales
son First-Order Upwind y Second-Order Upwind. Para ver otras aproximaciones se
puede consultar [2].

Por un lado, la aproximaciéon de primer orden no requiere calcular el gradiente
de ¢, por lo que necesitara de menos recursos computacionales. Sin embargo, es-
ta aproximaciéon presentard mayor difusividad numeérica, es decir, infraestimara los

gradientes del campo fluido.

Por otra parte, la aproximacion de segundo orden interpolaré el valor de ¢ en la
cara f, por lo que tendra mayor precision a costa de un coste computacional mayor.

Una idea interesante a tener en cuenta es que si la solucion tiene problemas de
convergencia porque presenta gradientes elevados, se puede considerar inicializar el
caso con un esquema de discretizacion de primer orden y luego mejorar los resultados

empleando el esquema de mayor orden.

3.1.1.5.2 Término transitorio

Para estimar el término transitorio

d
—(popV
hay dos opciones :

= Aproximaciéon explicita: Se estima el valor de ¢ en el paso temporal actual a
partir de la informacion previa, es decir, ¢, = f(£,-1).

= Aproximacion implicita: Se estima el valor de ¢ en el paso temporal actual a
partir de la informacion previa y también de la actual, o lo que es lo mismo,

On = [(&n_1,&n)- Este tipo de aproximacion requiere de una solucion iterativa.

De un lado, la aproximacién explicita requiere de menos calculos, lo cual implica

un menor esfuerzo para resolver el problema. Sin embargo, la solucién es mucho méas
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inestable y es més facil que diverja. Por otro lado, la aproximacion implicita implica

un mayor coste computacional pero la solucion es més estable y precisa.

Cuando se trata el tema de la estabilidad numérica en la estimaciéon del término
transitorio entra en juego el concepto del del nimero Courant-Friedrichs-Levy, C.
Este nimero se define en el caso unidimensional segtin 3.4.

u At
C=— 3.4
N (3-4)
A partir de este nimero se establece una condiciéon de estabilidad. En el caso de los
métodos explicitos, para asegurar la convergencia el nimero C' < 1 [cfd-online-courant].
Esto no ocurre con los métodos implicitos.

Por tanto, pese a que los métodos implicitos tengan un coste computacional
mayor, el paso temporal para una misma malla puede ser mucho més grande. De

este modo, se puede resolver un caso transitorio de forma mucho més rapida.

Finalmente, ademéas de poder elegir entre métodos explicitos e implicitos, tam-
bién se puede escoger entre esquemas de primer, segundo o mayor orden; cada uno

con sus ventajas e inconvenientes.

3.1.1.6. Configuracion de la simulacién: Modelo mateméatico del fluido

Dentro del modelo matemaético del fluido, la parte mas importante y compleja
cuando se trata de simular el vuelo de una aeronave es el modelado de la turbulencia
y la capa limite. Tal y como se explica en [39], cuando se incluye la turbulencia en
las ecuaciones del transporte aparece el conocido como problema de cierre, que en

pocas palabras se resume en que aparecen mas incégnitas que ecuaciones.

Sin embargo, en la ingenieria es necesario resolver todo tipo de problemas que
implican flujo turbulento. Para solucionar esta falta de conocimiento sobre la tur-
bulencia se han propuesto, entre otros, varios enfoques:

= Direct Numerical Simulation: Resuelve las ecuaciones de Navier-Stokes sin
modelar la turbulencia. Para ello es necesaria una malla con los elementos lo
suficientemente pequenos como para resolver las escalas mas pequenas de la
turbulencia, es decir, las escalas de Kolmogorov. Aproximadamente, el niimero
de celdas necesario es de Re® [37], por lo que el DNS de momento, con los
recursos computacionales actuales, es mas util en la investigacion cientifica

que en la aplicacion practica de la ingenieria.

s Large Eddy Simulation: Se resuelven las escalas mas grandes de la turbulencia
y se modelan las escalas is6tropas mas pequenas. El tamano de los elementos
de la malla actiia como un filtro de las escalas mas pequenas y por tanto son
necesarios menos elementos que para realizar un DNS, pero resolviendo las
escalas mas grandes e impredecibles de la turbulencia [40].
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s Reynolds- Averaged Navier-Stokes: Se modelan todas las escalas de la turbu-
lencia. Es uno de los métodos mas empleados en la ingenieria ya que ofrece
soluciones aceptables con un coste computacional relativamente bajo. A con-
tinuacion se explicara esta familia de modelos matematicos con mas detalle ya
que es el usado en el trabajo.

A modo de resumen de los puntos anteriores, se puede observar en la figura 3.10
una comparacion entre las estrategias DNS, LES y RANS.
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Direct numerical simulation (DNS) A
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Agans Reynolds averaged Navier-Stokes equations (RANS)

Fig. 3.10. Comparacion de las estrategias DNS, LES y RANS frente a la escala de los
vortices turbulentos.

3.1.1.6.1 Reynolds-Averaged Navier-Stokes

Los modelos Reynolds-Averaged Navier-Stokes o RANS estan basados en la pro-
mediacion de las ecuaciones de Navier-Stokes tal y como se desarrolla en |2, 44]. Una
vez obtenidas las ecuaciones para las variables promedio, se incluyen ecuaciones adi-
cionales para modelar los efectos de la turbulencia. Estos modelos estan calibrados
mediante métodos semi-empiricos, por lo que no son universales y se debe estudiar
su aplicabilidad en la simulacién de cada problema en particular.

Los modelos RANS en general se basan en aproximar los efectos disipativos y
difusivos de la turbulencia a través de una variable ficticia llamada viscosidad turbu-
lenta. Por tanto, las ecuaciones matemaéticas de estos modelos tendran como objetivo
calcular esta viscosidad turbulenta con la que finalmente obtener una estimaciéon del
tensor de esfuerzos de Reynolds [43].

Tal y como se explica en [2, 43|, los modelos RANS méas comunes son los siguien-

tes:

» Modelo Spalart-Allmaras [3]: Este modelo consta de una sola ecuacion que re-
suelve el transporte de la viscosidad turbulenta. Este modelo fue originalmente
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desarrollado para la industria aeroespacial para simular flujo turbulento ad-
herido a paredes como los perfiles alares. Ademaés, muestra buenos resultados
para flujo en la capa limite con gradientes de presiéon adversos.

» Modelo k—e [27]: Este modelo es uno de los méas empleados en CFD actualmen-
te para obtener las variables promediadas del flujo. Para ello, el modelo consta
de dos ecuaciones de transporte: Una para la energia cinética turbulenta, k;
y otra para la tasa de disipacion de esta energia turbulenta,e. Este modelo se
muestra aceptable para flujo libre, pero no para gradientes de presion eleva-
dos, por lo que no es muy empleado en problemas de aerodinamica externa.
Para solucionar este problema en cierta medida se propone el Enhanced Wall
Treatment k — e.

» Modelo k& — w [47]: Este modelo de dos ecuaciones aproxima el valor de la vis-
cosidad turbulenta a través de la relacion entre la energia cinética turbulenta
k y la frecuencia turbulenta, también conocida como tasa de disipacién turbu-
lenta especifica, w. A diferencia de otros modelos, el £ — w funciona de forma
correcta con gradientes de presion adversos. Sin embargo, el problema de este
modelo es que la resolucién de las ecuaciones de transporte en la capa limite
son muy sensibles al valor de w en el flujo libre. Para solventar este problema
se cred el modelo k — w SST, el cual combina las caracteristicas del modelo
k — w cerca de la pared con las propiedades del k£ — € en el campo lejano. Este
modelo tiene gran aplicaciéon en la industria aeroespacial y se presenta como

una alternativa a considerar frente al modelo Spalart-Allmaras.

3.1.1.6.2 Modelado de la capa limite

La capa limite, ampliamente conocida en Mecanica de Fluidos, es una region del
fluido cerca de una pared donde los efectos viscosos toman gran relevancia. Modelar
los esfuerzos de cortadura en la pared cuando la capa limite es turbulenta, es decir
en la mayoria de campos de aplicacion del CFD, no es sencillo. La estructura tipica
de una capa limite turbulenta puede verse en la figura 3.11a. Ademas, en la figura
3.11b se muestra la distribucion de velocidades adimensionalizada con respecto a
la distancia adimensional a la pared. Mientras que la subcapa viscosa y la region
completamente turbulenta de la figura 3.11b admiten expresiones matematicas re-
lativamente sencillas, la subcapa buffer entre 5 < y* < 60 es impredecible. Por esta
razon serd necesario resolver mediante alguna técnica CFD esta region de la capa
limite. Para ello hay dos estrategias como se puede ver en la figura 3.12:

= Aproximacion de la capa limite con funciones de pared, en la cual se modela
completamente la capa limite.

= Resoluciéon del campo fluido en la capa limite.
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Fig. 3.11. Estructura de la capa limite turbulenta.
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Fig. 3.12. Estrategias de resolucién de la capa limite

El uso de funciones de pared permite por una parte emplear celdas mas grandes
ya que se parte de una y* inicial mayor con lo cual se necesitan menos recursos

computacionales. Sin embargo, la precision de este método es menor.

Por otro lado, la resolucion de la capa limite resulta en datos mucho mas fiables
a cambio de un mayor coste computacional ya que se parte de una y* < 1.

3.1.2. Solucién

Una vez configurada la simulacion en cuanto a las condiciones del fluido y la
discretizacion de las ecuaciones de transporte, es hora de resolver el campo fluido.
En la seccién anterior han sido planteadas la ecuaciones de transporte discretizadas
para las variables del flujo. Las ecuaciones diferenciales parciales originales se han
reducido a un sistema de ecuaciones algebraico.

Para resolver este tipo de sistemas de ecuaciones de forma numeérica, los algorit-
mos més faciles de emplear y eficientes son los métodos iterativos como los que se
pueden encontrar en [9].
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3.1.2.1. Calculo
3.1.2.1.1 Inicializacion

El primer paso antes de proceder a resolver el sistema de ecuaciones es inicializar
el dominio. Es decir, dar un valor inicial a todas las magnitudes del fluido en cada
una de las celdas de la malla. Para inicializar el dominio se pueden emplear varias
estrategias:

1. Establecer un valor constante de cada variable en todo el dominio. Este método
es el mas répido, pero la soluciéon puede tomar més iteraciones en llegar a su
estado final ya que el campo fluido inicial no tiene por que parecerse a esta.

2. Importar una soluciéon conocida del campo fluido desde otra simulacion e in-
terpolar el valor en cada celda. La ventaja de esto es que el campo fluido inicial
y final seran parecidos, por lo que la soluciéon convergera antes y las proba-
bilidades de divergencia son menores. Sin embargo, esta inicializacion sélo es

posible en el caso de disponer un problema parecido ya resuelto.

3. Una opcién intermedia entre las anteriores es inicializar el dominio con valores
constantes, y posteriormente realizar varias iteraciones con una configuracion
numérica de menor orden. De este modo, el campo fluido ya debe parecerse méas
a la solucién final, pero el coste computacional de estas primeras iteraciones

serd menor a aquellas aproximaciones con métodos de orden superior.

3.1.2.1.2 Criterios de convergencia

Antes de continuar con la resolucién de las ecuaciones hay que definir cuando
deben parar los algoritmos iterativos, es decir, se deben establecer unos criterios de
convergencia de la solucion. Hay multitud de criterios de convergencia, sin embargo
normalmente se usan los que se explican a continuacion: Residuales, variables de

interés y conservacion de las ecuaciones de transporte en todo el dominio [28].

Los residuales son el criterio mas empleado por muchos usuarios de CFD. Los
residuales no son mas que un indicador de cuanto de exacta es la ecuaciéon 3.3 en
cada celda, es decir

r= %(pw)o +) lpg(u-a)ly - > [[Veal; — (SV)o (3.5)
f f

por lo que si este valor tiende a cero y se estabiliza como en la figura 3.13a, la
solucion estara convergida. Normalmente en los coédigos CFD se representa el valor
RMS (Root Mean Square, [rsmerror|) para todas las celdas.

En segundo lugar, otro criterio de convergencia muy comun es analizar la evo-
lucion de alguna magnitud de interés particular al problema. Esta magnitud puede
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ser tanto una medida directa del campo fluido como la presiéon en un punto como un
calculo a partir del capo fluido como un coeficiente de fuerza. Una vez que este valor
se estabilice como en la figura 3.13b, se puede considerar que se cumple el criterio
de convergencia.
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Fig. 3.13. Criterios de convergencia basados en la evolucion por iteracion.

Un tercer método es calcular los imbalances de las ecuaciones de conservaciéon
en el volumen de control de todo el dominio fluido. Se considerara que se cumple el

criterio de convergencia si el valor de estos es suficientemente pequenio.

3.1.2.1.3 Factores de relajacion

En algunos casos la evolucion de la solucion no es favorable, bien porque aparecen
oscilaciones en las variables del problema y no llegan a converger o porque la soluciéon
no converge lo suficientemente réapido. En estos casos se puede hacer uso de los
conocidos como factores de relajacion, 7 [7].

Los factores de relajacion funcionan de modo que la solucién tras cada iteracion
es modificada como

¢::Lorregida = ¢n71 +7 <¢2alculada - ¢n71) (36)

= Si 7 < 1 se conoce como factor de subrelajacion y favorece la convergencia.
Sin embargo, un valor demasiado bajo puede llevar a confundir una solucién
convergida con una solucion que evoluciona muy lentamente todavia no con-
vergida.

= Si 7 > 1 se conoce como factor de sobrerelajacion. El valor adecuado puede
acelerar la convergencia, pero también puede desestabilizar la solucion.
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3.1.2.2. Sensibilidad de la malla

Una vez la solucion estd convergida y el campo fluido apenas cambia con cada
iteracion serd necesario analizar si las variables de interés del problema son indepen-
dientes. Es decir, si el tamano de los elementos de la malla es tal que no afecta a la

solucion.

Para conocer si la soluciéon es independiente de la malla debera llevarse a cabo un
estudio de independencia de malla. Ademas, también es conveniente refinar aquellas
zonas de la malla en las que aparecen gradientes de las variables elevados como en
el ejemplo de la figura 3.14.

(b) (d)

Fig. 3.14. Ejemplo de refinamiento de malla basado en los gradientes de las variables del
campo fluido.

3.1.3. Post-proceso

El dltimo paso de una simulacion es el post-proceso de los resultados. El co-
digo CFD almacena el campo fluido en un fichero, pero no es posible interpretar
esta informacion para obtener los resultados buscados. Es el post-procesado de esta

informacion la que permite al ingeniero llegar a conclusiones.

Las simulaciones CFD tienen la ventaja de que se puede acceder a todo el campo
fluido, por tanto las posibilidades de presentar la informacién son muy numerosas.
Ademas, es posible definir funciones de campo y calcularlas en todo el dominio.

Las soluciones del campo fluido se representan tipicamente de la siguiente forma:



3.1. El proceso de un estudio CFD 37

Valores escalares de alguna magnitud de forma directa o a partir de calculos
sobre el campo fluido. Un ejemplo de este tipo de resultado es el valor de la

fuerza ejercida por un fluido en una pared o la presién en un punto del dominio.

Graficas X-Y de las variables escalares, por ejemplo la grafica del Coeficiente
de Presiones de la figura 3.15a.

Graficas de contornos del campo fluido. Por ejemplo los contornos de presion
de la figura 3.15b.

Gréficas de vectores de las variables vectoriales. Por ejemplo los vectores de
velocidad de la figura 3.15¢.

Lineas de corriente, como las de la figura 3.15d.
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Fig. 3.15. Ejemplos del post-procesado de una solucién del campo fluido.
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Capitulo 4

Estado del arte

4.1. Breve resena historica

El estudio de las fuerzas aerodinamicas ha sido el principal problema de la aero-
nautica desde sus origenes. Inicialmente la incégnita era coémo hacer volar un avion,
es decir, como generar la suficiente sustentacion para elevar el avion en el aire. Méas
tarde, este problema derivé en buscar maneras de volar més rapido. Posteriormente,
la prioridad se convirti6 en disenar aviones mas estables y seguros a medida que

aparecia la aviacion civil.

Todos estos objetivos tienen un punto en comun: las derivadas aerodinamicas.
Hay que entender que la relacion entre las derivadas de estabilidad y las fuerzas
aerodinamicas es directa, como ya se explicé en el capitulo de Fundamentos de
Mecanica de Vuelo y estabilidad.

Tradicionalmente, la principal fuente de informacion sobre las fuerzas aerodina-
micas ha sido el ensayo en tinel de viento. Los intentos para calcular las fuerzas
aerodinamicas mediante modelos mateméaticos no han sido pocos, pero la capacidad
de calculo era limitada.

Por una parte, el acceso los ttineles de viento esta limitado por la gran cantidad
de espacio que requieren las instalaciones y por el alto coste que implica construir y
emplearlos. Ademas, la incertidumbre sobre las fuerzas y momentos aerodinamicos
que se pueden medir es elevada, ya que tanto el montaje del tiinel como los propios
dispositivos de mediciéon pueden interferir con el aire, y ademas las condiciones que
se pueden recrear en el ensayo no siempre se parecen a las condiciones del avion en

el vuelo real.

Por otra parte, no todos los tiineles de viento tienen las capacidades ni el equi-
pamiento necesario para llevar a cabo estudios de aerodindmica no estacionaria

necesarios para caracterizar el modelo en cuanto a su comportamiento din&mico
[22].
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Con el objetivo de facilitar las etapas iniciales del disenio de nuevas aeronaves,
el fabricante de aviones McDonnell Douglas junto al Flight Dynamics Laboratory
de la USAF desarrollaron un informe entre los anos 1960 y 1977 que contiene una
serie de procedimientos y correlaciones semiempiricas para obtener las derivadas
de estabilidad y control de un avién genérico. Este informe es el muy conocido
DATCOM |[20]. También se pueden encontrar documentos similares de otros autores

con el mismo tipo de aproximaciones semiempiricas como [50].

A partir de la década de los 50, la capacidad de calculo disponible empez6 a au-
mentar considerablemente. Con ella, aparecieron modelos numéricos como el método
de los paneles [18] y el CFD que facilitaron la investigacion sobre la aerodindmica
estacionaria. Sin embargo, los costes computacionales para obtener la respuesta no

estacionaria incluyendo los efectos de la turbulencia son todavia muy elevados en la
actualidad [45].

4.2. Calculo de las derivadas aerodinamicas de es-
tabilidad

4.2.1. Derivadas de estabilidad estaticas

El procedimiento estandar para obtener las derivadas de estabilidad estaticas,
es decir, aquellas debidas al movimiento sin cambio en las velocidades lineales ni
angulares, no es complicado. Ademas, este método se aplica tanto a ensayos en

tunel de viento como en mecanica de fluidos computacional.

Para obtener las derivadas de estabilidad estaticas longitudinales primero hay
que establecer una serie de puntos de trabajo, que bien pueden localizarse dentro
de la zona lineal de la aerodindmica o ir hasta angulos de ataque elevados propios
de la aerodindmica no lineal. Ademas, puede plantearse un estudio més amplio
considerando el efecto de la velocidad sobre el valor de las derivadas. A continuacion,
una vez obtenidas las fuerzas y momentos aerodindmicos en estos puntos se procesan
los resultados para aplicar técnicas de ajuste e interpolacion de datos. Finalmente,
se aplican las definiciones de las derivadas de estabilidad vistas en el capitulo de
Fundamentos de Mecdnica de Vuelo y estabilidad sobre estas funciones ajustadas a
partir de los resultados de los experimentos o simulaciones.

Para obtener las derivadas de estabilidad estatica lateral-direccional se debera
seguir un procedimiento equivalente pero teniendo en cuenta el dngulo de derrape

en vez del angulo de ataque.
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4.2.2. Derivadas de estabilidad dindmicas

El célculo de las derivadas de estabilidad dindmicas en la industria principal-
mente se lleva a cabo mediante experimentos en tinel de viento ya que los recursos
computacionales requeridos para realizar simulaciones CFD son muy elevados. Es
cierto que en los tltimos anos, con el desarrollo de c6digos CFD mas eficientes y
la escalada de la potencia de los ordenadores, el uso de CFD para el calculo de
estas derivadas esta creciendo en el ambito de la investigacion y se espera que en los
siguientes afios dé el salto hacia la industria [5, 26].

En cuanto al procedimiento a emplear, gran parte de los autores de los estudios
emplean el mismo procedimiento para los analisis mediante CFD que para ensayos en
tunel de viento. Este procedimiento se basa en forzar un movimiento sinusoidal del
avion, de modo en el caso longitudinal tanto el &ngulo de ataque como su variaciéon
en el tiempo estan determinados por una relaciéon matematica conocida. A partir de
los experimentos y simulaciones, la evolucion temporal de las fuerzas y momentos
son conocidos, por lo que aplicando identificacion de sistemas se pueden ajustar las
derivadas de estabilidad. Este método puede verse detalladamente en |5, 29, 45, 51|
entre otras fuentes. La complicacion principal para el CFD, anadida a las dificultades
de un caso estacionario, es la cantidad de recursos computacionales y tiempo que son

necesarios para resolver la simulaciéon durante varios ciclos del movimiento armoénico.

Sin embargo, los autores de [32] proponen en su articulo una solucion alternativa
valida tan solo para simulaciones CFD. Se explica que aplicando cambios en las
velocidades lineales y angulares con forma de funcién escalon se es capaz de obtener
las derivadas de estabilidad de forma més eficiente y con mayor precisién que con el

movimiento sinusoidal comtinmente empleado.

Las limitaciones del proyecto comentadas anteriormente no han permitido llevar
a cabo el estudio de estas derivadas dinamicas, por lo que se propone para estudios
futuros.
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Capitulo 5

Procedimiento y aplicacion

5.1. Aeronave de estudio

En el ano 2017 un grupo de alumnos de la Universitat Politécnica de Valéncia
presentaron el aeromodelo que se puede ver en la figura 5.1 al concurso internacional
Air Cargo Challenge por primera vez. Para realizar el diseno de la aeronave se
emplearon los métodos semi-empiricos presentados en DATCOM [20).

Fig. 5.1. Vista general del disefio presentado al Air Cargo Challenge 2017.

Este manual esta elaborado principalmente para calcular en una primera aproxi-
macion las derivadas de estabilidad y control de aeronaves de configuraciones tipicas
entre las que, segtin el propio documento, se incluyen las aeronaves de tipo canard
como la presentada al concurso. Sin embargo, la precision de las relaciones semi-
empiricas no es suficiente para un diseno final, sobretodo en lo que se refiere a la
resistencia aerodinamica [54]. Por esta misma razon resulta conveniente un estudio

complementario con otras técnicas como el CFD.

Por lo tanto, uno de los objetivos de este TFG seré la comparacion de los valores

obtenidos mediante correlaciones semi-empiricas y los correspondientes a un estudio
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CFD. Las derivadas de estabilidad longitudinal estaticas calculadas durante el diseno
de la aeronave pueden verse en la tabla 6.1. El procedimiento con el que se obtuvieron
estos valores esta detallado en la memoria del proyecto [11].

5.1.1. Geometria

El aeromodelo presentado al ACC 2017 se trata de un avién de configuracion
tipo canard cuyas derivas verticales estan en las puntas del ala principal. La mayor
ventaja de tener las derivas verticales en las puntas del ala es que estas actiian como
paredes que disminuyen la resistencia inducida, es decir, aquella generada por la
propia generacion de sustentacion.

En la tabla 5.1 se detallan las dimensiones de referencia del modelo. En el docu-
mento [11] se pueden encontrar el resto de dimensiones. Ademaés, en la figura 5.2 se
muestra las vistas en planta y perfil del modelo a escala.

Superficie alar 1,00 m? Cuerda alar 0,40 m
Envergadura alar 2,50 m Longitud del fuselaje 1,85 m
rog desde LE del canard 1,02 m Longitud de referencia 1,55 m

Tabla 5.1. Dimensiones de referencia del disefio para la
adimensionalizaciéon de fuerzas y momentos aerodindmicos.

A

L

Fig. 5.2. Vistas en planta y perfil del diseno.

=
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5.1.2. Condiciones de vuelo

El diseno del avion se realizé pensando en las condiciones atmosféricas que se
encontrarian en la sede del concurso, la ciudad de Zagreb en Croacia. En la tabla 5.2

se resumen las condiciones de vuelo establecidas asumiendo el modelo de atmosfera
ISA [52].

Velocidad 15m/s Namero de Mach 0,043
Densidad 1,18 kg/m? Temperatura 208 K
Presion 101049 Pa Viscosidad dindmica 1,861 -107°Pa-s

Tabla 5.2. Condiciones de vuelo y atmosféricas de disenio de la
aeronave.

5.2. Planteamiento del estudio

Uno de los objetivos de este Trabajo de Final de Grado, tal y como se explica al
comienzo de la memoria, es desarrollar un método para el calculo de las derivadas de
estabilidad longitudinal estaticas de un avién y posteriormente aplicarlo a un caso
particular.

De un lado se tiene el desarrollo de las simulaciones CFD, lo cual incluye el
proceso de mallado del volumen de control, la configuracion del modelo fisico y

numérico y el calculo en si de la solucion.

De otro lado se tiene el planteamiento del estudio paramétrico a partir del cual
obtener los resultados necesarios, es decir, establecer qué simulaciones ejecutar y
como post-procesar los resultados.

5.2.1. Planteamiento de la simulacién CFD

Tal y como se ha introducido en el capitulo de Fundamentos de Mecdnica de
Fluidos Computacional las simulaciones mediante CFD son un proceso complejo
que resuelven las ecuaciones de transporte mediante métodos numeéricos. Este pro-
ceso incluye la discretizacion del volumen de control y de las ecuaciones, por lo que
es inevitable cierto error numérico, ademas del propio error del modelado matema-
tico del fluido tanto con las hipodtesis en las ecuaciones de estado como en la fisica
detras de la turbulencia. Tampoco hay que olvidar que las condiciones de contorno,

especialmente en el flujo externo, son impuestas de forma artificial.

Teniendo esto en consideracion se entiende que para llegar a una solucion con
un error aceptable serd necesario aproximar el error que se estd cometiendo por el

camino, o al menos acotarlo al méaximo posible.
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Por todo esto se plantean los tres pasos siguientes para llegar a la configuracion
del caso adecuada:

1. Analisis de estrategia de mallado e independencia de malla
2. Analisis de independencia del tamano del volumen de control

3. Analisis de independencia del modelo de turbulencia

En primer lugar, el anélisis de la estrategia de mallado y de independencia de
malla tiene en cuenta la discretizaciéon del volumen de control. Por una parte los
tipos de elementos, las zonas mas refinadas, el tipo de mallado de capa limite, etc.
Por otra parte tendra en consideracion el error cometido por esta discretizacion, de
modo que se podra conocer el tamano 6ptimo de elemento que equilibre el error

cometido y la cantidad de recursos que seran necesarios para resolver la simulacion.

En segundo lugar, el anélisis del tamano del volumen de control permitira co-
nocer a partir de qué distancia las condiciones de contorno dejan de afectar sensi-
blemente a la solucion del campo fluido cerca del avion. Una distancia demasiado
corta puede que lleve a resultados enganosos, mientras que una distancia excesiva
serd fisicamente mas correcta pero resultara en una cantidad de recursos necesarios

demasiado grande.

En tercer y tltimo lugar se plantea un anélisis de independencia de modelo de
turbulencia. Ya que en la bibliografia no se establece el modelo mas adecuado de
la turbulencia para flujo alrededor de aeronaves y, es méas, depende de cada caso
particular, de este modo serd posible comparar los resultados y determinar si hay

diferencias sustanciales.

El programa CFD que sera empleado en el proyecto es el codigo comercial Star
CCM-+. Las razones de esta eleccion son que es el software principalmente empleado
en el departamento de Mdquinas y Motores Térmicos, entorno en el que se realiza el
proyecto y que proporciona las licencias; y porque la curva de aprendizaje respecto
al codigo libre OpenFOAM es més favorable. Para conocer todos los detalles de este
programa se puede acudir al manual de usuario [2].

5.2.2. Calculo de las derivadas aerodindmicas de estabilidad
longitudinal estaticas

En el capitulo de Fundamentos de Mecdanica de Vuelo y estabilidad se introdujo
el concepto de las derivadas aerodinamicas de estabilidad. Sin embargo, a lo largo
del trabajo se ha comentado que por limitaciones en tiempo y recursos disponibles,
el marco de trabajo seran las derivadas aerodinamicas de estabilidad longitudinales
estaticas.
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Entonces, de entre todos los coeficientes de la expresion 2.13, serdn de de interés
todos aquellos que no involucren aceleraciones lineales o angulares y no dependan
del angulo de derrape (3, es decir, los coeficientes de la tabla 5.3.

Cro Cro Cumy  Cu,
CDO Kw CL ‘min D

Tabla 5.3. Derivadas aerodindmicas de estabilidad longitudinales
estaticas.

En primer lugar, se puede decir que la tnica variable de la que dependen las
fuerzas y momentos aerodinamicos correspondientes a estas derivadas es el angulo
de ataque. El principal punto de vuelo es el establecido por las condiciones de la
tabla 5.2, por lo que se tomara como valida la hipotesis de que las derivadas de
estabilidad son constantes que se mencion6 en el capitulo de Mecdnica de Vuelo y
estabilidad. En caso de que fuese necesario conocer el comportamiento de la aeronave
en condiciones muy diferentes, serd necesaria una investigacion sobre la validez de
las derivadas aqui obtenidas.

Para obtener las derivadas de estabilidad longitudinal estaticas se calculara la
polar del avion, que no es mas que las curvas de los coeficientes de sustentacion,
resistencia y momento de cabeceo con respecto al dngulo de ataque. Para esto se
establecen una serie de simulaciones barriendo el 4ngulo de ataque entre dos valores
limite. Con esta serie de simulaciones se crearan reportes de las fuerzas de sustenta-
cion y resistencia y el momento de cabeceo para posteriormente ajustar los puntos
a las funciones de 5.1.

CL = CLO + CLa (0%
Cvy=Cur, +Cr, (5.1)
Cp =Cp, + Ky (Cr, — CL|min D)2

Recordando el capitulo Fundamentos de Mecdnica de Vuelo y estabilidad, una de
las hipotesis es que las fuerzas y momentos aerodindmicos son funciones lineales. Por
tanto, en este caso se cogen como valores del angulo de ataque tal que o € [—10, 10]°.
Sin embargo, ya que no hay un valor de d4ngulo de ataque exacto que defina la region
lineal de las fuerzas y momentos aerodindmicos, una vez obtenida la polar se debera

acotar el rango con el cual se ajustan las funciones antes descritas.

En resumen, para obtener las derivadas aerodinamicas de estabilidad longitudinal
estaticas se simulara el vuelo del avion siguiendo las condiciones de la tabla 5.2 con
angulos de ataque entre o € [—10, 10]°, y posteriormente con el valor de las fuerzas y
momentos aerodinamicos se ajustaran las funciones de 5.1 para finalmente identificar
coeficientes.
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5.3. Configuracién numérica de la simulacién

Recordando el capitulo de Fundamentos de Mecdnica de Fluidos Computacional,
las simulaciones de este proyecto seran configuradas con las siguientes especificacio-

nes:

= Soluciéon estacionaria, es decir, sin considerar el término transitorio de las

ecuaciones de transporte.
= Volumen de control tridimensional.
= Gas ideal, con las propiedades del aire por defecto en el programa.

= Se incluye la ecuacion de la energia, ya que es necesaria cuando se usa la

ecuacion de estado de gas ideal.
= Discretizacion del término convectivo con esquemas de segundo orden.

= Modelo de turbulencia RANS, particularmente el modelo Spalart Allmaras.

El resto de pardmetros de configuracion del solver y las constantes de especifi-
cacion de la turbulencia en las condiciones de contorno son las predeterminadas del

programa [2].

Ademas, para cambiar el angulo de ataque en cada una de las simulaciones se
ha definido un sistema de referencia a partir del cual se establece la direccion de
la velocidad en las condiciones de contorno y sirve para proyectar las fuerzas y
momentos aerodinamicos. Este sistema de referencia estard formado por la base
O — XY Z definida por las expresiones 5.2. El punto O coincide con la interseccion
del borde de ataque del canard con el plano de simetria longitudinal.

(5.2)

La primera simulacion del proyecto se ha inicializado con la temperatura y ve-
locidad de la tabla 5.2 y el resto de magnitudes con los valores predeterminados
de Star CCM+ [2]. Las siguientes simulaciones se han inicializado interpolando el
campo fluido de la anterior soluciéon obtenida.

5.4. Condiciones de contorno

Las condiciones de contorno empleadas en las simulaciones son:
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= Superficies del avion: Condicién de contorno de pared.
= En el plano de simetria del avién: Condicién de contorno de simetria.

= En las superficies externas del volumen de control: Condicién de contorno de
Free stream con la condiciones de la tabla 5.2 y la velocidad en la direccion y
sentido del eje x del sistema de referencia definido en 5.2.

5.5. Criterios de convergencia

Con la intenciéon de determinar cuando se debe detener cada simulacion, se es-
tablecen unos criterios de convergencia. En el caso particular de este proyecto se
determina que las simulaciones deben detenerse una vez se cumplen simultdneamen-

te las siguientes condiciones:

= Los residuales convergen, es decir, no aumentan indefinidamente a medida que

avanza el niamero de iteraciones.

= Kl coeficiente de sustentacion converge de forma asintética con una variacion

de 0.001 (0.2 % aprox.) en las tltimas 30 iteraciones.

= Kl coeficiente de resistencia converge de forma asintética con una variacion de

0.0005 (0.2 % aprox.) en las tltimas 30 iteraciones.

En la figura 5.3 se puede ver un ejemplo de la evolucion del coeficiente de re-
sistencia y los residuales con respecto a las iteraciones para una solucién que es
considerada como convergida. La gréfica correspondiente al coeficiente de sustenta-
cion presenta una forma parecida a la del coeficiente de resistencia, aunque con otro
orden de magnitud.
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Fig. 5.3. Ejemplo de la evolucién de las variables estudiadas en la convergencia de la
simulacién para el dngulo de ataque de @ = 10° y modelo de turbulencia
Spalart-Allmaras.

5.6. Analisis de estrategia de mallado e independen-
cia de malla

El primer paso para obtener la discretizaciéon del volumen de control con el que

simular los diferentes casos es elegir una estrategia de mallado y realizar un analisis
de independencia de malla.

El volumen de control esta formado por un una semiesfera y un cilindro, como se
puede ver en la figura 5.4. El eje de revolucion del cilindro y la semiesfera coincide
con el eje longitudinal del avion. El centro de la semiesfera coincide con el punto de
interseccion del plano de simetria longitudinal del avién con el borde de fuga del ala.
En otras palabras, el avion se encuentra completamente dentro del volumen de la

semiesfera. El sistema de referencia principal de la simulacién también puede verse
en la figura 5.4.

Al principio del proyecto se evaluaron tres estrategias de mallado diferentes:

» Estrategia A: Se define el tamano de los elementos en cada una de las superfi-
cies de la geometria ademas de un refinamiento adicional en bloques definidos
alrededor de cada superficie aerodinamica. También se refinan especialmente

las puntas del canard para capturar el origen de los vortices de punta de ala.
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Fig. 5.4. Volumen de control formado por una semiesfera de radio R y un cilindro de
radio R y longitud H.

Se incluyen unos bloques con elementos un poco mas grandes para resolver la
estela generada por el avion.

» Estrategia B: Se Se define el tamano de los elementos en cada una de las
superficies de la geometria. Ademés se define un bloque refinado para refinar
de forma general el entorno del avién, y otro mas alargado para capturar la
estela del avion. Globalmente esta estrategia emplea elementos mas gruesos
que la estrategia A.

» Estrategia C: Idem a la estrategia A pero con los elementos del bloque de la
estela mas pequenos.

Las tres estrategias mencionadas incluyen el mallado de la capa limite empleando
funciones de pared segun [36, 42]. En la figura 5.5 se verifica que el y* es el adecuado
en la mayor parte de la superficie del avion, ya que el establecido de referencia es
yT = 30 y en ningin caso esta magnitud es mayor a 300.

Wall Y+
0.16740 13.314 26.460 39.606 52.752 65.898

Fig. 5.5. Contornos de y* sobre la superficie del avién.
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Tras realizar un estudio de independencia de malla para cada una de las estra-
tegias se obtienen los graficos comparativos de las figuras 5.6, 5.7 y 5.8. A partir de
este estudio comparativo se escogera la malla a emplear en los siguientes pasos del

proyecto.
0,7
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0,64 -m-Estrategia B
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-~ — \
=~
0,6 i
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Numero de elementos de la malla

Fig. 5.6. Grafica de la evoluciéon del coeficiente de sustentacién con el nimero de
elementos de la malla.

Tras observar los graficos comparativos del analisis de estrategia de mallado e
independencia de malla se decide tomar la segunda malla de la estrategia A, es decir,
la que como se vera mas adelante tiene una longitud base de 0,4 m para el tamano
relativo de los elementos. Siguiendo esta estrategia, con una cantidad de elementos
menor a las otras estrategias, se obtiene una soluciéon con un error relativamente bajo
(Alrededor de un 5 % respecto al valor estabilizado) tras el estudio de independencia
de malla.

A continuacion se presentard la configuracion especifica de esta malla. Excepto
si se detalla explicitamente, los valores empleados por el mesher son los predetermi-
nados del programa.

Los modelos de mesher de Star CCM-+ empleados son:

» Prism Layer Mesher: Construye el mayado de capa limite en las condiciones
de contorno especificadas como paredes.
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Fig. 5.7. Gréfica de la evolucion del coeficiente de resistencia con el nimero de elementos

de la malla.
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Fig. 5.8. Gréfica de la evolucion del coeficiente de momento de cabeceo con el nimero de

elementos de la malla.
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s Surface Remesher: Repara y mejora las superficies de la geometria. Una buena
malla de superficie es conveniente ya que a partir de esta se genera la malla
volumeétrica.

= Surface Wrapper: Este modelo obtiene el volumen de control llenando el es-
pacio entre las paredes de la geometria y el dominio establecido. Es muy til
para simplificar geometrias complejas o superficies de baja calidad [1, 2].

» Trimmer: Genera la malla de volumen con elementos hexaédricos [1, 2].

Los valores de referencia de la malla que han sido modificados en el programa
respecto a los predeterminados son:

= Tamano base: 0,4m. Es la longitud de referencia empleada cuando se toman
tamanos relativos (%) en el resto de longitudes.

» Tamafio maximo de elemento: 200 %

= Nimero de capas del Prism Layer: 8

= Espesor del Prism Layer: 0,0116 m

= Espesor del primer elemento del Prism Layer: 0,00133 m
s Surface Size:

e Tamano minimo: 0,1 %

e Tamarfio objetivo: 100 %

En la figura 5.9 se puede observar un detalle de la malla de la capa limite definida
con estas dimensiones en el ala principal para un y+ ~ 30 mediante el modelo Prism
Layer Mesher.

Una de las herramientas para llevar a cabo la estrategia B de mallado son los
bloques de refinamiento alrededor de la aeronave. Estos controles volumétricos son
concretamente:

= Bloque para el entorno del avién:

e Paralelepipedo formado por las esquinas [—0,4, 0,0, —0,5]7 m y [2,0, 2,0, 0,5]" m

e Tamano objetivo de los elementos: 3,5 %
= Bloque para la estela del avién:

e Paralelepipedo formado por las esquinas [—0,4, 0,0, —0,5]" m y [20,0,2,0,0,5]" m

e Tamano objetivo de los elementos: 6 %
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(a) Vista general

(b) Vista aumentada

Fig. 5.9. Vista del mallado de la capa limite en el ala principal definida con las
dimensiones especificadas para un y+ ~ 30.

%)
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N N
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Fig. 5.10. Figura explicativa del refinamiento de una malla octree.

= Otros bloques adicionales con un tamano de elemento menor para mejorar

locamente la malla de superficie en el morro y la cola del avién.

En la figura 5.11 se puede ver una vision general de la malla volumétrica con
los respectivos bloques de refinamiento. Aparentemente la malla es estructurada, sin
embargo esto no es cierto y simplemente los elementos estan alineados con el flujo.
También se puede comprobar que la mayor parte de los elementos se encuentran
en las zonas més refinadas, por lo que reducir estas zonas al minimo disminuye los
costes computacionales de la simulacion. Si se observa en detalle los elementos de
esta figura, se puede ver que cuando los elementos decrecen, lo hace dividiéndose en
otros més pequenos como se ejemplifica en la figura 5.10. Esto se conoce como una

malla octree.

Ademas, en la figura 5.12 se puede observar un ejemplo de mal refinamiento
de la malla, ya que parte de la estela estara difuminada por la conocida difusion
numérica por falta de resolucion de la malla en esa zona. Es decir, no se capturan
apropiadamente los gradientes de las magnitudes del campo fluido.

Como se ha comentado anteriormente, la malla volumétrica se construye a partir
de la malla de superficie. Esta malla permitira determinar el tamano de los elementos
cerca de la superficie del avion, es decir, donde ocurren los mayores gradientes de
presion i velocidad. La configuracion especifica de la malla de superficie para este

Caso es:

= Superficie del canard:

e Tamano minimo: 0,4 %

e Tamano objetivo: 2%
= Superficie del ala principal:

e Tamafio minimo: 1%

e Tamano objetivo: 10 %
= Superficie del fuselaje:

e Tamano minimo: 6 %
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(a) Vista general

(b) Vista aumentada

Fig. 5.11. Representacion de la malla volumétrica de la simulacion.
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Turbulent Viscosity (Pa-s)
4.5631e-12 0.0023897 0.0047795 0.0071692 0.0095590 0.011949

(a) Vista general

(b) Vista aumentada

Fig. 5.12. Ejemplo de la importancia de definir con las dimensiones apropiadas los
bloques de refinamiento. En esta imagen parte de la estela no estd bien definida
por falta de resolucién en la malla.



5.6. Analisis de estrategia de mallado e independencia de malla

e Tamano objetivo: 25 %
= Superficie del estabilizador:

e Tamano minimo: 1%

e Tamano objetivo: 10 %
s Plano de simetria:

e Sin mallado de capa limite
e Tamafio minimo: 115 %

e Tamano objetivo: 200 %
= Superficies externas del volumen de control:

e Sin mallado de capa limite
e Tamano minimo: 115 %

e Tamano objetivo: 200 %

29

Finalmente, en la figura 5.13 se muestra parte de la malla superficial generada con

estas dimensiones especificadas. Se verifica que el programa ha alineado los elementos

con la direcciéon que tendra el flujo, lo cual es beneficioso para la convergencia de la

solucion. Ademaés, los elementos en las zonas de mayor curvatura son mas pequenos,

de modo que se capturen mejor los gradientes.
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Zona ampliada

(a) Vista general

(b) Vista aumentada

Fig. 5.13. Representacion de la malla generada en la superficie del aviéon con los controles
superficiales establecidos.
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5.7. Analisis de independencia del tamano del vo-

lumen de control

El siguiente paso para obtener la malla mas adecuada es realizar un estudio de
sensibilidad del tamano del volumen de control, de forma que con un nimero minimo

de elementos se alcance una precision razonable en los resultados.

En ocasiones, si el tamano del volumen de control es pequeno la distancia entre la
zona de interés y las condiciones de contorno es demasiado corta, por lo que el campo
fluido puede no ser realista. En la figura 5.14 se muestra un ejemplo de la influencia
de las condiciones de contorno sobre el campo fluido en la regiéon de interés. En esta
figura se puede observar que en el caso del dominio de menor tamano, la viscosidad
turbulenta que llega al avién es la impuesta por la entrada del flujo, mientras que
en el otro caso el flujo ha podido desarrollarse y adoptar un valor menos artificial.

Originalmente el volumen de control tenia las siguientes dimensiones:

» Una semiesfera de

e Radio R: 2 x Longitud de referencia = 3,1 m

s Un cilindro de

e Radio R: 2 x Longitud de referencia = 3,1 m

e Longitud H: 5m > 3 x Longitud de referencia

En las figuras 5.15, 5.16 y 5.17 se muestran los resultados de este estudio de
independencia del tamano del volumen de control. Observando estos gréficos se
establece que el volumen de control que se empleara en adelante se corresponde con
el que es tres veces el inicial, ya que es el tamafnio con el que mas se acerca al valor
final con un menor nimero de elementos para las tres variables estudiadas. La malla
obtenida finalmente tiene un tamano de 6302948 elementos y requiere 127,76 s de
tiempo CPU por iteracion y 12,6 GB de memoria [41].
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Tamario x 1 (Ampliacion)

Tamaiio x 2

Turbulent Viscosity (Pa-s)
4.6011e-07 0.00020901 0.00041756 0.00062610 0.00083465 0.0010432

Fig. 5.14. Comparacion de la influencia de la proximidad de las condiciones de contorno al
area de interés. En la imagen superior se observa que la viscosidad turbulenta
de la condicién de contorno aguas arriba afecta directamente al avién.
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Fig. 5.15. Grafica de la evolucion del coeficiente de sustentacion con el tamano del
volumen de control.

0,060

0,058

_______________ e ———

u° 0,055

0,053

0,050
100% 200% 300% 400% 500% 600%

Tamano relativo del dominio

Fig. 5.16. Grafica de la evolucién del coeficiente de resistencia con el tamano del volumen
de control.
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Fig. 5.17. Grafica de la evolucion del coeficiente de momento de cabeceo con el tamano
del volumen de control.
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5.8. Analisis de independencia del modelo de tur-

bulencia

Finalmente se estudia la dependencia de la solucién con el modelo de turbulencia
empleado. Para llevar a cabo esta comparacion se emplearan los tres modelos RANS
comentados en el capitulo de Fundamentos de Mecdnica de Fluidos Computacional.

En las figuras 5.18, 5.19, 5.20 y 5.21 se muestran unos graficos que resumen los
resultados de las simulaciones CFD que evaliian la polar del avion para cada modelo
de turbulencia. Ademas, se ha insertado en los graficos el modelo lineal obtenido en
[11] mediante DATCOM [20].

Como conclusion de este estudio se puede establecer que en la zona lineal de
las fuerzas y momentos aerodindmicos el modelo de turbulencia apenas tiene efecto
alguno, no ocurre los mismo en valores més altos del angulo de ataque. Asi pues,
el coeficiente de momento para angulos mayores a 4° diverge considerablemente al
igual que el coeficiente de resistencia para angulos menores a —4°. Sin embargo, las
zonas no lineales no son de interés para este proyecto.
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Fig. 5.18. Grafica del coeficiente de sustentaciéon en funcion del angulo de ataque para los
tres modelos de turbulencia empleados.
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Fig. 5.19. Grafica del coeficiente de resistencia en funcién del dngulo de ataque para los
tres modelos de turbulencia empleados.
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Fig. 5.20. Grafica del coeficiente de momento de cabeceo en funcién del angulo de ataque

para los tres modelos de turbulencia empleados.
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Fig. 5.21. Grafica de la polar del avion para los tres modelos de turbulencia empleados.

Para obtener la grafica de la polar a partir de las derivadas obtenidas de
DATCOM, se ha asumido que Cp|mm p = 0,4.
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Capitulo 6

Resultados del estudio

Las simulaciones CFD ejecutadas para evaluar la polar del avion han permitido
calcular las fuerzas de sustentacion y resistencia y el momento aerodinamico de
cabeceo para una serie determinada de valores del angulo de ataque. Los graficos
de las figuras 5.18, 5.19, 5.20 y 5.21 resumen estos resultados para cada uno de los
modelos de turbulencia empleados.

En primer lugar, en el capitulo anterior fue explicado que para obtener la curva
polar del avion se proponia una variacion del angulo de ataque entre —10° y 10°. Sin
embargo, la region lineal de la aerodinamica no tenfa por qué coincidir con este rango.
Una vez obtenida la solucion, efectivamente, se observa que el comportamiento no

es completamente lineal, pero puede tomarse por valido el rango o € [—4,4]°.

A continuacion se descartan los valores de las variables obtenidas fuera de esta
zona lineal. Con los valores restantes se procedera a realizar un ajuste lineal de

minimos cuadrados cuya forma deberé ser como la expresion 6.1.
Ce = Cey + Ceo @ (6.1)

Segtn las ecuaciones 2.13 del capitulo de Fundamentos de Mecanica de Vuelo y
estabilidad, el ajuste de las ecuaciones de los coeficientes de sustentacion y momento
de cabeceo son directos tomando =z = .

De otra parte, el coeficiente de resistencia no depende linealmente del coeficiente
de sustentacion, es mas, la expresion de este coeficiente es parabolica como se mues-
tra en la expresion 2.13. Por tanto, serd necesario el cambio de variable mostrado en
6.2. El valor de Cp|mm b se puede obtener directamente a partir de la figura 5.21.

= (Cp — Clmmp)’ (6.2)

Finalmente se identifican coeficientes para obtener las derivadas de estabilidad
buscadas. Los resultados del trabajo se muestran en la tabla 6.1 junto con los valores

obtenidos previamente en [11] mediante correlaciones semi-empiricas.
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Derivada Modelo k —w Modelo kK — ¢ Modelo Spalart-Allmaras Simulaciones Correlaciones Diferencia
Promedio Variacion
Cr, 0,6695 0,6884 0,6944 0,6841 1,6 % 0,7233 5,4 %
CrL. 5,4668 5,5143 5,5158 5,4990 0,4 % 47702 15,3%
CL|mm D 0,3811 0,3983 0,4043 0,3946 2,49 % - -
Cy -0,0479 -0,0535 -0,0489 -0,0501 4.8% -0,2206 77,3 %
Chu, -0,9137 -0,7105 -0,6618 -0,7620 14,3% -0,8130 6,3 %
Cp, 0,0564 0,0526 0,0527 0,0539 3,3% 0,0217 148,4%
Ky, 0,0975 0,0984 0,0937 0,0965 21 % 0,0772 25,1 %

Tabla 6.1. Tabla resumen de los resultados de las simulaciones
CFD y de las correlaciones semi-empiricas.
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Observando las graficas de las figuras 5.18, 5.19, 5.20 y 5.21, y los resultados
de la tabla 6.1, se puede afirmar que apenas hay diferencia entre los tres modelos
de turbulencia en este caso en particular para este rango de valores del angulo de
ataque en el que la aerodindmica se comporta de forma aproximadamente lineal.
Por esto, como resultado final del proyecto se tomara el promedio de las derivadas
correspondientes a los tres modelos de turbulencia, aunque la diferencia entre ellas
es tan pequena que el error cometido si se tomase tan solo un solo modelo no seria
elevado. Sin embargo, es cierto que resulta conveniente tomar el promedio de los
valores en el caso de la derivada C);, ya que los resultados no son tan parecidos.
Esto puede explicarse por el efecto de la estela del canard sobre el ala principal, la
cual modifica el flujo alrededor del ala tal y como se puede observar en las figuras
5.5 0 5.14.

Finalmente, se puede comparar el valor obtenido de las derivadas a partir de las
simulaciones con el valor obtenido a partir de las correlaciones semi-empiricas de
DATCOM. Como era de esperar, las diferencias en las derivadas correspondientes
a la fuerza de resistencia aerodinamica son considerables, especialmente en el Cp,
[54]. Otra diferencia obvia ocurre en el caso del C)y,, aunque se ha consultado el
informe original y es posible que haya un error en el calculo de esta derivada.
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Capitulo 7

Conclusiones

Uno de los objetivos principales del trabajo era desarrollar una metodologia ge-
nérica para obtener las derivadas aerodinamicas de estabilidad de un aviéon. Sin
embargo, como se explica a lo largo de la memoria y en la bibliografia mencionada,
el coste computacional necesario hoy en dia para realizar simulaciones que permitan
calcular estos valores es muy elevado, y todavia estdn en investigacién los proce-
dimientos para resolver este inconveniente de forma 6ptima. Respondiendo a esta
limitacion, este proyecto estd centrado en las derivadas aerodindmicas de estabilidad
longitudinal estaticas.

A lo largo de la memoria, y particularmente en los capitulos Procedimiento y
aplicacion y Resultados del estudio, se ha descrito el procedimiento propuesto para
obtener las derivadas de estabilidad de un avion, partiendo desde la geometria inicial
hasta el calculo de las derivadas a partir de las simulaciones CFD.

Otro objetivo principal era la aplicacion de este procedimiento a una aeronave
cuyas derivadas ya eran conocidas. De este modo ha sido posible comparar ambos
resultados, y permite concluir que en este caso seria necesario otro tipo de estudio
como el experimental para validar los resultados de las simulaciones o los de las
correlaciones. Ya que no ha sido posible realizar ningiin experimento, no se puede
concluir si las derivadas de resistencia aerodinamica calculadas tienen la precision
que se espera. En cuanto a las derivadas de la sustentacion y del momento de cabe-
ceo, se puede afirmar que parecen correctas, ya que ambos métodos dan resultados
parecidos.

Con respecto al resto de objetivos, como la integracion de las asignaturas de
Mecénica de Vuelo y Mecanica de Fluidos o el aprendizaje del programa Star CCM+-,
se puede afirmar que han sido cumplidos satisfactoriamente. Si bien no todos los
resultados han sido tan favorables como se esperaba, el aprendizaje a través de la
aparicion de problemas y complicaciones durante la elaboraciéon del proyecto ha sido
enriquecedor, tanto a nivel técnico como de desarrollo personal.
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Trabajo futuro

Evaluando el punto al que se ha llegado en este proyecto se propone de cara al
futuro ampliar el estudio al resto de derivadas aerodinamicas. Ademaés, también es
conveniente evaluar la precision del desarrollo seguido aplicando éste a una aeronave
cuyas derivadas sean conocidas con exactitud o bien caracterizar este mismo avion

con otras fuentes como los ensayos en tinel de viento.

Yendo maés alla, se propone también el calculo de las derivadas fuera de la zona
lineal del comportamiento aerodindmico. Ademas, también puede resultar intere-
sante analizar la sensibilidad de estas derivadas aerodinamicas frente al nimero de
Reynolds y al niimero de Mach.

Finalmente, para llevar a cabo estos estudios propuestos probablemente sea ne-
cesario plantear una cuestion: ;Importa mas desarrollar el método o calcular con
exactitud los resultados? Ya que no siempre se dispone del tiempo y los recursos

necesarios para satisfacer ambas condiciones simultdneamente.
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Anexo A. Simulaciones
no-estacionarias.

Una vez ejecutadas las simulaciones correspondientes a las derivadas aerodiné-
micas de estabilidad longitudinal estaticas, se ha intentado continuar con el proyecto
para ampliar el estudio a las derivadas dindmicas. Para ello se pretendia seguir el
procedimiento propuesto en [32] basada en las respuestas a una entrada escalon.

Para ello se reconfiguré la simulacién de modo que fuese un célculo no-estacionario,
con un solver implicito y nimero CFL de aproximadamente 60. El resto de configu-
racion y malla exactamente iguales a las presentados en la memoria de este proyecto.

En primer lugar se llevé a cabo una primera simulaciéon para determinar el tiem-
po caracteristico del problema. De este modo se tuvo un orden de magnitud del
tiempo fisico que se debera simular en cada caso posterior para obtener las deriva-
das dinamicas. Para resolver este primer caso fue necesaria mas de una semana de

calculo continuo con varios procesos en paralelo.

Con el tiempo caracteristico determinado se configuré una simulaciéon con va-
rios saltos del angulo de ataque de tipo escalon como se propone en el articulo de

referencia.

Sin embargo, no ha sido posible obtener ningtin resultado antes de la fecha
de entrega del proyecto por varias razones. En primer lugar, las simulaciones no-
estacionarios que se han llevado a cabo han demostrado que el tiempo necesario de
calculo es mucho mayor que el requerido para los casos estacionarios. En segundo
lugar, y factor determinante, la estacion de calculo ha sufrido problemas técnicos.
Concretamente, cada pocas horas seguidas de calculo este ordenador se reiniciaba,
por lo que la simulaciéon se detenia. Consecuentemente, para reanudar la simulacion
era necesario que el usuario lo hiciese de forma manual. Esto deja tan solo una ven-
tana de tiempo de 8 horas diarias en dias laborables, es decir, menos de una tercera
parte del tiempo del que potencialmente se disponia.
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Presupuesto simplificado

A la hora de elaborar un presupuesto de un proyecto técnico como el de este
trabajo hay distintos puntos a considerar.

En primer lugar se encuentra el trabajo del ingeniero que elabora el proyecto.
Comparando diferentes cotizaciones entre otros proyectos y estableciendo un mini-
mo, se considerara que el coste por hora de un ingeniero aeroespacial recién titulado
es de 20,00€/hora. Esta cantidad incluye su remuneracion, gastos en instalaciones
y material de oficina entre otros miscelaneos. El trabajo total del autor del proyecto
se divide en las siguientes tareas:

1. Revision bibliogréfica

2. Familiarizaciéon con el sofware Star-CCM+

3. Diseno de la geometria

4. Mallado y estudio de independencia de malla
5. Estudio de independencia del dominio

6. Calculo de resultados

7. Redaccion de la memoria

En segundo lugar, se tendra en cuenta el soporte del tutor del trabajo como un
consultor doctor ingeniero aeronautico. El coste por hora del mismo de establece
como 50,00€/hora. Se estima que el tiempo dedicado por el tutor es alrededor de
un 5% del tiempo dedicado por el autor del proyecto.

Por otro lado, se debe considerar el coste del dispositivo con el que se realizara el
proyecto. En este caso se trata de una estacion de calculo Intel Xeon con capacidad
para 24 hilos de procesamiento, 64 gigabytes de memoria RAM y 1 terabyte de
capacidad de almacenamiento. El coste inicial de este equipo es de 4500,00€. El valor
residual de este equipo se establece en 1000,00€ con un periodo de amortiguacion
de 5 anos. Con esto, el coste por hora del equipo es de

4500,00€ — 1000,00€
a =
43800 horas

= 0,08€/hora
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Ademés, se estima que consume unos 900W, y durante el periodo en el que se
desarrolla el proyecto el precio de la electricidad es de 0,119€/kW h. En total, el coste
efectivo del equipo es de 0,20€/hora, incluyendo un pequeno margen de seguridad

por cuestiones de mantenimiento.

Finalmente, también hay que considerar el coste del programa de céalculo Star
CCM+. Se estima que el coste de esta licencia por hora es de 0,50€/hora .

En la tabla (Presupuesto 1) se muestra un presupuesto simplificado del proyecto

incluyendo los gastos anteriores.

Cantidad Concepto Coste unitario Coste neto
320 Ingeniero Aeroespacial 20,00€ /hora  6.400,00€
16 Consultoria Dr. Ing. Aeronautico  50,00€/hora  800,00€
960 Estacion de célculo 0,20€ /hora 192,00€
960 Licencia Star-CCM+ 0,50€ /hora 480,00€

TOTAL NETO 7.872,00€

TOTAL (LV.A. incluido)  9.525,12€

Presupuesto 1. Presupuesto simplificado del proyecto.

Thttps://riunet.upv.es/bitstream /handle/10251,/103673 /NEILA %20-
%20CARACTERIZACI %C3 %93N %20CFD-3D %20DE %20LA %20~
REPERCUSI %C3 %93N %20DE %20UN %20FLUJO %20PULSANTE-
%20A %20LA %20SALIDA %20DE %20UN %20TURBOCOMP....pdf?sequence=1&isAllowed=y
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