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Resumen

En la realizacién de este Trabajo de Fin de Grado, se ha llevado a cabo un estudio aerodi-
namico completo sobre el ala de una aeronave comercial B-737 ampliamente conocida mediante
técnicas de simulaciéon CEFD.

Las técnicas de Mecanica de Fluidos Computacional estan cobrando gran importancia en
la industria actualmente debido a las numerosas ventajas que ofrece a la hora de obtener y
predecir resultados, suponiendo grandes ahorros a las empresas que lo utilizan.

En este proyecto se va a realizar en primer lugar una pequeia introduccién teérica sobre
las ecuaciones que rigen la mecanica de fluidos, asi como las técnicas CFD aplicadas al software
utilizado denominado OpenFOAM que permitan entender como se han realizado las simulaciones
v los célculos. Tras ello se detallara la manera en la que se puede implementar el movimiento
de un flap para realizar simulaciones no estacionarias, y se realizaran las simulaciones tanto
en el caso estacionario como en el caso con el flap en movimiento, para acabar simulando la
geometria del ala del B-737. Se van a analizar las influencias del flap, dngulo de ataque y efectos
tridimensionales y se van a extraer conclusiones a partir de los resultados obtenidos.

Finalmente, se incluird un presupuesto sobre los costes asociados a la realizaciéon de este
Trabajo de Fin de Grado, teniendo en cuenta el software y hardware utilizado, junto con un

pliego de condiciones que establezca los requisitos de seguridad necesarios para poder realizar
este tipo de proyecto.

Palabras clave: CFD, OpenFOAM, Flap, aerodindmica externa, B737
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Abstract

In the development of this thesis, a complete aerodynamic study has been done around the
wing of a well known commercial aircraft, Boeing 737, by means of CFD simulation techniques.

Computational Fluid Dynamics are currently gaining a big role in the industry due to the
great advantages they offer when it comes to obtaining and predicting results, as they suppose
huge savings to the companies that make use of them.

In first place, in this project there is going to be some theoretical introduction about
the equations governing the fluid mechanics, as well as the CFD techniques associated to the
OpenFOAM software, so it can be later understood how the simulations and the calculations
were performed. Afterwards, it will be detailed how the flap movement was implemented in order
to start some non-steady simulations, and the simulations would be launched later, both steady
and non-steady conditions and finally calculating the three-dimensional geometry of the B-737.
The influences of the flap at different conditions, the angle of attack and the three-dimensional
effects are going to be analyzed and conclusions are to be obtained from the results.

Finally, a budget is included about the associated costs of this project taking into account
the hardware and software used, as well as the work conditions and the requisites to minimize
laboral risks while doing this kind of project.

Keywords: CFD, OpenFOAM, Flap, external aerodynamics, B737
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Parte 1

Memoria






Capitulo 1

Planteamiento del trabajo

1.1 Introduccion

Con el creciente aumento de la potencia de céalculo de los procesadores que el mercado
ofrece a dia de hoy, las técnicas de mecdanica de fluidos computacional (CFD) han sufrido un
inherente aumento en su uso ya que, aunque lejos de poder utilizarse para cualquier problema
fluidodindmico, se pueden obtener resultados mas que fiables si la técnica es utilizada apropiada-
mente. Ademds, supone grandes ahorros para las empresas ya que no existe la necesidad exclusiva
de obtener resultados mediante la experimentacién, si no que tnicamente con un determinado
coste computacional, se puede comenzar a adquirir datos.

En la industria aeroespacial (el tema de estudio) esto cobra vital importancia, pues los
ahorros pueden ser cuantiosos a la hora de disenar un ala. Tras un planteamiento preliminar
donde se definirian las caracteristicas y necesidades de la misma establecidos por la propia
compania, se pasaria a una etapa mas ingenieril pues se comenzarian a obtener los primeros
disenos aerodinamicos que cumplirian con las necesidades establecidas previamente. Tras esto,
y tener un primer disennio CAD, se puede pasar ya a la fase de CFD donde al poder obtenerse
datos, se pueden realizar los primeros descartes, comenzando asi un proceso iterativo que no
necesita pasar por la fabricacién a escala real, como se puede observar en la figura 1.1 . Una vez
un diseno se ha probado mas que fiable en cuanto a las prestaciones que ofrece, se puede pasar a
la manufacturaciéon donde se realizaran experimentos en tinel de viento y comprobar la validez
de los resultados obtenidos mediante software.



Capitulo 1. Planteamiento del trabajo
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Figura 1.1: Proceso iterativo disefio aeronave.

Esta industria es bastante critica, y cualquier variacion en las prestaciones de un ala va
a suponer que el diseno final de la aeronave tenga unas determinadas caracteristicas derivadas
como el impacto sonoro que produzca, su consumo especifico, y caracteristicas criticas para la
aerondutica actual como son las emisiones. Todas estas tltimas supondran que un potencial
comprador de la aeronave se decante o no por el producto final.

Es por ello que los estudios CFD son muy interesantes y necesarios, ya que permiten al
disefiador en una etapa temprana del proceso continuar con el proyecto o deshecharlo y volver
a empezar el proceso iterativo previo.

Actualmente existen multiples cédigos de CFD, tanto programas internos de una determi-
nada empresa, o bien otros comerciales utilizados adquiriendo licencias de software. Cada uno
de estos codigos trabaja en mejor o peor manera para cada tipo de problema a resolver, y tienen
sus ventajas e inconvenientes. Cabe destacar que las licencias de estos software son realmente
caras, pues una licencia de célculo del software Ansys Fluent puede rondar unos 65 mil euros
anuales, o una de StarCCM+ unos 30 mil euros cada ano por licencia de calculo. A esto hay que
afiadir licencias de software de pre-procesado, post-procesado, etc. Se observa que tener a un
equipo de varias personas dedicadas tinicamente al calculo CFD supone grandes gastos anuales
para una empresa. Aun asi, supone grandes ahorros si se compara con la situacién en la que se
tuvieran que llevar los disefios directamente a fabricacién.




1.2 Motivacion

1.2 Motivacion

El interés mostrado a este campo de la ingenieria surgié a raiz de asignaturas como Am-
pliacion de Mecanica de Fluidos o Aerodindmica, pues se presentaron las herramientas basicas
para poder trabajar con CFD y a su vez consiguieron profundizar de una manera interesante
en la mecanica de fluidos y lo que ello implica: turbulencia, aparicién de fuerzas alrededor de
cuerpos, etc. Ademés este proyecto daba oportunidad de trabajar con un software CFD que
no se llegd a utilizar a lo largo del grado llamado OpenFoam, que se presentd cuanto menos
interesante, pues ofrecia unas caracteristicas que otros cédigos de calculo no hacian.

Todo esto, unido a querer asentar los conocimientos adquiridos durante todos los tltimos
anios a un ala tridimensional, observar y entender los fenémenos que ahi se suceden hicieron que
se quisiera realizar este Trabajo de Fin de Grado.

Por otro lado cabe anadir la innovaciéon que este proyecto supone, puesto que méas alla
de la bibliografia existente sobre estudios computacionales sobre alas tridimensionales, se van
a estudiar las influencias que las superficies hipersustentadoras tienen sobre las caracteristicas
tipicas de los perfiles y del ala implementando su movimiento tipico dentro del programa de
célculo, una funcionalidad que no se habia probado antes en CMT, asi como obtener un modelo
computacional que se aproxime lo maximo a los resultados experimentales existentes sobre la
geometria, para posibles continuaciones de este proyecto. También la intencién de comparar
los resultados obtenidos mediante un mallado estructurado con resultados provenientes de un
proyecto similar con otra estrategia de mallado[4].

1.3 Objetivos

Este proyecto tiene como propésito final el estudio de un ala del Boeing 737 NG mediante
CFD en OpenFoam para poder realizar la comparacién de estos resultados con datos reales de
dicha estructura en condiciones tipicas de vuelo del mismo asi como estudiar la influencia en
los resultados de las actuaciones que requieren de superficies hipersustentadoras como son los
denominados flaps.

Para ello son necesarios una serie pasos previos para antes de alcanzar este tltimo propé-
sito:

= Entendimiento bésico de las herramientas de CFD y software mallador a utilizar.

= Creacién de un modelo CAD que represente la estructura del ala en 3D.

» Planteamiento del tipo de malla a utilizar (Estructurada-Desestructurada), mallar la geo-
metria y finalmente determinar la Independencia de malla.

= Analizar y seleccionar la configuracién numérica 6ptima que permita alcanzar resultados
fiables.

= Definir un conjunto de condiciones de contorno realistas que permitan obtener resultados
aproximados a la realidad y fiables.

= Validacién de modelos con perfiles bidimensionales.
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= Realizaciéon de simulaciones con el modelo tridimensional de un ala.
= Realizacién de simulaciones que incluyan el movimiento de superficies hipersustentadoras.

= Post-procesar los resultados, realizar comparaciones y llegar a conclusiones.

1.4 Estructura

El estudio y el proceso a seguir definido anteriormente se detallard en los siguientes capi-
tulos de este documento de la siguiente manera:

Parte I. Memoria

El primer capitulo, Planteamiento del trabajo realiza una descripcion general de lo que va
a consistir el proyecto.

El segundo capitulo, Estudio tedrico presentara las bases tedricas de la mecanica de fluidos
actual necesarias para poder més tarde entender los resultados que se obtendran.

El tercer capitulo, Mecdnica de Fluidos Computacional introducird las bases del uso de
técnicas de CFD, asi como su funcionamiento, mas concretamente su aplicacién a OpenFOAM,
y los parametros que se definiran para el estudio del ala.

El cuarto capitulo, Disenio del problema establecerd las caracteristicas de la geometria a
estudiar, asi como las condiciones de vuelo en las que se encuentre.

El quinto capitulo, Preprocesado realizara el estudio de malla, la estructura que se ha
seguido para hacerla, y los distintas geometrias que se han decidido estudiar asi como un estudio
de independencia de malla.

El sexto capitulo, Simulaciones en OpenFOAM realizara un repaso de las condiciones de
contorno aplicadas, de como se puede modificar la geometria de nuestra ala, y los tiempos de
convergencia para cada simulacion.

El séptimo capitulo, Andlisis de los resultados realizara el post-procesado del caso, asi
como la presentacién de los resultados de las distintas geometrias estudiadas.

El octavo capitulo, Conclusionesrealizara las conclusiones técnicas asociadas a los resul-
tados extraidos, y ademés hara una valoraciéon general del proyecto determinando qué es lo que
se ha aprendido y entendido durante toda la realizacién de este trabajo.
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Parte II. Presupuesto

El primer capitulo, Presupuesto estimara los costes asociados a la realizacion de este
proyecto.

Parte III. Pliego de condiciones

El primer capitulo, Condiciones Generales establecera las condiciones apropiadas para
el desarrollo de un proyecto de estas caracteristicas e incluira el Real Decreto que rige estas
condiciones de trabajo.

El segundo capitulo, Especificaciones técnicas contemplara las caracteristicas que debe-
ra poseer el proyectando para poder realizar este proyecto, asi como el software y hardware
utilizado.







Capitulo 2

Estudio teodrico

Se entiende como aerodinamica a la ciencia que estudia el movimiento de fluidos alrededor
de obstaculos, con el fin de calcular las fuerzas y momentos que actiian sobre dicho cuerpo y
asi obtener las fuerzas de sustentacion y de resistencia que ocasionan al paso del fluido[11].
Este aspecto de la fluidodindmica resulta de vital importancia en aplicaciones donde se intenta
maximizar la primera fuerza, y minimizar la segunda. En este desarrollo se va a trabajar con
aerodindmica externa ya que se estudiaran las fuerzas resultantes sobre el ala del B-737.

2.1 Geometria de un perfil alar

En términos aeronduticos, el elemento bidimensional denominado perfil alar o airfoil en
inglés, se refiere al area transversal de un elemento, ya puede ser un ala o un alabe de una
turbomaquina, que gracias a la distribuciéon de presiones generada a su alrededor es capaz de
producir una fuerza sustentadora. A modo introductorio se explicaran las principales partes que
lo componen para una mejor asimilacién de los conceptos mas adelante.

Extradds Curvatura media

Borde de fuga

Borde de ataque Intradés
Cuerda

Figura 2.1: Perfil NACA 4411 con las partes que lo componen.
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= Extradés e intrados: Ambos elementos se corresponden con la parte superior e inferior
del perfil respectivamente.

= Borde de ataque: Es el elemento que se encuentra en primer lugar con el aire incidente
sobre el perfil.

= Borde de fuga: Se trata de la zona por donde el flujo se despega de la geometria, es decir,
la parte trasera. En esta zona se suelen situar las superficies de control de la aeronave, ya
sean los alerones, flaps o flaperons.

= Radio de borde de ataque: Se define la geometria del borde de ataque mediante una
circunferencia que ha de ser tangente tanto al extradés como al intradés. Su magnitud
afecta significativamente a las prestaciones del perfil (sustentacion y resistencia) pues tiene
gran influencia sobre la entrada en pérdida del perfil tanto en aplicaciones aeronauticas
como en turbomagquinaria.

= Cuerda: Se refiere a la linea recta que une el borde de ataque con el de fuga. Se utiliza para
poder cuantificar la longitud del perfil. Cabe destacar que la cuerda es una linea imaginaria
que puede salirse de la geometria.

s Curvatura media: Es la linea de los puntos equidistantes del extradds y del intrados.
Define la curvatura del perfil dependiendo de si esta estd por encima de la cuerda, o por
debajo de la misma, sabiendo asi si tiene curvatura positiva o negativa. Mas importante
es el parametro de curvatura maxima, que se traduce como la maxima distancia entre la
linea de curvatura media y la cuerda. Su valor y posicién se expresan en % de longitud de
cuerda.

Todos estos parametros sirven para poder crear infinidad de perfiles distintos, cada unos
con unas determinadas caracteristicas. Como ejemplo se tiene la serie de perfiles NACA, desarro-
llados por la National Advisory Committee for Aeronautics (antes de pasar a llamarse NASA),
en la que con un parametro numérico es capaz de definir el propio perfil inicamente con la po-
sicién de la méxima curvatura y el espesor maximo (en el caso de perfiles NACA de 4 digitos),
y también con el coeficiente de sustentacion deseado(serie NACA de 5 y 6 digitos)!. En el caso
del ejemplo puesto en la figura 2.1, se trata de un perfil NACA 4411 lo cual indica que tiene una
curvatura maxima del 4% localizado en el 40 % de la cuerda desde el borde de ataque, y que
tiene un espesor méaximo del 11 % de la cuerda.

2.2 Aerodinamica del perfil

Como se ha comentado previamente, la aerodindmica se reduce basicamente al estudio de
fuerzas de sustentacién y de resistencia, y los momentos que ellas conllevan.

Para poder entender estos fenomenos de aparicion de fuerzas, se plantea un perfil alar
no simétrico sumergido en el seno de un fluido en movimiento a velocidad V4, y en régimen
incompresible. El fluido en cuanto se encuentre perturbado por la presencia del perfil va a
modificar su trayectoria adaptandose a él, sufriendo una aceleraciéon tanto en el extradds como
en el intradds, pero siendo mucho més notable en el primero debido a la curvatura que el
elemento presenta. Como consecuencia de esta aceleracién y por conservacion de cantidad de
movimiento va a ocasionar una diferencia de presiones entre el extradds e intradds que va a
suponer la aparicién de una determinada fuerza N. En la figura 2.2 se observa la distribucion

ISe pueden encontrar perfiles mas complejos mediante modificaciones de las series NACA
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de fuerzas generada por la bajada de presiéon en ambas zonas del perfil, observando que en el
extrados estas fuerzas son mucho mayores, y por ende es entendible que la resultante sea una
fuerza sustentadora, ademas de un momento respecto a cierto punto del perfil.

Figura 2.2: Distribucién de fuerzas sobre el perfil NACA 4411 con cierto dngulo de ataque.

Si a este hecho se le suma la presencia de que el perfil ve el aire incidiendo con cierto angulo
de ataque o > 0 implicard que el fluido incidird en el intradés, y en las proximidades del borde
de ataque el flujo se acelerard mucho méas para llegar al extradds debido a la mayor curvatura
que el flujo observa, y por ello mas se deflectard. Mas adelante en el trabajo se observara cémo
afecta esto al desprendimiento de la capa limite.

Si esta fuerza generada por la diferencia de presiones se separa en sus componentes X
y Z, vemos que una contribuye a elevar el perfil (Lift), y cuya direccién es perpendicular al
flujo mientras que la otra se opone al movimiento longitudinal (Drag), y por definicién, aparece
en la direccién paralela al flujo. Se presentan aqui pues las grandes fuerzas que gobiernan la
aerodinamica 2D.

Figura 2.3: Descomposicién de fuerzas que actiian sobre un perfil (NACA 4111).

Analizando el perfil de manera infinitesimal, se observa que cada diferencial de superficie
lleva consigo un valor de presién que generara una determinada fuerza. obteniendo asi una fuerza
normal a la superficie del perfil en ese punto (N), y una axial al mismo (A) y que se opone al
movimiento del fluido, tal y como se ve en la figura 2.3

Separando entre extradds e intradds:

11
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= Extrados: ]
dN. = (—pe cos@ — 7. sinf)dS. (2.1)

dAe = (—pe sinf + 7. cosf)dS,

» Intradés: .
dN, = (p; cost —7; sinf)dS, (2.3)

dA. = (pe sin® + 7; cosf)dS,

Integrando las diferenciales anteriores, obtenemos las fuerzas normales y axiales ala perfil:

TE TE
N = dN, + dN; (2.5)
LE LE
TE TE
A= dA. + dA; (26)
LE LE

Por otro lado, el momento que generan estas fuerzas (sobre el borde de ataque como
referencia inicial) seguirfa la expresion:

TE TE TE TE
Mg = / —x dN, + —zdN;+ | ydA.+ / y dA; (2.7)
LE LE LE LE

2.2.1 Centro de presiones

Se denomina centro de presiones a aquel punto sobre el perfil donde si se aplica la fuerza
resultante de la distribucion de presiones el momento que se genera es nulo, es por ello que es
interesante conocer su localizacién puesto que se podra separar la fuerza N en componentes en
ejes viento, siendo estas de gran interés pues serian la sustentacién(Lift) y la resistencia (Drag).
La posicién de este punto sobre el perfil no esta definido, si no que depende del angulo de ataque
que vea la geometria, desplazandose hacia delante conforme o aumente, y hacia atras conforme
disminuya. En el caso de perfiles simétricos, la posicién de este centro de presiones permanecera
constante para cualquier valor de «, siendo este punto coincidente con el del centro aerodinamico.

2.2.2 Centro aerodinamico

Por otro lado se encuentra un punto sobre el perfil, obtenido de manera experimental
y analitica, donde el momento aerodindmico de cabeceo permanece practicamente invariante,
independiente del angulo de ataque con el que esté trabajando el perfil, lo cual es bastante
interesante en el estudio aerodindmico.

dM

da lz=c.a.

—0 (2.8)

Este centro aerodindmico esta situado aproximadamente en z = § desde el borde de ataque
en aplicaciones con régimen incompresible, mientras que si comenzamos a trabajar en regimenes

supersonicos se desplaza hacia la mitad de la cuerda z = 3.
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2.8 Capa limite

2.2.3 Adimensionalizacién de las variables

A partir de los resultados extraidos por el comportamiento del fluido alrededor del perfil,
principalmente presiones, Lift, Drag, Momentos y fuerzas tangenciales, resulta interesante poder
comparar estos datos con otros provenientes o bien de cambiar las condiciones de trabajo como
aumentar la velocidad de vuelo, o bien comparar el comportamiento de dos perfiles con distintas
geometrias en las mismas condiciones de vuelo. Es por ello que se va a trabajar sobre todo
con variables adimensionales que permitan obtener comparaciones entre varios experimentos o
calculos.

Las variables adimensionales son:

» Coeficiente de presiones (C,):

P~ P
Cp=1—"7>
%pooUgo
» Coeficiente de sustentacién (Cp):
L
Cr=1v—5—>
%pooUgoSw

» Coeficiente de resistencia aerodinamica (Cp):

D

Cp— - =
P T hUZS,

Como se va a estar trabajando con una superficie tridimensional, el pardmetro S, es la
superficie alar, y en el caso de los perfiles bidimensionales, los coeficientes se suelen dar por unidad
de profundidad, o lo que es lo mismo, utilizando la cuerda del perfil para adimensionalizar.

2.3 Capa limite

Cuando el flujo sin perturbar se cruza con un obstaculo, en las proximidades del mismo
el campo termodinamico y de velocidades se ve afectado. A la zona donde las propiedades del
fluido se ven alteradas fuertemente por la presencia cercana del cuerpo sélido, se entiende como
capa limite[17].

Se definen tres tipologias de capa limite pues: capa limite cinematica, capa limite térmica
y capa limite de concentracién masica. Nos vamos a centrar principalmente en el caso cinematico
pues es el que cobra mayor importancia en nuestro estudio. La capa limite cinematica analizaria la
influencia de la pared sobre el campo de velocidades cercano, como se veria en la figura 2.5. En las
proximidades de la pared apareceria un campo de velocidades nulas U = 0 debido a la condiciéon
de no deslizamiento en la pared, y el campo de velocidades irfa aumentando progresivamente
conforme se aleja de la superficie hasta que se alcanzan velocidades proximas a Ug,. Tipicamente
se establece un criterio para distinguir hasta donde llega la capa limite, siendo algo comiin decir
que alcanza hasta que el campo de velocidades es un 99 % de Uy [13].
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Uz - Uy
— . —

Figura 2.4: Capa limite laminar debido a perturbacién por una placa plana.

Dependiendo del régimen en el que se trabaje, se pueden distinguir dos tipologias distintas
segtin el Re definido por el problema: capa limite laminar y capa limite turbulenta. El primer
caso se da a bajos valores de Re, y sigue una estructura ordenada como la vista en la figura 2.5,
y que minimiza la fricciéon con el sélido. Por otro lado, la capa limite turbulenta se caracteriza
por todo lo contrario, un movimiento cadtico que a diferencia del esquema laminar visto, se
caracteriza por tener un perfil de velocidades mucho mas plano en las inmediaciones de la pared.
En aplicaciones aeronduticas, con el objetivo de retrasar el desprendimiento de esta 2.5, se busca
este tipo de estructuras, puesto que tienen mas energia que en el caso laminar y se pueden
anteponer a gradientes adversos de presién como los que se dan en el extradds del perfil.

u=0.99u00
Uoo
Region de transicion u o
—_— Turbulenta
L 6
—_—
Lami y
aminar
\
Subcapa Zona de Per'1 de velocidad
. . . con respecto a la
L Viscosa Amortiguamiento N '
Borde de ataque Punto de transicion distancia a la pared

Figura 2.5: Transicién capa limite laminar a turbulenta.

2.4 Curvas caracteristicas

Resulta obvio pensar que las propiedades de mas interés en un perfil alar vienen a ser
las referentes al Cr, y al Cp, por ello es interesante observar como varian dichos parametros
conforme se modifican las condiciones de trabajo.

2.4.1 Curva de sustentacion

Si se va aumentando el angulo de ataque que ve el perfil, resulta obvio pensar que el
coeficiente de sustentacién deberia aumentar. Esto es debido a que, como se ha explicado en la
Seccion 2.2, el flujo ha de deflectarse cada vez mas para poder pasar al extradds, acelerandose
en el mismo, y aumentando la diferencia de presiones entre las dos superficies.
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Coeficiente de sustentacion (C,)

Angulo de ataque

Figura 2.6: Curva de sustentacién para un perfil genérico.

De la figura 2.6 se pueden extraer algunas conclusiones interesantes: por un lado se puede
observar la presencia de cierta sustentaciéon a angulos de ataque nulos, y una pendiente de la
curva casi constante hasta cierto angulo, a partir de el cual CL comienza a bajar. Lo primero
es algo légico siempre que pensemos que el perfil tenga cierta curvatura y por tanto no sea
simétrico, permitiéndole asi generar una cierta fuerza vertical a o = 0°.

Por otro lado, se demuestra mediante la teoria potencial linealizada sobre perfiles delgados
que la pendiente de la curva de sustentaciéon, resolviendo el término de circulaciéon total sobre
el perfil, y aplicando el teorema de Kutta-Joukowsky, se demuestra que el coeficiente de susten-
tacién se puede expresar a partir de los términos de circulacién, y con dicha expresién se puede
sacar el valor de la pendiente de la curval20]:

L ToopUse
Cr=+ = 7 P 5 = 27ma (2.9)
3PocUxcC  5peclUsc
dCL
— =2 2.10
T ™ (2.10)

2.4.2 Curva de resistencia

Como se ha explicado previamente, se llama a la resistencia aerodinamica a la fuerza que
se opone al movimiento del perfil[11]. Se puede dividir de la siguiente manera:

= Resistencia por friccién: Es aquella debido a la friccién de las moléculas con el solido.
Conforme se aumenta mathitRe, este término disminuye puesto que los efectos viscosos
comienzan a ser despreciables.

= Resistencia por presion:Es la fuerza producida por la estela de baja presién cuando el
flujo se encuentra separado. Aumenta con el cuadrado de la velocidad. D, = f(U2)
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» Resistencia inducida:Debida a los vértices de punta de ala (caso tridimensional). Aumen-

ta conforme se aumenta el dngulo de ataque, y es inversamente proporcional al cuadrado
de la velocidad. D; = f(U%)

» Resistencia de onda: Se debe a la estela de las ondas de choque.

Estos cuatro tipos distintos de resistencia se pueden agrupar en 2 grandes fenémenos de
generacion:

- Res. por friccién

- Parésita I
- Res. por presion

Resistencia aerodinamica

- Debida a la presién { - Resistencia inducida
- Resistencia de onda

Si juntamos todas las tipologias y se observa como evolucionarfa con la velocidad, se
obtendria una grafica similar a 2.7

Resistencia total

Res. Total

Res.Minima

Velocidad de vuelo

Figura 2.7: Curva de resistencia para un perfil genérico.

Como se ve, efectivamente, la resistencia parasita aumenta con la velocidad mientras que
la inducida disminuye con la misma, llegando a un punto de operaciéon donde se obtiene una
resistencia total minima.

2.5 Entrada en pérdida

Aunque la teoria potencial no tiene en cuenta los efectos viscosos sobre el perfil, en la
realidad estos cobran gran importancia cuando se habla de la entrada en pérdida. Como se
muestra en la figura 2.6, el coeficiente de sustentaciéon aumenta de manera constante hasta
cierto angulo, donde el CL comienza a disminuir de manera dréstica. Es a esto a lo que se
denomina como pérdida, y es debido basicamente a que la capa limite del extradds no tiene
gradientes de presién normales a la superficie del perfil que lo mantengan adherido a la misma
[14]. Por ello, la capa limite se va ensanchando cada vez més debido a los esfuerzos viscosos y

16



2.6 Efectos tridimensionales

la cantidad de movimiento que se pierde se utiliza para contrarrestar el efecto pared. Por otro
lado, también pueden existir gradientes de presién adversos en la direccién tangencial del perfil
lo que puede ocasionar una disminuciéon de cantidad de movimiento atin mas importante. Esto
permite que la capa limite se separe del perfil, y la zona donde el flujo se encuentra desprendido
no trabaje para generar sustentacion, siendo esta la razén de la disminucién de CL observada.

2.6 Efectos tridimensionales

Cuando se dejan atras los perfiles bidimensionales o infinitos, y se pasa a geometrias finitas
en las tres direcciones del espacio, aparecen fenémenos que hacen que algunas caracteristicas que
acabamos de ver se vean afectadas.

Como se ha visto, la sustentacion es una consecuencia directa de la diferencia de presiones
existente entre el extradds y el intradds. Al trabajar ahora con una estructura finita en la direccion
perpendicular al perfil aerodinamico, se ha de cumplir que en la punta de ala no exista diferencia
de presiones. Para ello, las particulas que se encuentran en el intradds tienden a desplazarse al
extradds para poder igualar las presiones. Estos flujos que se desplazan, sumados a la velocidad
Uy incidente del fluido generan los llamados vortices de punta de ala. Como se ha comentado
anteriormente, estos vortices son contribuyentes a la resistencia inducida, pero ademads generan
un efecto de "downwash".

Figura 2.8: Fenémeno de vortices en punta de ala.

Este efecto de "downwash'se basa en que la deflexién local del fluido al aproximarse al
perfil provoca un cambio en el dngulo de ataque que este ve a.rr, que es distinto al dngulo
de ataque geométrico, que debido a la inclinacion del ataque con la direccién de U, veria a.
Esta distincion estd ocasionada por la interaccién de la componente de la velocidad hacia abajo
creada por la punta de ala y la propia ala, creando un angulo inducido que ven localmente los
perfiles del ala.

Q= Qepf + (2.11)

Por otro lado, la componente de resistencia que aparece se debe a el nuevo vector de
sustentacion, perpendicular a la direccion local del fluido y que se ha inclinado «; con respecto a
la componente original de la sustentacién L. Esta diferencia entre la direccién del nuevo vector
sustentacion y el original esta ocasionada por una componente que se opone a el movimiento del
ala, que anteriormente se ha llamado Resistencia inducida, tal y como se puede observar en
la Figura 2.9.
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Figura 2.9: Efecto de "downwash” en un perfil de una ala finita tipica.

Como consecuencia de esto, la pendiente de la curva de sustentacién para un perfil bidi-
mensional o ala infinita siempre va a ser mayor que en el caso tridimensional finito.
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Capitulo 3

Mecanica de fluidos computacional

3.1 Introduccion

Como se ha visto en el capitulo anterior, las ecuaciones que rigen la mecénica de fluidos
no son precisamente sencillas como para poder resolverlas todas ellas de manera analitica para
todo el dominio de estudio. Es por ello que estas ecuaciones diferenciales se suelen resolver de
manera numérica mediante técnicas CFD. La resolucién numeérica es un calculo que a diferencia
del analitico obtiene soluciones aproximadas, por lo que mas tarde se contemplaran diversos
pardmetros que nos permiten obtener los resultados mas aproximados posibles.

Las técnicas CFD no solo contemplan el aspecto de resolucién de las ecuaciones de trans-
porte, si no que contempla también otros campos, entre ellos la mecanica de fluidos, informatica,
programas de CAD, etc.

Por otro lado, aunque presenta grandes ventajas, pues permite obtener medidas en detalle
sin necesidad de utilizacion de técnicas intrusivas que pudieran alterar el campo fluido, y en
principio es mas barato que realizar ensayos experimentales que conlleven la fabricacién de un
modelo y recrear unas condiciones de flujo que se asemejen a la situacion de trabajo, presenta por
otro lado grandes limitaciones. Entre estas ultimas se puede destacar la dificultad para dominar
la técnica (pues incluye varios campos de estudio), la necesidad de gran potencia de célculo
necesaria para poder simular procesos que podrian llevar a tiempos de calculo de dias, semanas
o meses, por lo que el coste computacional de un problema sin grandes simplificaciones puede ser
demasiado alto', y que no siempre produce resultados fieles a la realidad, aunque visualmente
lo parezcan. Por lo que todo resultado obtenido ha de ser corroborado basandose en el buen
criterio.

Cinéndose unicamente en los programas de resolucion de ecuaciones, en el mercado existen
muchos paquetes de CFD disponibles para el usuario, desde los software de pago como Ansys
Fluent, como Star-CD/Star-CCM+ o ConvergeCFD, como aquellos llamados OpenSource que
son gratuitos, como puede ser OpenFOAM. Cada uno tiene sus ventajas y desventajas, des-
tacando principalmente que los de pago son cédigos mucho més pulidos y Bug-Free? que los

1Por ello se llevan a cabo muchas simplificaciones para ahorrar coste computacional siempre que sea posible.
2Pueden contener Bugs, pero una vez detectados son corregidos en las siguientes versiones.
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OpenSource, pues estos ultimos tnicamente son pulidos por la propia comunidad que lo usa, que
reporta los errores que se encuentran.

A continuacién se veran los distintos pasos ante un calculo CFD: preproceso, discretizacion
y resolucion de las ecuaciones de transporte, y postproceso.

3.2 Preproceso

Este es el paso inicial de todo proceso de CFD. Se basa principalmente en la preparacién
de las herramientas necesarias para realizar la simulacién. Consta de dos partes principales:
Creacién de la geometria y el mallado de la misma.

Diseno de la geometria

Este paso se basa en utilizar una herramienta de CAD para poder generar la geometria y
el dominio que se va a calcular. Ademas de ello, se ha de optimizar el modelo para la simulacién
puesto que algunos modelos que tengan todo nivel de detalle pueden ocasionar problemas a la
hora de calcular. Es por ello que algunos detalles pequefios, como pequeiios recovecos, huecos
o chaflanes que se puedan asumir poco importantes en el comportamiento del flujo se pueden
eliminar, simplificando la complejidad del modelo sin llegar a deteriorar los resultados que mas
tarde se pueden obtener. Ademads, esto puede reducir el coste computacional, algo critico con la
potencia de célculo que hoy en dia los equipos poseen.

También es importante a la hora de disefiar centrarse tnicamente en el drea de estudio,
es decir, si se desea estudiar el flujo alrededor de un ala como es el caso, no se van a incluir
geometrias que en la realidad estdn como puede ser un Turbofan acoplado a la misma, ya que
aunque aportaria valiosa informacion sobre los efectos que tendria sobre la aerodinamica del ala,
no es relevante para el caso de estudio, anadiria complejidades grandisimas a la hora de modelar
todos los componentes interiores que el motor pueda constar, e incrementaria inmensamente el
tiempo de cédlculo necesario para poder obtener un resultado fiable.

Por otro lado, aparte de tener que crear el cuerpo sobre el que se desea analizar el flujo, es
necesario establecer un dominio de calculo alrededor del mismo donde se hayan de imponer las
condiciones de contorno necesarias que simulen la situacién real. Es importante tener claro que
es lo que se quiere simular y crear un dominio suficientemente grande para que este no influya
en los resultados. En el caso de un flujo que simule campo lejano, este dominio ha de ser los
suficientemente grande y estar lo suficientemente alejado de la geometria como para que esta no
afecte.

Para este paso, existen numerosos paquetes de CAD disponibles en el mercado, desta-
cando entre ellos Autodesk Inventor, Siemens NX, o el que se ha usado en este proyecto Ansys
DesignModeler.
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Mallado

Como se ha comentado previamente, se van a realizar cdlculos discretos en un dominio
continuo, por lo que se tiene que separar el espacio libre que se ha disenado en el programa
de CAD elegido en un determinado nimero de puntos donde se van a resolver las ecuaciones
de transporte, es decir, discretizarlo. Esto se realiza mediante la creaciéon de subdominios mas
pequerios en formas geométricas simples como cuadrilateros y tridngulos (si se estd trabajando
en espacio bidimensional) y en hexaedros y tetraedros® (en un dominio tridimensional)

Estrategias de mallado

Existen varias tipologias de mallado posibles:

= Mallado Estructurado: Las mallas estructuradas son aquellas que presentan una conec-
tividad regular entre sus elementos. Son aquellas que constan de cuadrilateros y hexaedros
en 2D y 3D respectivamente. Este modelo permite localizar facilmente la situacién de sus
elementos, pues estan definidos de manera ordenada, pues las celdas adyacentes al nodo
(i,j) van a ser: (i-1,j), (i+1.j), (i,j-1), (i,j+1), (i-1,j-1), y (i+1,j+1). Esta tipologia presenta
algunas ventajas como menor requerimiento computacional y de memoria, mejor precisién
de resultados, gran control sobre la malla pues es facilmente modificable el tamano, la
direccionalidad de la deformacion de los elementos, v permiten deformar los elementos en
la direccién del flujo. Por otro lado, es muy dificil de aplicar a geometrias complejas, y el
mallado ha de estar muy conducido por el usuario, pues ha de especificar todos los para-
metros, nimero de elementos, direccionalidad, etc. En la Figura 3.1 se observa este tipo de
mallado, basado en cuadrildteros (geometria 2D), y cuyos elementos estdn correctamente
ordenados y son facilmente localizables.

Figura 3.1: Mallado estructurado alrededor perfil de encastre de B-737.

= Mallado desestructurado: Por otro lado, este otro tipo de malla se caracteriza por una
conectividad irregular entre elementos, pues a diferencia del método previo no se puede
acceder de manera tan inmediata a la localizacién de sus elementos. Permite generacion
de mallas mucho més rapidas que en el caso estructurado en el caso de que la geometria a
mallar sea compleja. Otra ventaja es la facilidad existente para generarlos, pues requieren
de muy poco tiempo para disenarla y resulta mas sencillo de automatizar el proceso para
generar la malla, pues con pocos datos de entrada se puede generar una malla adecuada a
las necesidades del usuario. La Figura 3.2 muestra este otro tipo de mallado.

3 Algunos programas de CAD como Fluent ofrecen la posibilidad de trabajar con elementos poliédricos (v.g. dodecae-
dros)
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Figura 3.2: Mallado desestructurado alrededor perfil de encastre de B-737.

= Mallado hibrido: Finalmente se presenta una tercera opcién que intenta reunir las ven-
tajas de las dos tipologias principales. Se discernirian distintas zonas del dominio y depen-
diendo de la complejidad de la geometria y de la densidad de malla necesaria se utilizaria
un tipo u otro. Por lo general se utiliza un mallado desestructurado para las zonas maés
alejadas del objeto de estudio, y para las zonas donde la exactitud de los resultados es
critica se pasa a un mallado estructurado, tal y como se muestra en la Figura 3.3.

Figura 3.3: Mallado hibrido alrededor de toma de aire hipersénica Busemann.

Calidad de la malla

Una vez realizado el mallado, se ha de controlar que el resultado de la misma sea como
esperaba, y que los elementos que se hayan creado tengan cierta calidad, que no tengan elementos
excesivamente deformados. Para ello existen algunos parametros que permiten comprobarlo:

= Densidad de malla: Se define como el niimero de elementos por unidad de area en una
malla. Cuanto mayor sea la densidad de malla, mayor precision de resultados se obten-
dran a costa de un mayor tiempo de computacién. Por ello es importante que se alcancen
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mayores densidades de malla en aquellas zonas donde puedan haber grandes gradientes
de los parametros principales. Asi pues, como se puede ver en la figura 2.1, conforme va
aproximandose cada vez més a la pared del perfil, el nimero de elementos va creciendo
progresivamente.

= Ortogonalidad: Este parametro mide como de perpendiculares son las lineas de la malla
con las intersecciones. Afecta sobretodo a el error de discretizacién, puesto que contra
menos ortogonalidad de los elementos, mayor error se obtendra.

= Skewness: Mide cémo de asimétricos son los elementos que conforman una malla. Al
contrario que con la ortogonalidad, altos valores de Skewness implican altos errores de
discretizacion.

= Smoothness: En algunos casos, para poder mallar se ha de separar el dominio global en
subdominios méas pequenios para poder aumentar la densidad de malla en cierta zona, o
cambiar la direccionalidad de los elementos. Al realizar esta accién es importante comprobar
que las celdas adyacentes entre dos subdominios son relativamente parecidas, y nunca tener
una diferencia de tamano superior al 20% de la celda contigua. Esto puede ocasionar
problemas a la hora de discretizar y puede llevar a que el calculo diverja.

= Aspect Ratio: Este parametro indica cémo de deformado est4 el elemento, pues determina
el cociente entre el lado més largo y el més corto en un elemento. Dependiendo de la
zona donde se esté mallando, las permisividades sobre el AR varian: Si el elemento estéa
deformado en la direccion del flujo se aceptan AR de 10, y si ademas se esta resolviendo la
capa limite, es posible alcanzar valores mayores que 100.

Condiciones de contorno

Tras haber creado la malla, y como paso previo a resolver las ecuaciones de transporte
es necesario imponer una serie soluciones al problema en sus contornos para que a partir de
ellas se calcule todo el campo interno obteniendo una solucién tnica. Por ello el problema ha
de estar bien condicionado a partir de estas BC para que se represente el campo fluido que se
queria. Dependiendo del tipo de problema, se habran de establecer unas condiciones u otras.
Existen varias clasificaciones de BC. La mas general es la de Neumann o Dirichlet, en la que
se especifica el valor de la derivada a una ecuacién en derivadas parciales, otra tipologia seria
el establecimiento de los valores de las condiciones tipicas: Velocidad y presion de entrada,
presién a la salida, variables turbulentas, y a partir de ahi se extrapolan el resto de variables
termodinamicas.

3.3 Introduccion a la Mecanica de Fluidos

La mecéanica de fluidos es una rama concreta de la termofluidodindmica que estudia el
movimiento de los fluidos asi como las fuerzas que actian sobre el mismo.

Para poder entender el presente caso de estudio, se van a definir una serie de conceptos
que introduzcan a las ecuaciones que rigen el comportamiento del mismo.
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3.4 Ecuaciones del movimiento

3.4.1 Conservacion de la masa

Una vez definido nuestro volumen de control, es entendible que la masa que entra a dicho
volumen ha de ser igual a la que sale del mismo mas el término de acumulacién, no se puede
crear ni destruir.

Su forma integral cobra la siguiente forma:

I 7 av = jt/ o(F0dV + [ p(Z,)(T — ) 7dS (3.1)

dt vy / S

Por orden de aparicién en la ecuacién, cada término se corresponde con:
= Variacién con el tiempo de la masa ligada a un volumen fluido.

» Variacién con el tiempo de la masa en un volumen de control.

= Flujo neto de masa a través de la superficie de ese volumen de control.

Como se ha visto antes, el volumen fluido se va a deformar con el tiempo, manteniendo
siempre su masa, por lo que el término a la izquierda de la ecuacién se anulara. Con ello, y
haciendo uso del teorema de Gauss, y asumiendo un sistema inercial con una sola fase fluida, la
ecuacion de continuidad obtiene su forma diferencial, que se puede reescribir como:

P g Uy =0 3.2

3.4.2 Conservacion cantidad de movimiento

Partiendo de la ley de Navier-Poisson sobre los esfuerzos viscosos en un fluido Newtoniano,
y la ley de Stokes, se obtienen las denominadas Ecuaciones de Navier-Stokes, que resuelven
cualquier campo fluido. Su forma diferencial resulta:

r Dt _Bxi + 81’j H <ax] * 81’Z> o 3" 0x; <axk> erfmz (33)

Estas ecuaciones nos dan el campo de velocidades en las tres dimensiones del espacio, y
aunque a dia de hoy son irresolubles a nivel analitico para casos practicos o reales, métodos
numéricos como los que se usaran en OpenFOAM si que nos permiten obtener resultados de las
mismas.
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3.4.3 Ecuacién de la energia

Para aplicaciones con régimen subsénico, no existe la necesidad de plantear esta ecuacion,
ya que las variables estan desacopladas de las ecuaciones anteriores. En el caso de un ala volando
en condiciones de crucero, el régimen en el que se trabaja es claramente compresible, y es
necesario plantearla pues las tres ecuaciones de conservacién estan acopladas.

Se obtiene a partir de la primera Ley de la Termodinamica, y considerando el trabajo sobre
un volumen fluido ademés del calor recibido por conduccién, conveccién, radiacién y reacciones
quimicas. Su forma es:

D 1 - R
pm(e+2u2>zv’(T-U)+pfmuV-q+Q (3.4)

Mas adelante, con la introducciéon del fenémeno de la turbulencia se comprobard que
existen otras ecuaciones necesarias para la resolucion del problema ante ciertos tratamientos de

la turbulencia®.

3.4.4 Forma general de las ecuaciones de transporte

Todas las ecuaciones de transporte vistas anteriormente mantienen la misma estructura
siempre: aparece un término de acumulacién, un término convectivo, uno difusivo, y un término
fuente. La estructura que seguirian todas ellas seria la siguiente:

O(p -
(patd))+div(p‘ﬁ'¢)+div(p'J¢):S¢ (35)
] Ecuacion \ 10) \ Jo \ Se \
Continuidad 1 0 0
Momento (3 ecs) | w; | -p -V u; (Stokes) P/oi
Energia h | -a-V h (Fourier) | T.Viscosos

Tabla 3.1: Forma general de las ecuaciones de transporte.

3.5 Resoluciéon de las ecuaciones de transporte

Como se ha comentado a principios de este capitulo, las técnicas CFD no tratan de resolver
de manera analitica las ecuaciones anteriormente vistas, si no que se hace de manera discreta.
Existen varios métodos de discretizacién de las ecuaciones para poder convertir las ecuaciones
diferenciales en ecuaciones algebraicas que sean "facilmenteresolubles y que, aunque no den una
solucion exacta al problema, consigan dar resultados bastantes aproximados. Los métodos mas
conocidos son: Elementos Finitos, Diferencias Finitas y Volimenes Finitos.

El método de Elementos Finitos se utiliza para mecanica estructural y su formulacién no es
intrinsecamente conservativa, por lo que queda fuera del campo de estudio de este proyecto. Por

4El problema de cierre aparece para los métodos RANS. La resolucién por DNS no necesitarfa ecuaciones adicionales.
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otro lado, el método de Diferencias Finitas se basa en la resolucién de las ecuaciones diferenciales
mediante aproximaciones por serie de Taylor, lo que va a llevar a cierto error de aproximacion
al truncar las series.

El método de Volimenes Finitos es el mas extendido actualmente para la mecénica de
fluidos computacional, estando en paquetes comerciales como por ejemplo Fluent, pues plantea
las ecuaciones de conservacion de manera integral y conservativa en pequenos volimenes de con-
trol (celdas) donde la incognita se encuentra en el centro de cada celda, permitiendo discretizar

de manera temporal y espacial.

Si se integran las ecuaciones de transporte en un volumen de control queda:

o s s [ s o

Si se aplica a cada celda, las ecuaciones toman la siguiente forma:

Nopdn) 1 S o .
TV + Zﬂf¢fuf CAp = ZPqubf “Ap+ 54V (3.7)
f f

Asi pues, cada término de las ecuaciones de transporte ha seguido un esquema de discre-
tizacion:

= Término difusivo: El término del gradiente se suele discretizar mediante el teorema de
Green-Gauss(3.8 y 3.9) o minimos cuadrados (LSQ), buscando una discretizacién espacial
de segundo orden.

/(ﬁa):j{a-dﬁ (3.8)
1% s

Tras esto, y considerando la integral alrededor de un elemento bidimensional y llamando
a==1x

/V(ﬁ-:f):jgf-dgzjé(:pdy—yda:) (3.9)

= Término convectivo: Sabiendo que este término ha de garantizar ciertas propiedades
(conservativo, acotado y transportivo), se presentan una amplia variedad de posibles solu-
ciones, como puede ser el esquema Upwind, que permite discretizaciones de hasta 2°orden.

= Término temporal: Para este término se presentan dos tipologias distintas de discretiza-
cién:

e Formulacion explicita, donde cada paso temporal se obtiene directamente el valor de

la propiedad ¢: o = ¢ 4 AL F(¢™) (3.10)

e Formulacion implicita, donde para cada paso temporal se han de realizar subiteraciones
para poder alcanzar el valor final, siendo esta ultima bastante méas estable que la
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formulacién explicita. G g AL F(6H) (3.11)

3.5.1 Residuales

Los residuales se definen como las diferencias en los resultados de una variable entre dos
iteraciones, con lo que a cuanto menor el residual los resultados entre dos iteraciones consecutivas
son mas parecidas entre si. Por tanto pueden utilizarse como criterio de convergencia para
los célculos iterativos de las ecuaciones de transporte. Aparte de los residuales, existen varios
criterios adicionales que permiten saber cuando un célculo estd convergido (v.g comprobacién
de que el gasto mésico se mantiene) aunque siempre hay que contrastar esta informacién con el
buen criterio del usuario para poder asumir convergencia.

3.5.2 Tipologias de solvers

Existen dos métodos de resolucién de las ecuaciones de transporte dependiendo de si nos
encontramos en régimen compresible o incompresible.

Density-Based

Este método de resolucién se basa en obtener la densidad a partir de la ecuacién de
continuidad y la presién a partir de la ecuacién de estado. Ademas todas las ecuaciones de
transporte se resuelven de manera simultanea. Se suele utilizar para aplicaciones con alto nimero
de Mach.

Pressure-Based

Los métodos Pressure-based por el contrario resuelve la densidad a partir de la ecuacion
de estado mientras que la presion se obtiene a partir de la ecuacién de continuidad y momento.
A diferencia del density-based las ecuaciones de transporte se encuentran desacopladas por lo
que no se resuelven simultaneamente. Este se suele recomendar para bajo nimero de Mach.
3.5.3 Condiciéon de Courant-Friedrichs-Lewy

Se trata de un criterio de estabilidad para el calculo de ecuaciones hiperbédlicas que es-
tablece que el paso temporal ha de ser inferior a un valor para que la simulaciéon no produzca
resultados incorrectos. Para satisfacer esta condicion, surge el nimero de Courant que establece

esa relacion:

Para un caso unidimensional:

Si se extrapola a el caso tridimensional:
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3

"

C=Aty = (3.13)
= A

Por lo general se intenta no superar el C=1, pero todo es dependiente de la malla con la
que se trabaje y también de la formulacién, para algunos casos, como los solvers density-based
puede ponerse un C>1, o en algunos casos para mantener la convergencia del caso C<1.

3.6 Modelado de la turbulencia

3.6.1 Introducciéon

Un flujo turbulento se puede definir como aquel que es desordenado en términos espaciales
y temporales, cadtico, impredecible ya que pequenas variaciones en las condiciones iniciales del
fluido implicarian grandes cambios en las condiciones finales. Es ademas un fluido con una gran
difusividad maésica, y muy disipativo. Por otro lado, es un estado del flujo que presenta un
espectro continuo en cuanto a las escalas espaciales, definiéndose las escalas mas grandes por la
propia escala del problema, hasta escalas casi imperceptibles por el ojo humano, determinadas
por la viscosidad.

En casos aeronduticos, y sobretodo en aerodindmica externa que es lo que se presenta,
cobra mucha importancia sobretodo en la capa limite de un perfil, sus desprendimientos y el
flujo perturbado por el paso del ala. Mas adelante se definiran los tratamientos de la turbulencia
aplicables a métodos CFD dependiendo de la escala de la turbulencia que se quiera modelar.

Como se ha especificado antes, la turbulencia se caracteriza por ser un movimiento cadtico
muy dependiente de las condiciones iniciales del problema, por lo que se presenta complicado
intentar tratarlo de una manera determinista, pues a pequefias variaciones en las condiciones ini-
ciales aparecen grandes cambios en las finales. Es por eso que para poder modelar la turbulencia
se opta por modelos estadisticos y estocdsticos, aunque esto no significa que la turbulencia se rija
por dichos modelos, pues la turbulencia no es aleatoria y aunque no sea facilmente entendible,
tienen solucién determinista.

Aun asi, se han desarrollado ciertas técnicas CFD dependiendo de las escalas de la turbu-
lencia que se quieran modelar.

3.6.2 Direct Numerical Simulation (DNS)

Este primer modelo consiste en resolver numéricamente las ecuaciones de Navier-Stokes
para todas las escalas de la turbulencia sin aplicar ningiin modelo, desde las escalas disipativas
de Kolmogorov hasta las mas grandes, la escala integral. En cuanto a métodos resolutivos es muy
simple, pues simplemente se han de resolver las ecuaciones de transporte de manera numérica,
pero por otro lado el coste computacional que conlleva realizar una DNS es inmenso, puesto
que el nimero de operaciones crece con Re?. Esto supone que para muchos casos se descarte
directamente este método y se opte por modelar otras escalas de la turbulencia y ahorrar tiempo
de calculo.
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3.6.3 Large Eddy Simulation (LES)

Este modelo de turbulencia tiene un coste computacional bastante menor que el que tendria
el DNS, pero mayor que el coste que tiene una RANS (subseccion 3.6.4), pues este resuelve las
escalas mas grandes, resolviendo las mas grandes al igual que en el DNS, mientras que las
pequenas se resuelven mediante un modelado de Subgrid-Scale, que aunque no resuelve estos
torbellinos, representa sus efectos mediante relaciones con los fenémenos que ocurren en las
escalas grandes.

3.6.4 Reynolds Averaged Navier-Stokes (RANS)

Por otro lado se presenta una tercera posibilidad, posiblemente la mas generalizada en
cuanto a aplicaciones CFD, que basan sus resultados en el flujo medio. Para ello se decomponen
las variables termodindmicas en una variable media més una pulsante (llamada descomposi-
cién de Reynolds) adaptando las ecuaciones de Navier-Stokes a ambas partes. Y se utiliza la
parte media para poder resolver el flujo, reduciendo de esta manera en gran medida el coste
computacional. Por otro lado, al promediar las ecuaciones, existe la posibilidad de que se pierda
informacién relevante puesto que la parte propia de las variables fluctuantes se estan eliminando.

U=U+U
p=p+p

Una vez hecho esto, las ecuaciones de N-S quedan tal que:

0 0 P i 0w .
ou,  _ou; 0 8(8% auj> a( ) (3.14)

A= ot V— +
ot i 8$j aﬂfj V.’L’j 8(Ej (‘)xz

Las ecuaciones resultan muy similares a las ecuaciones sin promediar, diferenciandose
fundamentalmente por el Ultimo término % (@), que aunque se pueda expresar como un
esfuerzo no se trata de uno, si no la contribuciéon fluctuante de los términos no lineales. A este
término de gran importancia en los modelos RANS cobra el nombre de Tensor de esfuerzos
de Reynolds (R;;). Esto implica que hay 4 ecuaciones, tres de cantidad de movimiento y una
de continuidad, pero ahora aparece una incégnita adicional que es R;;. Por tanto, para poder

resolver este problema de cierre, hace falta modelar el tensor.

Una manera de aproximar este problema de cierre es mediante la Hipotesis de Boussinesq,
que relaciona los esfuerzos turbulentos con el flujo medio:

2

Tij = 20Sij — 3

Las distintos modelos que tratan de modelar este tensor de esfuerzos parten del término
de viscosidad turbulenta p; de la ecuacion anterior, y para calcularlos se usan modelos.

Dentro del modelado RANS de la turbulencia, aparecen tres categorias distintas para
calcular los esfuerzos de Reynolds y i, destacando los modelos viscosos lineales (modelos alge-
braicos, modelos de una ecuacién y modelos de dos ecuaciones), los modelos viscosos no lineales
y el modelo de esfuerzos de Reynolds (RSM).
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A continuaciéon se comentan algunos de estos modelos que més tarde se usaran para el
célculo de perfiles, siendo los méas generalizados en la actualidad viscosos lineales de una y dos
ecuaciones:

Spalart-Allmaras|2]

Se trata de un modelo viscoso lineal de una ecuaciéon que resuelve una ecuaciéon de trans-
porte para una variable viscosa llamada variable de Spalart-Allmaras, y la longitud caracteristica
se obtiene mediante expresiones algebraicas. Se disend expresamente para aplicaciones aeronau-
ticas, bastante efectiva a bajos Re y con bajo coste computacional.

Modelo k — €3]

Se trata de un modelo de dos ecuaciones adicionales al sistema ya planteado a través de
dos nuevas variables para representar las propiedades turbulentas del flujo. Por un lado aparece
k como la energia cinética turbulenta, siendo esta como la energia del fluido turbulento y €
como tasa de disipacién turbulenta, siendo esta segunda la variable que determine la escala de la
turbulencia. Se asume que el flujo es completamente turbulento, y los efectos de viscosidad son
despreciados por el modelo, por lo que para tenerlos en cuenta se emplean diversas funciones de
pared.

Las dos ecuaciones que se anaden son:

ok ok oU; 0 ok
a‘f’Ujaixj—Tija?j—é-‘raixj (V—I-VT/U]C)%] (3.16)
Oe Oe e 0U; €2 0 Oe
a‘f’Ujaixj—(jd%Tijaixj—CeE-l-aixj (V+VT/Uk)(%j] (317)

Ambas ecuaciones se discretizardan de la misma manera que las ecuaciones de transporte
previas, pues siguen la misma estructura vista: un término de acumulacién, un término convec-
tivo, un término difusivo y un término fuente cerrando la ecuacién. Asi pues se pueden escribir
todas las ecuaciones de transporte a resolver para un modelo k — € como:

| Ecuacién | ¢ | Jo \ S ‘
Continuidad 1 0 0
Momento (3 ecs) w; | -p - grad u; (Stokes) P/ di
Energia h | -a-grad h (Fourier) | T.Viscosos
E.C. turbulenta k -k - grad k G-p-e
Tasa disipacién E.C.T. | ¢ -Te - grad € C’l% — C’g%

Tabla 3.2: Forma general de las ecuaciones de transporte junto a variables turbulentas.

Las ecuaciones vistas en 3.17 sirven para regimenes incompresibles. En cuanto se comienza
a trabajar con efectos de compresibilidad (v.g a altos niimeros de Mach), hay que modificar
ligeramente las ecuaciones para poder corregir los resultados[12]. Concretamente, la ecuacién
referente a la energia turbulenta queda:
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ok 0 (pujk)  Ou 9 0 ( ,ut) Ok k
ot " ox, Tan, (1+07) + o, (W0 ) oy | 2 B1Y)

Siendo M; = l’i’k.

Este modelo trabaja bien a altos nimeros de Re, aunque no trabaja demasiado bien en
los casos que presentan grandes gradientes de presién adversos. Dentro de este modelo existen
algunas variantes aparte del Estandar que se acaba de explicar & — € como el Realizable k£ — € o
el k—eRNG .

Modelo k — w[19]

Este segundo método se presenta como alternativa al anterior, obteniendo mejores resul-
tados a bajos Re y cerca de la pared, ademas de que a diferencia del k — € este trabaja mejor
con gradientes de presién adversos. Aqui, ademas de la energia cinética turbulenta, se utiliza la
disipacién especifica w que determinard la escala de la turbulencia.

Al igual que en el modelo k — €, existen variantes al estandar descrito, como puede ser el
conocido modelo k — wSST, siendo este tltimo una mezcla entre el k — € en las zonas alejadas
de la pared, y el k — w para las zonas cercanas a ella[15].

Ambos modelos necesitan de funciones de pared, que resuelven el flujo en las zonas muy
cercanas a las mismas.

3.7 OpenFOAM

3.7.1 Introduccion

OpenFOAM (Open Source Field Operational and Manipulation) es un programa de licen-
cia abierta creado en 2004 por OpenCFD Ltd. basado en lenguaje de programacion C+-+ para
resolver problemas de mecénica de medios continuos principalmente junto a otras aplicaciones
en sistemas UNIX.

La utilidad principal de OpenFOAM se basa en la creacién de ejecutables o aplicaciones
para poder resolver los problemas que cada usuario quiera. En cada version se incluyen una serie
de aplicaciones precompiladas aunque el usuario tiene la total libertad de modificar el codigo de
cada una para poder adaptarlo a las distintas necesidades. Las aplicaciones se pueden dividir en
2 grandes grupos:

= solvers: programas para resolver problemas de mecanica de medios continuos.

» utilidades: programas que permiten realizar el preproceso y postproceso de los casos a
resolver mediante los solvers.
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3.7.2 Estructura de OpenFOAM

OpenFOAM podria dividirse en 3 grandes médulos dependiendo de la fase de resolucién
del problema en que se encuentre: pre-procesado, calculo o post-procesado.

Open Source Field Operation and Manipulation (OpenFOAM) |

Pre-procesado Resolucion Post-procesado
Utilidades Herramientas Aplicaciones Aplicaciones ParaView Otros
de mallado precompiladas | | creadas por el
usuario

Figura 3.4: Estructura resolutiva de OpenFOAM.

s Pre-procesado: En esta seccion se incluirian tanto las herramientas que nos permiten
comprobar la calidad de malla v.g. checkMesh o mapFields, como las propias procesos de
mallado v.g. blockMesh o snappyHexMesh, ya que se pueden crear mallas directamente en

OpenFOAM (Seccién 3.2).

= Resolucion: Aqui estarian los solvers que antes se han mencionado, que se escogeran
dependiendo de las condiciones del problema.

= Post-procesado: OpenFOAM incluye una herramienta de post-procesado llamada para-
view para poder visualizar los resultados e incluso extraer informacién de los mismos. Aun
asi, es importante conocer alguna otra herramienta de post-procesado como por ejemplo
MatLab que tenga mayores capacidades de calculo que paraview.

Caso
0 constant system
-U -transportProperties -controlDict
-p -thermodynamicProperties -fvSchemes
-nut -turbulenceProperties -fvSolution
-T -RASProperties -fvOptions
-mut -thermophysicalProperties -decomposeParDict
-alphat -dynamicMeshDict
¢ -boundary
polyMesh | 3 -points
-faces
-neighbour
-owner

Figura 3.5: Estructura de ficheros en OpenFOAM.
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Por otro lado, en la estructura de ficheros para cada caso a calcular(Figura 3.5, distingui-
mos tres carpetas necesarias para poder lanzar el cdlculo:

= 0: Esta carpeta ha de contener las condiciones iniciales y de contorno para las variables
que el solver en cuestion necesita®. Para cada tipo de contorno se le aplicard una u otra
condicion.

= constant: Este directorio por un lado contiene las caracteristicas del fluido de trabajo y el
tratamiento turbulento que se va a aplicar, y por otro contiene la informacion referida a la
geometria, la malla, los nombres impuestos a cada parte del contorno y también el archivo
referente a la configuracién de una malla mévil dynamicMeshDict.

= system: Por ultimo, aqui se almacena la informacién con respecto al cdlculo, los esquemas
de discretizacion (fvSchemes), los solvers internos para resolver las variables termodindmi-
cas (fvSolutions), como se ha de descomponer el dominio de célculo si se van a utilizar varios
procesadores para el cdlculo(decomposeParDict) y los pardmetros de tiempo de simulacién,
cada cuanto se ha de escribir la informacion, etc.

3.7.3 Solvers

Aunque dentro de los Solvers precompilados que la instalacion de OpenFOAM hay una
gran variedad de algoritmos distintos, la mayoria de ellos estan basados en dos solvers principales
que son PISO y SIMPLE.

Algoritmo SIMPLE

El algoritmo SIMPLE (Semi-Implicit Method for Pressure Linked Equation) iterativo se
utiliza para problemas estacionarios, en el que se aproxima el campo de velocidades mediante
la resolucién de la ecuacion del momento, mientras que el gradiente de presiones se calcula
utilizando la distribucién de presiones de la iteracién previa. Tras esto se resuelve la presién
para la siguiente iteracion:

PP =pF furf -y (3.19)
y las velocidades se corrigen: ,
- - VolV
ubtl =y — O_,ivp (3.20)
ap

para actualizar las densidades y comenzar una nueva iteraciéon. En este algoritmo se utilizan
factores de relajacién para otorgarle estabilidad al calculo iterativo.

= urf: Es el factor de relajacion para las presiones.
= Vp' es el gradiente de la correccién de las presiones.

» a)p es el vector de coeficientes centrales para el sistema linear discretizado.

5Dependiendo del solver y el régimen de flujo se pueden requerir unos archivos u otros.
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Algoritmo PISO

Por otro lado el algoritmo PISO (Pressure Implicit with Splitting of Operator) es un
procedimiento de calculo de presion-velocidad para las ecuaciones de Navier-Stokes que aunque
originalmente se desarrolld para problemas compresibles no-estacionarios, con el tiempo se ha
adaptado a problemas estacionarios. En el calculo PISO se incluyen un bucle de prediccién y
dos de correccién (predictor-corrector), disefiados para satisfacer la conservacién de la masa. El
proceso iterativo se basa en:

= Un paso predictor, donde se intuye el campo de presiones y a partir de el el campo de
velocidades utilizando la ecuacién de momentos discretizada, siendo esta prediccién correcta
0 no.

= Un paso corrector, que a partir de las componentes de la velocidad obtenidas antes, se
definen unos factores de correccién tanto para la presién como para la velocidad.

= Un segundo paso corrector, que puede utilizarse o no. Si se hace, se realiza el mismo tipo
de correccién que en el paso anterior.

Algoritmo PIMPLE
El algoritmo PIMPLE se define como una mezcla entre los dos algoritmos anteriores
(Pressure-Implicit Method for Pressure Linked Equation), pues se utilizan tanto los métodos

de obtencion del campo de presiones ademaés se utilizan los pasos predictor-corrector. Los pasos
en cada iteraciéon son:

1. Obtencién de momento
2. Obtencién de presién
3. Corregir momento a partir de la nueva presion

4. Corregir presién a partir del nuevo momento

3.7.4 Solver utilizado

Entender como funciona el algoritmo PIMPLE es importante para poder entender el solver
que se va a utilizar para este problema: rhoPimpleFoam. Es un solver para aplicaciones no-
estacionarias, flujo compresible basado en algoritmo PIMPLE que le otorga mayor flexibilidad
con el paso temporal.

Ademads de utilizar el algoritmo PIMPLE, se utilizan factores de relajaciéon para poder
asegurar la estabilidad del célculo.
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Diseno del problema

4.1 Introduccién

En este capitulo se van a introducir brevemente las series 737 de Boeing, las caracteristicas
principales de la geometria de estudio, asi como las condiciones de trabajo de la geometria
tridimensional.

Boeing es una empresa de origen Estadounidense con base en Chicago, fundada en 1917 por
William E. Boeing basada en el disefio, fabricacion y venta de aeronaves tanto comerciales como
militares, que ha ido expandiéndose con el tiempo hasta ser uno de los dos grandes fabricantes de
aeronaves a nivel mundial, abarcando el mercado de los helicépteros, misiles y contribuyendo al
desarrollo espacial trabajando en el Proyecto Apollo, el Space Shuttle Program y posteriormente
siendo el principal contratista para la ISS.

Con el paso de los anos, desde su creacion ha ido incorporando a su industria muchisimas
compaifiias aeronduticas que hoy dia constituyen Boeing, tal y como se muestra en la Figura 4.1

1910 1920 1930 1940 1950 1960 1970 1980 1990 2000

1941 1996 1997 2000
Lo 1934 94

Boeing Boeing

1926 1941

Stearman Plaseki/Vertol
Berliner
1934
R cic Fok North American

antic Fokker. iati
| e Aviation

North American
Aviation

. Rockwell
Picairn 1967 nternational

1925

Rockwell
1953
McDonnell
Douglas 1967 Douglas 1984

McDonnell
1939

Hughes Aircraft Company
1935

Hughes Tool Company Aircraft Division
1934

Figura 4.1: Cronologia de Boeing
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Aeronave Encargos Entregas Pendientes
707 1010 1010 -
717 155 155 -
727 1831 1831 -
737 Original 1144 1144 -
737 Classic 1988 1988 -
737 NG 717 6316 803
737 MAX 3714 - 3714
47 1418 1418 -
747-8 134 113 21
757 1049 1049 -
767 1204 1098 106
T 1605 1484 121
777X 306 - 306
787 Dreamliner 1213 541 672

Tabla 4.1: Resumen unidades vendidas por modelo comercial de Boeing

Actualmente es la compaiiia que més aviones ha vendido en la historia, y de cuyos encargos
(Tabla 4.1) destaca principalmente la serie 737, que a continuacién se comentara.

4.2 La serie 737

Tras la creacién del B-727, en 1964, a Boeing le surgid la necesidad de disenar un nuevo
modelo para poder cubrir distancias cortas usando motores a reaccion. Tras un diseno preliminar
se decidi6 lanzar el proyecto en 1965 con un presupuesto inicial de 150 millones de dolares. Tras
resultar ser un éxito el proyecto se comenzaron a introducir variantes en el disefio para poder
satisfacer las distintas necesidades del mercado, evolutivas con el tiempo haciendo surgir los
modelos -100 y -200 de manera paralela.

Maés tarde, con la necesidad de incrementar la capacidad de transporte de estos aviones,
aparecieron en 1981 los Classic series englobando los modelos -300/-400/-500, permitiendo
vuelos de rango medio, y siendo dotado de motores CEM56 de General Electric-Safran Aircraft
Engines se obtuvo una gran reduccién del consumo.

A partir de la década de los 90, ante la aparicién de aviones muy competitivos por parte
de Airbus, concretamente el A320, se comenz6 el disenio de los 737 NG (New Generation) que
comprendian los modelos -600/-700/-800/-900/-ER. Se remodel6 en gran medida la estructura
del avién, aumentando la envergadura del mismo en 4.88 metros y consiguiendo un 25 % mas
de superficie alar, lo que le permitié aumentar la capacidad de combustible en un 30 % y con
ello obtener mayor alcance. En este caso se sustituyeron los CFM56 por una versiéon modificada
CFM56-7b, permitiéndole asi el transporte transcontinental (10200 km en la variante de mayor
rango 737-ER )

Para poder seguir compitiendo con el A320Neo por parte de Airbus, Boeing comenzé un
disenio continuista de sus previos disenios de 737 llegando a la versién 737TMAX.

36



4.8 Datos geométricos

De todos los modelos de aviacién comercial lanzados en la historia, la serie 737 es la mejor

vendida de todos los tiempos y dentro de ella, las versiones NG, por lo que se ha decidido trabajar
sobre este diseno.

4.3 Datos geométricos

En este apartado, aunque existe mas informacién disponible sobre la geometria de todo el

fuselaje, este estudio preliminar se va a centrar en la informacién en lo que respecta al problema
) )
que son las caracteristicas alares.

CENTER-OF-ENGINE TO
CENTER-OF-FUSELAGE

% WING BASIC AREA

DISTANCE (1341.0 SQUARE FEET)
15 FEET 10 INCHES
HORIZONTAL
NAC L 0.00 STABILIZER AREA .
/ (352.8 SQUARE FEET)
1
HORIZONTAL
T —— STABILIZER
fial J_ sPAN
AV 47 FEET
1 — \ 1 INCH
\
FUSELAGE WIDTH \
12 FEET & INCHES VERTICAL \
STABILIZER \
ROOT CHORD - —
. 19 FEET 0.6 INCH
WING TRAPEZOIDAL HORIZONTAL
STABILIZER
ROOT CHORD e - s
18 FEET 8.75 INCHES TI0 CHORD s
WING BASIC
ROOT CHORD ~

25 FEET 10.12 INCHES
WINGTIP CHORD

4 FEET 1.25 INCHES

Figura 4.2: Plano planta de B737 NG

WINGSPAN WITH OPTIONAL WINGLETS
117 FEET 5 INCHES (35.8 m)
WINGSPAN
112 FEET 7 INCHES
(34.315 m)

TRACK —L—-| 1

18 FEET ENGINE-TO-GROUND DISTANCE
9 INCHES MIN: 18.9 INCHES (480.1 mm)
(5.715 m) MAX: 24.7 INCHES (627.38 mm)

Figura 4.3: Plano alzado de B737 NG

A partir de la informacion que se puede extraer de los planos correspondientes a las Figuras
4.2 y 4.3 y de bibliografia web [10], se han resumido en la Tabla 4.2 los datos mds importantes y
que van a permitir la creacién de la geometria CAD del ala. Hay que destacar que estd compuesta

de 3 secciones distintas, una de encastre, otra de media envergadura y otra de punta de ala, y
consta de cierta flecha y de cierto dihedro.
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Parametro Dato
Envergadura 34 m
Area de referencia 124.58 m?
AR 9.45 [-]
A 0.159 [-]
Cuerda en raiz 7.88 m
Cuerda en punta 1.25 m
Cuerda media aerodindmica 3.96 m
Dihedro 6°
Flecha en c¢/4 25.02°
Envergadura flap/Envergadura ala 0.599 [-]
Area flap/Area ala 0.3 [-]

Tabla 4.2: Parametros de diseno

4.3.1 Condiciones de vuelo

Para realizar la simulacion se van a tomar como condiciones de vuelo tipicas una altitud
de 7500 m y un Mach de vuelo de 0.745, que son las condiciones de vuelo de crucero para el
B-737. Con estos datos iniciales se pueden sacar el resto de variables termodindmicas a partir
de la Atmosfera ISA. Se resumen todos los pardmetros en la Tabla 4.3. Se ha tomado presién
atmosférica a altitud nula, y una velocidad de aproximacién de 72 m/s.

Parametro Dato
Mach 0.745 [-]
Altitud de vuelo 7000 m
Velocidad 232 m/s
Presion 0.41 bar
Temperatura 288 K
Densidad 0.58 kg/m3
v 14 [

Tabla 4.3: Parametros de diseno para condiciones de crucero.

Por otro lado, y con vistas a las simulaciones en condiciones de aproximaciéon, se han
obtenido las condiciones de vuelo de esta aeronave para obtener resultados lo mas realistas
posibles, agrupandose en la Tabla 4.4.

Parametro Dato
Mach 0.2 [-]
Altitud de vuelo 0 m
Velocidad 72 m/s
Presién 1.013 bar
Temperatura 288 K
Densidad 1.225 kg/m?
g 14 []

Tabla 4.4: Parametros de diseno para condiciones de aproximacion.
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4.3.2 Winglet

Para contrarrestar los efectos que provocan los vortices de punta de ala, se comenzo a crear
unos dispositivos colocados en la punta del ala, curvandola y dejandola practicamente vertical
que reducian considerablemente la resistencia generada por el downwash. Esto es debido a que
se impide que en la punta del ala la diferencia de presiones entre el extradds y el intradds sea
significativa, pues se consigue retrasar el punto donde las presiones se igualan, produciendo una
transicién mas suave.

En otros términos, incorporar un winglet a una aeronave permite mejorar la eficiencia
aerodinamica que se traduce en una reduccién del gasto de combustible bastante notoria.

Los modelos New Generation de Boeing comenzaron a usar, dentro de la gama de posibi-
lidades de este dispositivo, principalmente:

= Blended Winglet: Se trata de un modelo que curva la punta del ala hasta una posiciéon
vertical. Este es el modelo que se implementara en el presente proyecto debido a que en la
produccion de los 737-NG se introdujo esta tipologia.

Figura 4.4: Winglet Blended.

= Whitcomb Winglet: Esta segunda opcién separa la punta de ala en dos Blended winglet,
uno curvandose hacia arriba, y el otro hacia abajo.

e

Figura 4.5: Winglet Whitcomb.
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4.3.3 Dispositivos hipersustentadores

Finalmente hace falta introducir los dispositivos hipersustentadores integrados dentro de
las alas de las aeronaves. La utilidad que estos elementos presentan son principalmente un
aumento significativo en la sustentacion para un mismo angulo de ataque. Esto presenta notables
ventajas a la hora de realizar actuaciones tanto de despegue como de aterrizaje, pues ambas se
caracterizan por una baja velocidad de vuelo. En despegue, por un lado interesa poder levantarse
del suelo lo antes posible, y por otro, en aterrizaje interesa poder tener sustentacion a bajas
velocidades mientras la aeronave se enfila con la pista y comienza la aproximacién. Estas son las
principales situaciones donde estos dispositivos encuentran su utilidad. Por otra parte, y siendo
una situacién menos tipica en la aviacion comercial, también se pueden usar en maniobras de
giros.

Si nos centramos en los dispositivos de borde de salida o Flaps, se pueden distinguir los
siguientes tipos:

= Plain Flap: De entre toda la tipologia existente, este es el mas sencillo de todos, ya que
su geometria y movimiento son bastante simples. Es una parte del ala, situado cerca del
borde de fuga, y rota alrededor de una charnela, deformando el ala(Figura Figura 6.2(a)).

= Split Flap: Este segundo tipo de flap se encuentra situado en la parte inferior del ala, en
el intradds, y al deflectarse no deforma la superficie del extradds del ala, inicamente se
extiende en la parte inferior, tal y como se muestra en la Figura 6.2(b).

= Slotted Flap: Este dispositivo es parecido al Plain Flap, pero en este caso al deflectarse,
ademas de aumentar la curvatura del perfil, abre un hueco entre la estructura principal del
ala y el propio flap. Como se ha comentado antes (Seccién 2.5), el cambio brusco de direccién
del flap puede ocasionar que el flujo en el extradds se desprenda. Al haber una oquedad
entre ala y flap, gracias a la diferencia de presiones existente habra flujo que se transfiera del
intradés al extradds, re-energizando la capa limite y con ello retrasando el desprendimiento,
permitiéndole al perfil tener méas superficie generando sustentacion(Figura 6.2(c)).

» Fowler Flap: Este tipo es bastante similar al Slotted Flap, pero en este caso ademas
de incrementar la curvatura, la superficie alar también se ve incrementada, puesto que la
longitud de la cuerda también aumenta, produciendo un incremento adicional de susten-
tacién. También consta de un hueco entre el dispositivo y el ala para poder re-energizar la
capa limite. El Fowler Flap puede ser simple, como en la Figura 4.6(d), o puede constar de
diversas superficies adicionales que permitan aumentar aun mas la superficie alar, a costa
también de un gran incremento en la resistencia aerodinamica, como es el caso de la Figura

4.6(e).

Una vez visto la gama de posibilidades de flap que se pueden implementar en la geometria,
se ha elegido utilizar el Plain Flap puesto que resulta sencillo incluir el movimiento del
mismo a partir del perfil utilizado.
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qu

(a) Plain Flap. b) Split Flap.
(c) Slotted Flap. ) Fowler Flap.

C>\

A
\

(e) Triple Slotted Fowler Flap.

Figura 4.6: Diversas tipologias de flaps.
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Capitulo 5

Preprocesado

5.1 Introduccion

En este capitulo se va a hacer un seguimiento del proceso de creacion de la estructura y la
estrategia de mallado que se ha elegido. De entre la gran variedad de paquetes de software CAD
disponible en el mercado se ha decidido usar el conjunto de programas de Ansys 16 aprovechando
la licencia para estudiantes que provee y que contiene el entorno Ansys Workbench ya que permite
unificar la gran variedad de programas que se utilizan manteniendo una estructura ordenada del
Proceso que se va a seguir.

Asi pues, como programa de diseno se ha utilizado Ansys DesignModeler, y como software
mallador Ansys Meshing

5.2 Geometria

Para poder recrear la geometria del ala del B737, se ha recurrido a los perfiles alares que
componen su envergadura. Aunque estos perfiles son propios de Boeing, privados, y por tanto
no se pueden definir de la misma manera que se definen los perfiles NACA, si que existen nubes
de puntos disponibles al usuario que han permitido poder crear de manera mas o menos fiel la
geometria.

Se compone de tres perfiles principales: perfil del encastre, perfil de media ala, y perfil
de punta, visibles en la Figura 5.1. A partir de estos, y mediante barridos partiendo de estos
perfiles facilmente se puede generar el ala. En cuanto a las superficies hipersustentadoras, se ha
simplificado su geometria y se ha dividido la superficie alar en dos superficies tinicamente en el
tramo entre el perfil de media ala y el de punta de ala. En las Figuras 5.2 y 5.3 se observa la
geometria del ala a partir de las secciones previamente mencionadas.
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C T T

(a) b/2c = 0. (b) b/2¢=0,3.

e ——

(¢) b/2c=1.

Figura 5.1: Perfiles que conforman la estructura tridimensional del Boeing 737.

winglet

flap.extrados

mid.extrados

root.extrados

Figura 5.2: Vista superior modelo CAD de ala B-737 con nomenclatura usada.
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mid.intrados

root.intrados

flap.intrados

Figura 5.3: Vista inferior modelo CAD de ala B-737 con nomenclatura usada.

Sin embargo, como lo que se va a estudiar es el espacio que envuelve a esta geometria, es
necesario disenar un volumen de control alrededor de la misma donde mas tarde se colocaran
las celdas. A la hora de realizarlo, ya que se ha optado por realizar un mallado estructurado, es
importante poder separar el dominio que envuelve el ala en subdominios para poder controlar la
direccionalidad y el nimero de elementos en cada uno de ellos, ya que la estrategia de mallado
elegida es un mallado por bloques. Por ello, en primera instancia se ha creado un dominio
bidimensional (5.5) para cada uno de los perfiles que componen la geometria y se han realizado
sucesivos barridos de la seccién para ir adaptandola a las variaciones en tamafno del perfil. Tras
obtener la estructura principal, se ha decidido por usar una aproximacién al winglet blended
tipico que usan estas aeronaves mediante una prolongacién del perfil de punta, manteniendo las
caracteristicas de tamano establecidas en las Figuras 4.2 y 4.3, para finalmente prolongar esta
seccién en la direccién transversal' y poder obtener un ala finita y poder més tarde observar
los fendémenos asociados a las alas tridimensionales finitas. La geometria del volumen fluido
queda finalmente como se muestra en la Figura 5.4. Sus dimensiones variaran en funcién de los
resultados que se obtengan en el estudio de sensibilidad 5.3.1 y de independencia de malla 5.3.2.

ISiendo en este caso dominio fluido.
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upper.boundary
inlet

side.boundary

outlet

symmetryPlane

wing

Figura 5.4: Volumen de control dividido en diversos subdominios junto con nomenclatura de las superficies.

5.3 Estructura de mallado

En cuanto al mallado, se ha decidido seguir una estrategia de malla estructurada por las
ventajas comentadas en la Seccion 3.2. Para ello se ha dividido el dominio de estudio en distintos
subvolimenes para poder ir discretizar las zonas donde se necesita mas densidad de malla.

Resulta obvio pensar que conforme se vaya acercando a las proximidades del perfil, se
va a ir encontrando con mayores gradientes de las variables termodindmicas, por lo que va a
ser necesario ir aplicindole un grading a las celdas para que vayan reduciendo cada vez mas su
tamafio y haya mas densidad de elementos.

En las Figuras 5.5 y 5.6 se muestran graficamente el dominio y los bloques en los que se
ha subdividido, ademads de la direccién de la deformacion de las celdas. La Figura 5.6 se trata
de un detalle de los dominios que se encuentran mas cercanos al perfil.
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Figura 5.5: Divisién del dominio fluido y direccién de los gradings.
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Figura 5.6: Divisién del dominio fluido y direccién de los gradings en las proximidades del perfil.
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5.3.1 Andlisis de sensibilidad

Una vez se ha creado la geometria y se ha dividido el dominio, hay que hacer un estudio
de sensibilidad del dominio para poder afirmar con seguridad que la distancia existente de los
contornos no influya en los resultados.

Para ello, se va a realizar dicho estudio con la geometria bidimensional del perfil de encastre
del avién. Se han extraido varios dominios de distinto tamafio, variando el ntimero de cuerdas
en la direccién longitudinal. Asi pues, se ha realizado el estudio sobre dominios de 2, 4, 6, 8, 10
y 12 cuerdas. Si calculamos los dos pardmetros méas representativos para ver si los resultados
varian o no, y los graficamos:

90

/ —o—CL

80F : ——CD| |

Var. resultados (%)

0 \ \ i

4 6 8 10 12
N° de cuerdas

Figura 5.7: Evolucién de los resultados con el dominio.

La Figura 5.7 representa la variacién en los resultados de un dominio al siguiente més
grande para poder determinar la influencia que tiene su tamano en los resultados. Como se ve,
a partir de 10 cuerdas de longitud para el volumen de control los resultados dejan de variar
sustancialmente ya que la diferencia baja del 5%, por lo que finalmente se cogerd este dominio
a partir de ahora.

No obstante, hay que destacar que para el mallado del perfil del encastre del ala se ha
aumentado la longitud del dominio en direcciéon x e y hasta las 20 cuerdas debido a problemas
de convergencia cuando el perfil se sometia a dngulos de ataque no nulos debido a que la variacion
en direccién y de la presién era mucho mayor en estos casos, siendo limitada la solucién por la
proximidad de contorno superior.
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5.3.2 Independencia de malla

Otro paso critico para poder calcular el perfil a posteriori es analizar que nimero de

elementos es necesario para que los resultados que nos interesen dejen de depender del niimero
de celdas. Para ello, a partir de la geometria anterior se han realizado distintos mallados, y se
ha realizado el cédlculo de todos ellos analizando, nuevamente, los coeficientes de sustentacién
y de resistencia. Se han generado distintas mallas (Tabla 5.1) y, al igual que en el estudio de
sensibilidad, y una vez los resultados han convergido, se comparan las variaciones de CL y CD
para poder tomar una malla como definitiva. Para ello, se ha elegido un modelo RANS %k — ¢
para modelar la turbulencia.

Coeficiente de sustentacién (CL)

e
o

0.25

I
o

=
—_
(S8

0.1

Mallal Malla 2 Malla3 Malla4 Malla 5

N°elementos 3260 9575 15450 20550 26000
Malla 6 Malla7 Malla8 Malla9 Malla 10
N°elementos 29200 36580 39925 62350 79300

Tabla 5.1: Elementos por malla bidimensional.

Ae = £2%

0

10000 20000 30000 40000 50000 60000 70000
Numero de elementos

Figura 5.8: Evolucién del coeficiente de sustentacién con el nimero de celdas.

80000
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Figura 5.9: Evolucién del coeficiente de resistencia con el nimero de celdas.

Por otro lado, se ha decidido estudiar la diferencia existente entre la distribucién de pre-
siones sobre el perfil, tanto en el extradés como en el intradés. Intuitivamente, conforme se
aumente el nimero de celdas alrededor del perfil, estas distribuciones han de ser cada vez mas
y mas similares, hasta el punto en el que para un valor suficientemente grande de celdas, la
diferencia deberia ser nula.

Asi pues, este error se ha obtenido de la siguiente manera:
dif f = mean ( (Pit1 —pi)2> (5.1)

por tanto, computando dicho valor para todas las mallas que se han obtenido, se obtiene
la siguiente evolucion:
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Figura 5.10: Evolucién del error entre distribuciones de presién.

70000

80000

Como se observa, efectivamente la diferencia se reduce de manera notable hasta un valor
de 200 Pa, lo cual es una muy pequena diferencia si se compara con la presién de referencia

(41060 Pa), cuyo error es asumible.

Esto se puede comprobar de manera visual si se decide representar varias distribuciones
de presiéon a lo largo del perfil. Como se han calculado un ntimero considerable de mallas con
distintos elementos, para facilitar la interpretacion solo se han graficado algunas de ellas, y
efectivamente se observa que entre las mallas de 60000 y 80000 elementos la diferencia no es

sustancial.
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Figura 5.11: Comparacién de las distribuciones de presién para las distintas mallas evaluadas.

Por ello, se asume que se obtiene la Independencia de Malla para el caso bidimensional
en la malla de 60000 elementos. En la Tabla 4.2 se contemplan todos los parametros de la
malla final elegida. Se ha seguido la nomenclatura establecida en las Figuras 5.5 y 5.6, y se han
determinado el niimero de elementos y el grading en cada direcciéon del espacio.

Finalmente se ha adjuntado la Figura 5.12 como resultado final del proceso de mallado.
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5.8 Estructura de mallado

Bloque N°de elementos Grading
Direcciéon x  Direccién y  Direcciéon x = Direccién y

Bloque 1 55 35 35 70
Bloque 2 100 35 1 80
Bloque 3 35 35 1 80
Bloque 4 70 35 50 70
Bloque 5 55 50 35 70
Bloque 6 100 50 1 80
Bloque 7 35 50 1 40
Bloque 8 70 35 50 40
Bloque 9 55 40 35 1
Bloque 10 40 70 10 5
Bloque 11 100 70 1 10
Bloque 12 35 70 1 10
Bloque 13 70 70 50 10
Bloque 14 55 30 10 5
Bloque 15 30 70 20 5
Bloque 16 100 70 1 10
Bloque 17 35 70 1 10
Bloque 18 70 70 50 10

Tabla 5.2: Resumen de nimero de elementos y grading

Figura 5.12: Estructura de la malla en el perfil bidimensional.
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5.3.3 Independencia de malla tridimensional

Una vez que se ha determinado la Independencia de malla para el caso bidimensional, se
procede con la geometria alar tridimensional generada a partir de los perfiles.

En este caso, ya que se ha alcanzado la independencia para los perfiles, en cada secciéon
alar se va a preestablecer la malla de 60000 elementos, y lo que se va a variar va a ser el
numero de celdas en la direccién transversal. Ademaés, debido al elevado niimero de celdas que se
generaran al colocar elementos transversalmente y como consecuencia el alto coste computacional
que supondria calcular cada malla distinta, inicamente se han generado 3 mallas con distinto
numero de elementos para ahorrar tiempo computacional, lo cual es el nimero minimo de mallas
para poder asegurar la independencia. Asi pues, las tres mallas son:

Malla1 Malla 2 Malla 3
N°elementos 1791500 2397130 2983765

Tabla 5.3: Elementos por malla tridimensional.

Una vez alcanzada la convergencia de los tres casos distintos, se puede obtener, al igual
que en el caso bidimensional la variacién de los coeficientes méas caracteristicos. Se ha decidido
representar en la Figura 5.13 el coeficiente de sustentacién como el més caracteristico. Aqui,
al igual que en el caso bidimensional, se ha elegido un modelo RANS k — € para modelar la
turbulencia.

0.104

0.102 i

o
=

0.098

0.096

Coeficiente de sustentacion

0.094

0.092 | |
1.5 2 2.5 3

Numero de elementos|millones|

Figura 5.13: Coeficiente de sustentacién para las tres mallas de estudio.
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Figura 5.14: Estructura de la malla en el dominio tridimensional.

N°de elementos  Cj, Cp Variaciéon Cr (%) Variacién Cp( %)
Malla 1 1791500 0.0935  0.0102 - -
Malla 2 2397130 0.1002 0.0101 1.7117 1.0296
Malla 3 2983765 0.1015 0.010192 1.2658 0.8809

Tabla 5.4: Resultados de andlisis de independencia de malla.

Tras extraer resultados de las 3 simulaciones y obtener el valor de los coeficientes aerodi-
namicos, se ha analizado en que medida varian de una malla a otra, expresando esta variacion
en %. En base a los resultados de la Tabla 5.4, como la variacién entre coeficientes de la malla

2 a la malla 3 es cercana al 1% en ambos casos, se determina la independencia de malla para el
caso de 2.4 millones de celdas.
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Capitulo 6

Simulaciones en OpenFOAM

6.1 Introduccion

Para poder realizar simulaciones CFD de manera correcta, hay que establecer unas condi-
ciones de contorno que se asemejen lo maximo posible a las condiciones propias de las condiciones
de vuele de un B737. Ademas, hay que comprobar que las simulaciones realizadas cumplen cier-
tos criterios para asegurarse de que los resultados son estacionarios y fiables [4]. Estos criterios
son:

= Aplicabilidad: los modelos han de ser capaces de describir el comportamiento fisico apro-
ximandose a la realidad.

= Conservacion: las leyes de conservacién de masa, momento, energia, etc se han de cumplir
en todo momento.

= Estabilidad: la solucién serd estable si la aparicién de errores no se va a ver amplificada
por ellos mismos.

= Convergencia: refinar la malla debe suponer una mayor precisién en los resultados hasta
que se alcance la independencia de malla.

En este capitulo se van a estudiar las condiciones de contorno establecidas para realizar las
simulaciones, los valores de las variables turbulentas y una introduccién al cémo se ha generado
el movimiento del flap.
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6.2 Valores iniciales

Como se ha comentado previamente, las condiciones termodindmicas para un vuelo a 7000
metros de altura son las vistas en la Tabla 4.3. Por otro lado, hay que especificar el valor de las
variables turbulentas, tanto de la energia cinética turbulenta, como la de la tasa de disipacion
y de la disipacién especifica, pues dependiendo de la simulacién se ha utilizado un modelo de
turbulencia u otro.

6.2.1 Variables turbulentas

Estimar los valores de las variables turbulentas, es por lo general un proceso complicado,
ya que no son demasiado intuitivas. Sin embargo, se puede pensar en funcién de otras variables
como la intensidad turbulenta, la escala de la turbulencia o el ratio entre la viscosidad turbulenta
y la viscosidad dinamica molecular, pues estas estan més relacionadas con la fisica del problema.

A partir de estas se han desarrollado férmulas que permiten aproximar las variables que
nos interesan a partir de esas otras, como se puede ver a continuacion:

Energia cinética turbulenta

k==(UTI)? (6.1)

| W

Donde U es la velocidad media del flujo e I es la intensidad de la turbulencia. Normalmente, el

valor de la intensidad turbulenta suele ser menor menor al 1%, y en este caso se ha elegido un
0.5 %.

Tasa de disipacién turbulenta

En cuanto a la tasa de disipacién e:

njw

k

En este caso, k se corresponde a la energia cinética turbulenta, [ es la escala de la tur-
bulencia, que en este caso se ha tomado la cuerda media aerodindmica, y finalmente C), es una
constante turbulenta de valor 0.09.

Tasa de disipacion especifica turbulenta

La tasa de disipacién especifica viene dada por:

w= \/ZE (6.3)

Las variables que participan en la formula son las mismas comentadas previamente: k como la
energia cinética turbulenta y [ como la escala de la turbulencia.
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Viscosidad dindmica turbulenta

Finalmente, como ultima variable turbulenta aparece u;, que se ha fijado a 0 como condi-
cién inicial.
6.2.2 Resumen variables termodinamicas

Con las formulas previas, junto a las variables de presion, temperatura, densidad y velo-
cidad del fluido alrededor del perfil, se obtienen los valores propios en la Tabla 6.1

U, U, U, P k € w g
23176 0 0 41060 2.06 14.78 9 0

Tabla 6.1: Resumen variables termodindmicas de condiciones de contorno en condiciones de crucero.

6.3 Condiciones de Contorno

6.3.1 Tipos de condiciones de contorno

OpenFOAM ofrece una amplia gama de posibilidades para poder definir como deben actuar
los limites del problema, puesto que en ellos la solucién del problema ha de estar preestablecida.

Las opciones utilizadas en este caso han sido:

= zeroGradient: Esta condicién de contorno establece que el gradiente de la variable a calcular
en el contorno ha de ser nulo, es decir, que no haya variaciéon en la direcciéon normal a la
superficie.

99
— =0 6.4
on (64)
= freestream: Esta condicion comprueba localmente el flujo mésico en la superficie donde
se ha impuesto. Si el flujo va hacia fuera del contorno establecera un zeroGradient de

manera local, mientras que si el flujo se desplaza hacia adentro del contorno, se impondra
un fized Value.

= fizedValue: Como su nombre indica, esta condiciéon permite fijar un valor determinado en
el contorno especificado, por lo que la solucién en las proximidades de dicho contorno se
tendra que adaptar para alcanzar dicho valor.

= calculated: En este caso el valor de la variable ¢ no se fija, si no que a partir del resto de
condiciones que definan el problema, el valor en este contorno se calculara.

» symmetryPlane: Es una condiciéon de contorno simple que tinicamente especifica que dicha
superficie corresponde con un plano de simetria.
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6.3.2 Condiciones de contorno usadas en las simulaciones

inlet, upper.boundary, lower.boundary, side.boundary

En estas superficies se fija la velocidad de entrada del fluido, con una condicién de frees-
tream, la Temperatura mediante un fized Value, y las variables turbulentas con un fized Value.
Por otro lado, al difusividad térmica se define con un calculated para los instantes posteriores al
punto inicial. La presién se fija mediante un zeroGradient.

outlet

En esta superficie, a diferencia de las previas, se especifica un valor fijo para la presion
fizedValue, mientras que el resto de condiciones termodindmicas se especifican mediante un
zeroGradient.

wing

Para la zona de la pared del ala, por un lado hay que establecer la condicién de no
deslizamiento, la velocidad se fija nula fized Value. Por otro lado, al ser una pared, la presién ha
de tener un gradiente nulo en la direcciéon normal a la superficie, zeroGradient. En cuanto a las
variables turbulentas, se especifican funciones de pared.

6.4 Movimiento del Flap

Tal y como se dijo en los objetivos, se va a tratar de usar una herramienta implementada
en OpenFOAM capaz de deformar las mallas, creando asi un caso dindmico. Es mediante esta
técnica cémo se va introducir el movimiento del flap. Ademads, al haber elegido un Plain Flap,
esto resulta incluso mejor, vista la manera de deformar la malla, puesto que en el disenio de la
geometria CAD no es necesario crear un segundo cuerpo que se identifique como el flap, si no
que el propio perfil se puede subdividir en dos partes, una que sea la geometria principal y otra
que se identifique como el dispositivo hipersustentador, tal y como se ve en la Figura 6.1.

upper.surface

flap.extrados

flap.intrados

lower.surface

Figura 6.1: Separacion de la geometria en perfil y flap.
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6.4 Movimiento del Flap

6.4.1 Estructura del caso

Para poder mover la malla, hace falta un archivo dynamicMeshDict en la carpeta constant
que especifique el tipo de movimiento que se desea. Por lo general, en OpenFOAM aparecen
dos tipos distintos de deformar una malla: dynamicFvMesh vy topoChangerFvMesh. Donde una
deforma la geometria y la otra modifica la malla segin cémo cambie la geometria. De entre
estas dos posibilidades se ha escogido la primera puesto que se desea que la malla permanezca
invariante, solo se desea deformar sus elementos.

Una vez elegido el tipo de deformacién que se quiere utilizar, hace falta especificar bajo que
ecuacion se va a regir el desplazamiento de cada uno de los puntos. En este caso se han probado
varias combinaciones, ofreciendo de entre ellas los mejores resultados displacementLaplacian y
SRBStress. La primera de ellas obtiene el desplazamiento de sus puntos resolviendo la ecuacién
de Laplace, y la calidad de los elementos viene dada por una difusividad, la cual especifica cuanto
puede deformarse un elemento en funciéon de la distancia a la superficie que se mueve. Por otro
lado, SRBStress se presenta como un modelo muy parecido al anterior, pero en este caso también
se considera el término de rotaciéon del sélido rigido.

Debido a que tras distintas configuraciones de movimiento, SRBStress ofrecia dngulos de
deflexién ligeramente mayores, se ha decantado por utilizar este solver.

En cuanto al modelo de difusividad, se ha elegido un método inverseDistance, que espe-
cifica, como su nombre bien indica, que la difusividad va a ir disminuyendo con la inversa de la
distancia a la superficie donde esta condicion se ha aplicado. Ademéds se ha usado un método
quadratic en combinacion con el anterior para que de esta manera, ademas de reducirse la difu-
sividad con la distancia, disminuira con el cuadrado de esta.

Tipo de deformacién solver Modelo difusividad patches

dynamicMotionSolverFvMesh SRBStress quadratic inverseDistance flap.extrados flap.intrados outlet

Tabla 6.2: Configuracién archivo dynamicMeshDict.

Al hacer uso del solver SRBStress, es necesario incluir un archivo de condiciones de movi-
miento en la carpeta 0 en donde se especifique concretamente el movimiento que ha de seguir.
Por ello se ha creado pointDisplacement con las condiciones que se observan en la Tabla 6.3.
Estas condiciones son las correspondientes a las superficies méviles, en este caso flap.intrados
v flap.extrados. Para el resto de superficies que componen el dominio se ha fijado su posicién
mediante la condicion fized Value. El tipo de movimiento especificado en pointDisplacement co-
mo se observa es uncoupledSixDoFRigidBodyDisplacement, que permite asignarle movimientos
en los seis grados de libertad, desacoplando del modelo dindmico la fuerza que ejerce el fluido
sobre el perfil (uncoupled). El solver que se especifica en este archivo es el método de integracién
para poder resolver las ecuaciones diferenciales del movimiento, que en este caso se ha escogido
el método de Newmark-betal5].
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Valor
Movimiento uncoupledSixDoFRigidBodyDisplacement
Valor uniform (0 0 0)
Centro de Rotacién (5.95 -0.154 0)
Velocidad (000)
Aceleracion (0 00)
Momento angular (0 0 -200)
Centro de masas (5.95 -0.154 0)
Masa 15
Momento de Inercia (1e3 1e3 1e3)
Solver de movimiento Newmark
Restricciones Rotacion solo en eje y

Tabla 6.3: Configuracién archivo pointDisplacement.

Haciendo uso de la herramienta moveDynamicMesh, se puede visualizar el movimiento de
la malla, tal y como se ve en la Figura 6.2.
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(c) 6 = 30°.

Figura 6.2: Movimiento de la malla a distintos dngulos de deflexién §.
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6.5 Convergencia de los casos

6.5 Convergencia de los casos

En esta seccion se va a observar el tiempo necesario para cada tipo de simulaciéon lanzada
hasta alcanzar condiciones estacionarias:

6.5.1 Perfiles bidimensionales en condiciones de crucero
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Figura 6.3: Evolucién de la variacién de los coeficientes aerodindmicos con el tiempo de simulaciéon para
condiciones de crucero en el perfil bidimensional.

En lo que respecta al caso bidimensional con las condiciones de la Tabla 4.3, se ha lanzado
un caso con un alto tiempo de simulacion (10 segundos), tras lo cual se han extraido la fuerzas
actuantes sobre el perfil, y se han adimensionalizado para obtener los coeficientes que ya se han
visto anteriormente. Representando la variacion de los resultados en cada instante temporal con
respecto a los resultados en el instante anterior, se obtiene la evolucion de la Figura 6.3. Se puede
observar que en los primeros instantes de calculo los resultados oscilan bastante, pero poco a
poco van reduciendo su variacién hasta que alrededor del tercer segundo de simulacién, el error
baja del 1%, por lo que se puede indicar que el caso converge en dicho tiempo.

Ademaés de calcular la variacién de los coeficientes, se ha utilizado como criterio de con-
vergencia adicional la diferencia existente entre los flujos masicos de entrada y de salida para el
tiempo en el que se esta considerando convergida la solucién.

m inlet (kg/s) mm outlet (kg/s) Variacién m (%)
81385 81070 0.38

Tabla 6.4: Flujos maésicos en las secciones de entrada y salida en condiciones de crucero.
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6.5.2 Perfiles bidimensionales en condiciones de aproximacion
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Figura 6.4: Evolucién de la variacién de los coeficientes aerodindmicos con el tiempo de simulacién para
condiciones de aproximacién en el perfil bidimensional.

Por otro lado, si a la misma geometria la sometemos a las condiciones de aproximacion,
Tabla 4.4, el caso va a tener una soluciéon distinta. Se ha seguido el mismo proceso que en
el caso anterior, y en este caso el calculo se puede dar por convergido a los dos segundos de
simulacién. Una de las causas por las que esta simulacién converge bastante mas rapido que
antes es probablemente la apariciéon de una onda de choque en el caso de condiciones de crucero,
lo cual haga que que al calculo le cueste estabilizar dicha onda més tiempo.

Por otro lado, viendo los resultados de la Tabla 6.5, se comprueba que el gasto masico es
practicamente igual, difiriendo solo un 0.1 %, lo cual es casi despreciable.

1 inlet (kg/s) 1h outlet (kg/s) Variacién m (%)
52516 52454 0.1182

Tabla 6.5: Flujos mésicos en las secciones de entrada y salida en condiciones de aproximacién.
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Ala tridimensional en condiciones de crucero
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Figura 6.5: Evolucién de la variacién de los coeficientes aerodindmicos con el tiempo de simulacién para

condiciones de crucero en la geometria tridimensional.

Por dltimo, en las simulaciones tridimensionales se observa que la convergencia se da para
tiempos de simulacién mucho més bajos, ya que alrededor de los 0.16 segundos los errores ya son
menores al 3%, por lo que el tiempo de simulacién destinado para este tipo de simulaciones se
considerara convergida tras ese tiempo. Este caso, al igual que en las condiciones de aproximacion
converge de manera tan rapida debido a que tampoco aparecerd una onda de choque, como se

comprobara més adelante.

En cuanto a la diferencia de gastos mésicos (Tabla 6.6), se vuelve a observar una diferen-
cia nada significativa, que indica junto a los resultados de la Figura 6.5 que la simulacién ha

alcanzado condiciones estacionarias.

1 inlet (kg/s) m outlet (kg/s) Variacién m (%)
180692 0.105

180883

Tabla 6.6: Flujos mésicos en las secciones de entrada y salida en caso tridimensional.







Capitulo 7

Analisis de resultados

7.1 Introduccion

En este capitulo se realizard todo el postprocesado de las simulaciones que se han ido
realizando en OpenFOAM, extrayendo los resultados de las mismas para asi obtener algunos
parametros que definan la geometria alar, desde las caracteristicas mas tipicas como la cur-
va de sustentacion, o la polar del perfil, para acabar analizando la influencia del movimiento
del flap, pasando por otras peculiaridades del estudio aerodinamico como la capa limite y su
desprendimiento.

Se van a analizar tanto la geometria bidimensional, debido a los resultados existentes en
internet para asi poder comparar con los obtenidos mediante CFD, y observar la actuacion del
flap en un modelo no-estacionario, como la geometria tridimensional, realizando un exhaustivo
estudio sobre los efectos tridimensionales finitos.

Para ello, y dado que el paquete OpenFOAM solo se sirve de la herramienta paraview para

el postproceso, la cual esta algo limitada, se va ha realizar la mayor parte de los cédlculos y el
tratamiento de los datos mediante MatLab.

7.2 Aerodinamica de los perfiles

Como se ha comentado en el Capitulo 2, la base de las fuerzas sustentadoras es la distri-
bucién de presiones alrededor del perfil. Por ello, se va a ir observando dicha distribucion en los
tres perfiles que conforman la estructura tridimensional.
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7.2.1 Coeficiente de presiones

A continuacion se van a analizar la influencia que tiene el angulo de ataque geométrico
sobre dicho perfil mediante simulaciones en las que se vayan cambiando las condiciones de entrada
del flujo en las superficies inlet, upper.boundary y lower.boundary desde una componente de
velocidad completamente axial al perfil, incrementando en cada simulacién la componente normal
de la velocidad, simulando asi que el perfil vaya viendo cada vez mayor angulo de ataque. Tras
haber llegado a la convergencia de todas estas simulaciones, se han extraido los datos de presion
en todos los puntos que hay en la pared del perfil, y se han adimensionalizado para poder observar
el coeficiente de presion.

Tras representar el Cj,, se obtienen los contornos que se observan en la Figura 7.1.
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Figura 7.1: Distrbucién de coeficiente de presién a varios dngulos de ataque.
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Como se ha explicado anteriormente, el flujo sufre una aceleracién en la parte del extradods
que ocasiona una reduccion de la presion mayor que la que se sufre en el intradés. Esto se puede
observar claramente en la Figura 7.1, ya el extradés es la zona con menores presiones, y por
tanto con menor C),. Estas distinciones son mas visibles cuando el perfil ve el fluido incidente con
angulo de ataque no nulo, puesto que rapidamente el Cp baja hasta valores cercanos a -2 en el
extradods, mientras que el intradds se mantiene en valores cercanos a 0 para todos los dngulos de
ataque. Ademas es interesante ver la brusca transicién del Cp que se produce en el extradods. Esto
es debido a la aparicién de una onda de choque, tras la cual las presiones suben bruscamente.

Conforme se aumenta el angulo de ataque también se comprueba que la onda de choque
aparece cada vez mas tarde, pues el fluido se acelera mas y mas en el extradds, hasta el punto
donde comienza a desprender el flujo, que como se ve a partir de 9°, (Figura 7.8(d)), comienza
a retroceder, cada vez mas, puesto que la zona donde el flujo ha desprendido es cada vez mayor.

7.2.2 Curva de sustentacion

Partiendo de las curvas de presién anteriores, se puede calcular facilmente las fuerzas de
sustentacion y de resistencia. En el caso de los perfiles, los resultados obtenidos se han podido
contrastar con un programa de resolucién por el método de los paneles denominado XFoil, el
cual rapidamente puede extraer datos sobre sustentacién, etc.
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Figura 7.2: Comparacién de la curva de sustentacién para el perfil de encastre.

Una vez graficadas ambas curvas, (Figura 7.2), vemos que para éngulos de ataque pe-
quefios, los resultados son bastante aproximados. Pero a partir de los 6°de dngulo de ataque
comienzan a diferir seriamente las curvas. Esto es debido a que hasta los 6°¢l flujo se encuentra
totalmente adherido a la superficie. A partir de dicho d4ngulo se comienza a desprender el flujo
en el extradods, reduciendo la superficie de trabajo que genera sustentacién. XFoil esto no lo
contempla para los angulos de ataque calculados, y de ahi la diferencia.

La pendiente de la curva de sustentacién obtenida resulta:
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acy,
S =5.73 (7.1)

Se comprueba pues que aunque es bastante parecida a la analitica 27 &~ 6,28 resulta ser algo
menor, debido a ese cambio de pendiente que aparece a partir de los 6°

7.2.3 Curva de resistencia
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Figura 7.3: Comparacién de la curva de resistencia para el perfil de encastre.

En cuanto a la evolucion de la resistencia generada por el perfil, en la Figura 7.3 se
comprueba la tendencia esperada, puesto que a mayor dngulo de ataque mayor fuerza generada
va a ir dirigida en la direccién del fluido y menos en la direccién normal al mismo. Si se continuara
graficando dicha resistencia a mayores angulos de ataque de los que se han representado se veria
que la pendiente de la curva aumentaria mas y mas, de manera exponencial debido a el aumento
de la resistencia inducida.

Se ha comparado también con los resultados obtenidos con el programa XFoil, y se observa
una similitud notable entre ambas curvas a bajo angulo de ataque, y conforme pasamos o = 6°
las curvas aunque mantienen la forma, comienzan a diferir, siendo mayor la pendiente obtenida
mediante OpenFOAM que la obtenida mediante XFoil.

Por otro lado es esperable que, si separamos la resistencia en sus componentes, resistencia
inducida y resistencia parasita, a bajos angulos de ataque, esta tltima y la parasita se parezcan
considerablemente. Pero conforme vayamos a a mayores, deberian dejar de parecerse tanto ya que
comienza a tener importancia la resistencia inducida ya que esta ultima depende del coeficiente
de sustentacién al cuadrado Cp, = f(C?%).
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7.2.4 Polar

La curva que mejor caracteriza el comportamiento de un perfil o ala es la denominada
Polar, que representa la evolucion de la resistencia del elemento en funcién de la sustentacion
que se genera. En dicha representacién (Figura 7.4), se puede llegar a las mismas conclusiones
que se han alcanzado previamente: a pequenos angulos de ataque, pequenos incrementos del
mismo ocasionan un aumento significativo en el coeficiente de sustentacion sin que el perfil
genere mucha mas resistencia. Pero en cuanto el perfil se somete a altos angulos de ataque,
pequenos aumentos del mismo provocan una insignificante mejoria en cuanto a sustentacion,
pero la resistencia aumenta enormemente.
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Figura 7.4: Polar del perfil de encastre.

Asi pues, tras haber realizado el estudio de las evoluciones de los distintos coeficiente ae-
rodinamicos, se han representado en la Tabla 7.1 estos valores para cada angulo de ataque, junto
al valor de coeficiente de resistencia parasita asociado a cada valor de Cp. Como se comentaba
anteriormente, a bajos valores de C, el coeficiente de resistencia parasita es practicamente igual
a Cp total hasta que a altos valores de C, esta similitud se diluye.

Angulo de ataque Cy, Cp Cpo

0° 0.213  0.0070 0.0069
3° 0.5860 0.0099 0.0089
6° 0.9481 0.0156 0.0130
9° 0.9955 0.0212 0.0183
12° 1.0694 0.0312 0.0279
15° 1.2129 0.0475 0.0432

Tabla 7.1: Coeficientes aerodindmicos a distintos angulos de ataque.
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7.2.5 Localizacién del centro aerodinamico

También resulta interesante comprobar que efectivamente la localizacién del centro aero-
dindmico se encuentra en c¢/4. Para ello se ha computado el momento que generan las fuerzas con
respecto al borde de ataque (Ecuacién 2.7). Tras esto se ha obtenido los momentos con respecto
a cada punto de la cuerda:

M, = /0 —(pi = pe)(@ — Zpeg)dr = Mg + L ey (7.2)

Con esto, se han calculado las diferencias en el momento en cada uno de los puntos, y en
aquella posicion donde los momentos apenas varien de un angulo de ataque a otro, se situara el
centro aerodindmico.

Angulo de ataque Centro aerodindmico (x/c) Centro aerodinamico (% de cuerda)

0° 0.2154 21.54
3° 0.2753 27.53
6° 0.2779 27.79
9° 0.4268 42.68
12° 0.6221 62.21

Tabla 7.2: Localizacién del centro aerodinamico a varios dngulos de ataque.

Se comprueba en la Tabla 7.2 que efectivamente el centro aerodinamico se encuentra cerca
de ¢/4 para bajos dngulos de ataque, pero si el dngulo de ataque comienza a tener un valor
considerable, la hipdtesis de que el centro aerodindmico permanece invariante en c¢/4 deja de ser
aplicable.

7.2.6 Desprendimiento

Aunque mediante el campo de velocidades se puede visualizar aproximadamente en que
instante la capa limite se desprende del perfil, tal y como se ve en la Figura 7.5, se puede
calcular exactamente el punto si se computan los esfuerzos tangenciales que el fluido ejerce sobre
el extrados, que es donde va a ocurrir el desprendimiento.
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(a) o= 0°. (b) a=3°.

(¢) oo =6°. (d) e =09°.

(e) a=12°. (f) a=15°.

Mach

0.000e+00 0.44 0.88 1 IST 1.750e+00

(g) Relacion escala de colores-Ntumero de Mach.

Figura 7.5: Representacion de contornos de Mach a distintos angulos de ataque.
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Figura 7.6: Comparacién de esfuerzos tangenciales a distintos dngulos de ataque.

El comportamiento de la capa limite es facilmente interpretable mediante la Figura 7.6,
puesto que los esfuerzos tangenciales que son negativos corresponden a la zona donde la capa
limite sigue adherida al perfil, pues debido a la viscosidad se opone al paso del flujo, mientras
que los esfuerzos positivos implican un desprendimiento de esta.

A édngulos de ataque de 0°y 3°se observa que en ningtiin momento llega a desprenderse
el flujo, ni siquiera tras la aparicién de la onda de choque (visible debido a la subida brusca
de esfuerzos tangenciales). Pero a partir de los 6°se comprueba que tras la rdpida subida de
esfuerzos viscosos, cambian de signo, pasando a ser positivos (aunque la escala no lo permita ver
claramente).

También resulta interesante comentar como se va desplazando la posiciéon de la onda de
choque conforme se varia a. Desde 0°hasta 6°la onda se va desplazando aguas abajo hasta llegar
a la mitad de la cuerda. A partir de ahi, a mayores « comienza a retroceder.

La variacion de la velocidad sufrida en el extradds se puede a su vez relacionar con estos
esfuerzos tangenciales, puesto que cuanto mayor es la aceleracién que el flujo sufre en el extradds,
mayor es el esfuerzo tangencial (en valor absoluto). Esto se observa claramente al aumentar «.

En la Tabla 7.3 se han tabulado los resultados mas importantes de la Figura 7.6, locali-
zando exactamente el punto en la direccién axial al perfil donde desprende.
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Angulo de ataque Punto de desprendimiento (x/c)

0° No desprende
3° No desprende
6° 0.6924

9° 0.4625

12° 0.355

15° 0.315

Tabla 7.3: Localizaciéon del punto de desprendimiento a varios dngulos de ataque.

7.3 Deflexion del Flap

Una vez estudiado el comportamiento del perfil bajo condiciones de crucero, se van a
comparar los resultados obtenidos con los que resultan al deflectar el flap.

7.3.1 Influencia del grado de deflexién

En las simulaciones realizadas en esta seccion, el flap se ha desplazado con una velocidad
angular de 11.45 °/s, hasta una deflexién final de 30°.

Coeficiente de presion

En primer lugar se ha obtenido el Cp de las deflexiones méas caracteristicas en cuanto a
las deflexiones en condiciones de vuelo realistas, es decir 0°, 15°y 30°. Lo que resulta esperable
al introducir la deflexién es un aumento del dngulo de ataque efectivo del perfil, lo que resultara
en un incremento en la sustentacion y también en la resistencia.
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Figura 7.7: Distribucién del coeficiente de presién a lo largo de la cuerda para distintos angulos de ataque.

En la Figura 7.7, se comprueba como efectivamente, los resultados que se esperaban cua-
dran con los obtenidos, pues a medida que aumenta la deflexién, las presiones en el extradds se
reducen cada vez més, mientras que en la otra cara, en el intrados las presiones son mayores.
En consecuencia el area encerrada entre ambas curvas a medida que la deflexién aumenta, es
cada vez mayor. Esto en otras palabras se traduce en un aumento progresivo del coeficiente de
sustentacion.

Por otra parte hay que destacar la distribucién de presiones en la zona propia al flap
(x/c ~ 0,75 —1). En lo que respecta a la superficie del flap en el intradds, se observa un claro
aumento del C'p que resulta en un aumento de las presiones. Esto va a ocasionar que estas fuerzas,
junto con el grado de deflexién del flap, van a generar una importante fuerza en direccion del
fluido, por lo que se espera un incremento importante de la resistencia aerodinamica. En cuanto
a la parte correspondiente con el extradds, las presiones no se reducen como se podria esperar,
sino que se van aproximando a la presién atmosférica. Este efecto es visible para una deflexion
del flap de 15°. Para 30°se observa un aumento brusco de las presiones hasta C'p = 0 ya que el
flujo en dicha superficie se encuentra completamente desprendido.
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(a) 6 =0°. (b) § = 15°.

(c) 6 =30°.

Mach
0.000e+00 0.1 0.2 O \0]31 | 4.000e-01

e .

(d) Relacién escala de colores-magnitud del ntimero de Mach.

Figura 7.8: Representaciéon del nimero de Mach a varios grados de deflexién del flap.

Ademas, en la Figura 7.8 se aprecia lo que se ha comentado antes con respecto al angulo
de ataque efectivo, pues se observa claramente como el punto de parada! en condiciones de
no deflexién del flap coincide con el borde de ataque, pero a medida que se va deflectando la
superficie, este punto de parada se va desplazando poco a poco hacia el intradés.

1El lugar donde la velocidad del flujo incidente se hace nula en el perfil.
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Evolucién de la sustentacién

Coeficiente de sustentacién (Cf)

0 ! ! ! ! !
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Angulo de deflexién (°)

Figura 7.9: Evolucién del coeficiente de sustentacién con los grados de deflexién del flap.

En cuanto a la Figura 7.9, es interesante observar el gran incremento que sufre el coeficiente
de sustentacién con el simple hecho de deflectar la superficie del flap. Con 15°se consigue una
sustentacion equiparable a la obtenida mediante un dngulo de ataque de o = 9°, y con 30°se
obtiene una sustentacion muy parecida a la maxima obtenida por el perfil bajo un dngulo de
ataque a = 15°.

La pendiente de esta curva se observa constante hasta los 15°de deflexién, a partir de la
cual se reduce ligeramente debido a que la zona desprendida del flap va siendo cada vez mas
grande, reduciendo considerablemente la parte del mismo que trabaja.
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Figura 7.10: Evolucién del coeficiente de resistencia con los grados de deflexién del flap.
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La resistencia que opone el perfil con flap, tal y como se ve en la Figura 7.10, es de caracter
creciente y parabdlico con el grado de deflexion, lo cual es légico, puesto que la mayor presion
en el intradés unido a que la componente en direccién axial? de la fuerza va a ser mayor.

Otro dato importante es el valor que toma dicha resistencia, puesto que es mucho mayor
a la resistencia generada por el aumento del dngulo de ataque (Figura 7.3), siendo esta més del
doble que con el dngulo de ataque que le otorga el perfil una mayor sustentacion.

Eficiencia aerodinamica

24

22 - -

20 — —

16 - -

Eficiencia aerodindmica

3d ! ! ! ! !
0 5 10 15 20 25 30

Angulo de deflexién (°)

Figura 7.11: Evolucién de la eficiencia aerodindmica con los grados de deflexién del flap.

Si a partir de la evolucion de los coeficientes aerodinamicos, se computa el valor de la
Eficiencia Aerodindmica para cada punto (Cr/Cp), se puede ver su comportamiento en la Figura
7.11. Aunque el coeficiente de resistencia aumente de forma tan sustancial al deflectar el flap, en
los primeros grados de deflexién del flap, hasta § = 10°, el coeficiente de sustentaciéon aumenta
en mucha mayor medida, por lo que la eficiencia aerodinamica aumenta bastante, llegando hasta
un valor de 23, el cual es un valor cercano al maximo para aeronaves comerciales tipicas®. A
partir de este punto, y debido a la evolucién exponencial del Cp, a partir de este  la eficiencia
vuelve a bajar, ya que ademas por el otro lado, se ha observado que la pendiente de la curva de
sustentacion disminuye, lo cual va a hacer mas notable esta disminucién de la eficiencia.

2Debido a que el vector normal de la superficie est4 més alineado con el flujo
3El Boeing 737 tiene una eficiencia aerodindmica méaxima de entre 20-24
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7.3.2 Influencia de la velocidad de deflexién
Otro parametro con el que se puede estudiar la influencia es la velocidad de deflexién. Para

ello, se han realizado simulaciones con velocidades de rotacion del flap de 20.05 °/s y 28.85° /s,
y se han obtenido las mismas curvas que en el previo estudio para poder compararlas entre si.

Evolucién de la sustentaciéon

——11.45 “Jsec
——20.05 sec
——28.65 ‘/sec

1.25

0.75

0.25

0 | | | | |
0 5 10 15 20 25 30
Angulo de deflexién (%)

Figura 7.12: Evolucién del coeficiente de sustentacién con los grados de deflexiéon a distintas velocidades de
movimiento del flap.

Aunque no se observan diferencias notables entre los coeficientes de sustentacién en la
Figura 7.12, si que existen variaciones entre las curvas para las tres velocidades angulares es-
tudiadas. Hasta una deflexién de 15°la tendencia resulta bastante clara, a menor velocidad de
deflexion, la sustentacion obtenida en régimen no estacionario es cada vez mayor, obteniendo los
maximos para la velocidad de 11.45°/s.

A partir de esta deflexion, la tendencia parece cambiar, pues las pendientes de la curva
varian de manera distinta para las tres velocidades. En este caso se sigue observando que la
mayor velocidad angular es la que obtiene el menor coeficiente de sustentacién, mientras que la
velocidad de 20°/s pasa a ser la curva con mayor sustentacion. Graficamente la razén de esto
es clara, la pendiente varia en mayor medida para la menor velocidad, mientras que las dos
velocidades angulares mas altas apenas sufren cambios en su pendiente.
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Coeficiente de sustentacién (Cf)

0 \ \ \ \ \
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Figura 7.13: Evolucién del coeficiente de sustentacién con el tiempo a distintas velocidades de movimiento del
flap.

La dependencia con el tiempo del C, también se ha representado, al igual que en el
caso anterior, para varias velocidades de deflexién en la Figura 7.13. Las mayores velocidades
adquieren una mayor pendiente en la evolucion de la sustentacién, cosa razonable pues para una
velocidad de 28.65 °/sec, cerca del segundo de deflexion ya ha llegado casi a la 6 = 30°, mientras
que para los casos de 20°/sec y 11.45°/sec, tarda 1.5 y 2.65 segundos respectivamente. Aunque
la diferencia de velocidad en cada uno de los casos es la misma, la pendiente de las curvas
observadas no aparenta tener una diferencia constante, si no que es mucho mayor la diferencia
entre las curvas de 11.45° /sec y 20.05°/sec que entre las de 20.05°/sec y 28.65° /sec.
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Evolucién de la resistencia
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Figura 7.14: Evolucién del coeficiente de resistencia con los grados de deflexién a distintas velocidades de
movimiento del flap.

En lo que respecta a la resistencia, se comprueba que a menor velocidad de giro, menor va
a ser la resistencia generada sobre el perfil. Por otro lado, a mayores velocidades las tendencias
se difuminan, puesto que en los datos extraidos a 20 y 28°/s mantienen una resistencia bastante
similar hasta los 20°de deflexién, y a partir de dicho punto las mayores velocidades generan
mayores resistencias.

Analogamente a la Figura 7.13, también se ha representado la dependencia con el tiempo
del Cp en la Figura 7.15, y como era de esperar, la mayor velocidad angular de giro implica
un mayor incremento con el tiempo. Al igual que en el caso del coeficiente de sustentacion, el
cambio en la pendiente de la curva es menos notable a mayores velocidades angulares, pues entre
las dos curvas de mayor velocidad hay menos diferencia que entre las de menor velocidad.
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Figura 7.15: Evoluciéon del coeficiente de resistencia con el tiempo a distintas velocidades de movimiento del
flap.

Eficiencia aerodinamica

En este caso, si se comparan las distintas velocidades, se va a observar el mismo compor-
tamiento

24 ‘

—=—11.45 °/sec
—v—20.05 °/sec
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Eficiciencia Aerodinamica
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Angulo de deflexién (°)

Figura 7.16: Evolucién de la eficiencia aerodindmica con el grado de deflexién a distintas velocidades de
movimiento del flap.
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Figura 7.17: Evolucién de la eficiencia aerodinamica con el tiempo a distintas velocidades de movimiento del
flap.

En las Figuras 7.16 y 7.17 se han graficado la dependencia de la Eficiencia aerodinamica
con el grado de deflexién del flap y con el tiempo respectivamente, ambas a varias velocidades,
tal y como se ha realizado en este analisis.

En la primera de ellas, Figura 7.16 se ve claramente que conforme menor es la velocidad
angular de deflexion, la Eficiencia aerdindmica que se alcanza es mayor, y conforme dicha velo-
cidad va aumentando, el pico de E va disminuyendo, aunque la diferencia entre las dos curvas de
mayor velocidad es mucho menor. Por otro lado, en el tramo en el que la eficiencia aumenta, las
mayores velocidades angulares hacen que la eficiencia aerodindmica obtenida cada vez es menor.

En lo que respecta a la segunda, Figura 7.17, se observa analogamente la misma tendencia,
pero en este caso con el tiempo. En este caso se comprueba que ese tramo en el que las mayores
velocidades angulares implican mayores eficiencias aerodindmicas, dura realmente poco, unas
décimas de segundo. Una vez alcanzado el maximo de cada curva, se comprueba que la pendiente
con la que dicha eficiencia disminuye es cada vez mayor cuanto mayor es la velocidad, y que el
maximo se alcanza cada vez antes.

7.4 Ala tridimensional

7.4.1 Coeficiente de presién

e}

a=20

Para realizar un primer estudio se analizaran los resultados obtenidos en las tres secciones
que componen el ala: el perfil de encastre, el de media envergadura y el de punta de ala. Para
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un angulo de ataque nulo se han extraido las distribuciones de presiones en dichos perfiles y se
han graficado en la Figura 7.18.

Se observa, en el caso del perfil de encastre (Figura 7.18(a)) y una variaciéon bastante
notable con respecto a la distribucién observada en la Figura 7.5(a). En este caso, aunque la
diferencia entre C'p del extradds e intradés es igualmente casi nula, los valores alcanzados de
estos son muy poco negativos en comparacion con el caso del perfil bidimensional, donde se
alcanzaban los Cp = —1,5. En este ni siquiera se llega valores cercanos a -1, por lo que parece
que este perfil en el caso tridimensional no produce grandes aceleraciones del fluido. En el caso
del perfil de media envergadura ocurre méas o menos lo mismo, apenas existe diferencia entre el
extradds e intradds, pero en este caso si que parece que el perfil produce mayores aceleraciones
del fluido, pues los valores de C'p son algo menores.

Finalmente, siendo un resultado que llama la atencién, el perfil de punta de ala (Figura
7.18(c)) en los primeros instantes el intradés produce menor Cp que el extradds, lo que significa
que en ese segmento se estaria produciendo sustentacion negativa, hasta que en z/c ~ 0,1 el flujo
en el extradods se acelera mas que en el intradoés, cruzandose las dos curvas y volviendo a observar
una distribucion tipica. También es interesante observar que a angulo de ataque nulo, el perfil
de punta es el que mas diferencia de Cp entre las superficies genera, y también el que menores
valores de C'p alcanza en el extradds. Por otra parte, se podria esperar que, al tratarse este
perfil de una geometria mas delgada y esbelta, se produjera un pico de succién més pronunciado
muy cerca del borde de ataque. Aun asi, y aunque experimenta mayor succién que los otros
dos perfiles que conforman la geometria, no se distingue ningiin Cp demasiado pronunciado en
ningin momento, por lo que habria que analizar en que posicién se encuentra el grosor maximo
del perfil de punta.
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Figura 7.18: Distribucién del coeficiente de presiones para

angulo o = 0°.

88



7.4 Ala tridimensional
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(c) Perfil punta.

Figura 7.19: Distribucién del coeficiente de presiones para dngulo o = 5°.

En el momento en el que se le aplica cierto angulo de ataque a la geometria deja de
observarse esa similitud entre las presiones entre las dos superficies del ala. En la Figura 7.19 se
han graficado las distribuciones de presiones en los mismos tres perfiles que en el anterior caso
de a = 0°.
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De estos tres perfiles hay que destacar que el perfil de encastre, Figura 7.19(c) que es el que
mayor diferencia de presiones presenta entre el extradds e intradds, y que en primera aproxima-
cién puede parecer que es el perfil que més coeficiente de sustentacion produzca. Posteriormente
se realizard dicho andlisis para observar como varia la distribucién de sustentacién a lo largo de
la envergadura. El rapido aumento de la presién que se observa en la curva del extradés por otro
lado podria indicar la presencia de una onda de choque.

En cuanto a las otros dos perfiles, se comienza a apreciar que el perfil de encastre (Figura
7.19(a)) sigue teniendo presiones parecidas en ambas superficies, y por ello el drea encerrada
entre las dos curvas de este perfil no resulta demasiado grande. En cambio, el perfil de media
envergadura (Figura 7.19(b)) si que comienza a sufrir mayores aceleraciones en el extradods,
siendo el drea encerrada entre la curva de extradds e intradds bastante mayor.

7.4.2 Evoluciéon de parametros a lo largo de la envergadura

Coeficiente de sustentacién (Cp)

0 | | | | | | | | |
0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1
Semi-Envergadura adimensional (b/2c)

Figura 7.20: Distribucion del coeficiente de sustentacion a lo largo de la semienvergadura.

Resulta interesante a partir de las graficas del coeficiente de presiones a lo largo de la
envergadura, analizar como varia la sustentacion creada por cada uno de los perfiles que lo
componen. En el caso de la Figura 7.20 en la que se representa el C'f. Tal y como se podia intuir
a partir de los C'p obtenidos, conforme se mueve desde el encastre hasta el perfil, la sustentacion
va aumentando progresivamente hasta que se alcanza el final del ala, en la zona propia del
winglet, donde cae drasticamente la sustentacion, pues ya se comienzan a igualar las presiones
en el extradés e intradds.

Por otro lado, la Figura 7.21 representa el coeficiente de resistencia, el cual a dngulos de
ataque cercanos a a = 0° no sigue una distribucién intuitiva. Sin embargo, en cuando aumenta
«, se contempla una tendencia clara a partir de b/2c ~ 0,3 la cual es creciente hasta el final
del ala. Como se ha visto que existe una onda de choque en los perfiles cercanos a la punta del
ala, es légico esperar que haya una mayor resistencia en dicha zona. Finalmente en el winglet,
debido a que las presiones del extradds e intrados se igualan, y con ello se generan los torbellinos

de punta de ala, la resistencia que aparece es mayor, siendo mucho méas notable en angulos de
ataque nulos.
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Figura 7.21: Distribucion del coeficiente de resistencia a lo largo de la semienvergadura.

7.4.3 Voértices de Punta de ala

Como se ha explicado en el Capitulo 2, existe un fenémeno generador de resistencia ae-
rodindmica provocado por la apariciéon de vortices de punta de ala. Como consecuencia de la
diferencia de presiones entre el extradds e intradds que es cada vez creciente en los perfiles cer-
canos de la punta alar, en el extremo las presiones van a tender a igualarse. Como la presion
existente en el intradds es mayor que en el extradds, el fluido de la superficie inferior del ala va
a tender a subir a la parte superior para anular dicha diferencia de presiones.

Este fenémeno se puede visualizar o bien mediante lineas de corriente alrededor del ala,
o bien observando la velocidad del fluido tinicamente en la seccién perpendicular a su direccion
principal. En este caso como el fluido tiene componente principal de la velocidad en la direccién
X, se observan las componentes Z e Y de la velocidad, las cuales tendrian que representar de
igual manera lo que se puede observar mediante las lineas de corriente.

Mediante paraView se han extraido esas secuencias para poder observar los vortices y
se han introducido en la Figura 7.23. La representacion de la Figura 7.22(a) es un plano Y-Z
obtenido a 3 cuerdas de distancia del borde de fuga del ala. Se distingue claramente la zona con
menores velocidades que corresponde con las coordenadas en las que estaba el winglet y parte
del ala, y alrededor de ella un perfil de velocidades rotatorio. Se observa la aparicién de picos de
velocidad en la zona de unién del intradés de la geometria alar con el intradds del winglet en si.
Esto vuelve a aparecer al final del winglet donde deja de haber una separacion fisica entre la zona
de altas presiones y la de bajas presiones. Por tanto el fluido tiene a igualar dichas presiones,
acelerandose y moviéndose a donde las presiones eran menores.

Por otra parte, y de una manera mas grafica se presenta la Figura 7.22(b), donde aparece el
contraste entre las lineas de corriente antes de ser perturbada y después del paso de la geometria,
pues antes de su paso dichas lineas de corriente estan perfectamente alineadas con la direccién
axial, pero en cuanto pasan el winglet comienzan a variar su direcciéon que aun predominante en
la direccién axial, han adquirido cierta componente en las otras dos direcciones del espacio.
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(b) Lineas de corriente en las proximidades del winglet.

Figura 7.22: Representacién del fenémeno de vértices de punta de ala.

7.4.4 Polar del ala

Angulo de ataque CL Cp
0° 0.103  0.00875
5° 0.622  0.02599
10° 0.984202  0.079

Tabla 7.4: Coeficientes aerodindmicos a distintos angulos de ataque.

Se puede destacar que la geometria a dngulos de ataque nulos presenta un coeficiente de
sustentacion bastante bajo, aunque nunca se va a dar una situacién de crucero en la que se vuele
con angulo de ataque av = 0°, puesto que siempre se va a estar volando con un dngulo o = [0, 3]°
para poder generar la suficiente sustentacion como para poder compensar el peso de la aeronave
y mantener un vuelo nivelado.
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Pendiente de sustentacion

Se van a comparar los valores de la pendiente de sustentacién del ala con la teoria de
alas largas de Prandtl, un modelo sencillo con bastantes simplificaciones que permite estimar las
caracteristicas aerodindmicas del ala a partir de los perfiles que lo componen. Para un ala que
tiene flecha, y esta volando en régimen compresible, la expresion de la pendiente de sustentacion
es:

c, + TAR

= ¢
C a1 —Ma AR fo

Cr (7.3)

A partir de los datos geométricos de la Tabla 4.2 y las condiciones de vuelo de crucero de la
Tabla 4.3, se obtiene una pendiente de la curva de 5.91. A partir de los datos obtenidos mediante
simulacién, se obtiene una pendiente de 5.68. Esto es razonable puesto que la teoria de Prandtl
introduce numerosas simplificaciones, despreciando muchos elementos que tienen influencia. Esta
pendiente no se puede comparar con la pendiente del caso bidimensional antes vista, puesto que
esta geometria tridimensional no estd compuesta Unicamente del perfil del encastre, si no de
otros dos maés.
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(a) Evolucién de la sustentacién. (b) Polar del ala.

Figura 7.23: Curvas caracteristicas de la geometria alar.

También se han aproximado mediante procedimientos de DATCOM la polar asociada del
ala para poder comparar algunos parametros caracteristicos obtenidos con CFD con los obtenidos
mediante métodos analiticos, como la pendiente de sustentaciéon antes comentada, la constante
de resistencia inducida K, y el coeficiente de resistencia parasita Cpyg.

CL K CDO

o7

Analitico 591 0.0510 0.0048
CFD 5.68 0.0519 0.0088

Tabla 7.5: Comparacién coeficientes aerodindmicos.
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7.4.5 Estela

Por 1ltimo, y para finalizar el estudio sobre la geometria tridimensional, se ha decidido
estudiar la estela que deja a su paso el ala.

La estela es una superficie delgada fluida de torbellinos que se desprende del ala desde la
punta y desde el borde de fuga. La existencia de estos torbellinos hace que el flujo no mantenga la
direccion que tenia antes de ser perturbado por el cuerpo y adquiera componentes de la velocidad
que previamente no poseia.

En la Figura 7.24 se han representado las lineas de corriente partiendo del borde de fuga.

Figura 7.24: Lineas de corriente en la estela de la geometria alar. Velocidades direccién Y positivas (rojo) y
direccién Y negativas (azul)

Del cambio del vector velocidad que sufre el flujo al paso del ala aparecen dos influencias
principales, una debida a los torbellinos que se generan en su extremo, y otra debido a la velocidad
que el ala induce sobre el fluido influyendo en la componente Y de manera negativa, es decir,
dirige el flujo hacia abajo tras su paso. En la Figura 7.24 ademés de las lineas de corriente se
ha representado mediante colores la direccién de la velocidad en componente Y. Por un lado se
observa la influencia de los torbellinos, que crean una componente de velocidad positiva (hacia
arriba, rojo) en los laterales del winglet, para rapidamente pasar a componentes de la velocidad
en Y negativas (hacia abajo, azul), siendo cada vez més negativas en la zona del encastre que
en la zona de los torbellinos.
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Capitulo 8

Conclusiones

8.1 Introduccion

En este proyecto se han pasado por todas las etapas de las que consta un estudio completo
basado en CFD, desde el disefio preliminar, pasando por el estudio de la malla hasta la extraccién
de datos de las simulaciones realizadas en el software. A lo largo de todo este proceso se han
podido extraer algunas conclusiones técnicas y se ha pensado como se podria ampliar este estudio
en el futuro.

8.2 Conclusiones

Las conclusiones técnicas que se han obtenido a partir del objeto de estudio y de los analisis
realizados son:

= Es de vital importancia crear un dominio fluido lo suficientemente grande alrededor de la
geometria de estudio, pues los resultados varian sustancialmente de lo contrario. También
es necesario alcanzar una malla de un ntimero elevado de elementos para cada seccién alar,
con la suficiente densidad de elementos en las proximidades del perfil para que los resultados
obtenidos sean lo mas aproximados que se pueda. Ha resultado que el niimero de elementos
por seccion sea de 62350 para el estudio bidimensional, y de 2397130 elementos para la
malla tridimensional.

= El modelo de turbulencia elegido para el estudio de independencia de malla ha sido un
k — €, debido a su robustez y por la rapida convergencia en las simulaciones, mientras que
en el resto de estudios aerodinamicos se ha optado por un k — w SST ya que a angulos de
ataque distintos de 0°, el modelo k — € no conseguia alcanzar condiciones estacionarias, cosa
que se comprobaba facilmente viendo las grandes variaciones de la posicién de la ondas de
choque que han aparecido en los casos de estudio.

= Mediante las herramientas precompiladas que contiene OpenFOAM, es posible implementar
el movimiento de un flap simple mediante la deformacién de un mallado alrededor de un
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perfil. Se ha conseguido deflectar la superficie hipersustentadora de un perfil hasta 6 = 30°,
valor bastante razonable para deflexiones tipicas en condiciones de aproximacién. Ademas,
este modelo de movimiento permite realizar una simulacién no-estacionaria para observar
como varian los principales parametros de interés.

= Se han observado los fenémenos basicos alrededor de un perfil perteneciente a el ala de
estudio a varios angulos de ataque y se han comparado estos resultados con los existentes
en la bibliografia o en programas como XFoil, comprobando que los resultados colapsan
bastante bien hasta cierto angulo de ataque donde por ejemplo XFoil no tiene en cuenta
fendmenos que en la situacién real si que se dan.

= Se han realizado simulaciones con el flap en movimiento a varias velocidades angulares,
y los resultados muestran un gran beneficio en cuanto al coeficiente de sustentacion del
perfil, puesto que se alcanzan valores cercanos al maximo observado en el estudio del perfil
en condiciones de crucero. Por otro lado, ha aparecido la principal desventaja que presenta
la actuacién del flap, que es un rapido incremento en la resistencia producida, llegando a
valores del coeficiente de resistencia mucho mayores que cualquiera de los que se veia en el
estudio bidimensional estacionario.

= Finalmente, se han realizado simulaciones para la geometria tridimensional donde por un
lado se ha comprobado la gran diferencia existente entre el comportamiento visto en el
estudio bidimensional del perfil del encastre con el comportamiento de esa seccién en el
caso de la geometria completa, siendo un perfil que genera mucha menos sustentacién en
este dltimo caso. Ademds, la zona del ala cercana a la punta es aquella que mas coeficiente
de sustentacién posee, aunque se esperaba todo lo contrario, que el diseno del ala fuera
tal que en las proximidades de la punta la el C}, fuera mayor para minimizar los efectos
tridimensionales en la punta del ala que al final generaran mayor resistencia.

8.3 Trabajos futuros

El estudio realizado en este proyecto, aunque se han abarcado bastantes contenidos, no lle-
ga a ser totalmente completo, pues gran parte del mismo se ha centrado en desarrollar un modelo
de movimiento del flap, dejando de lado interesantes estudios en la estructura tridimensional.

En primer lugar, en este caso se ha optado por utilizar un mallado estructurado alrededor
de los perfiles y el ala. Podria ser interesante probar otros tipos de mallado que no se han utilizado
en proyectos anteriores como un mallado hibrido, que utilice elementos desestructurados en las
zonas lejanas del ala, y en las proximidades del ala se utilicen elementos estructurados para
poder calcular con precision la capa limite.

Como se ha acaba de comentar, la implementacién del flap se ha realizado sobre un perfil
bidimensional, pero en otros proyectos continuistas se podria utilizar el tipo de movimiento
definido sobre la estructura tridimensional.

El tipo de winglet utilizado ha sido un winglet blended, que fue el winglet que principal-
mente usaron los modelos de B-737-NG, pero se podria analizar la influencia sobre la sustenta-
cién y principalmente la resistencia de la utilizacién de otro tipo de modelos de winglet como el
whitcomb, o el tipo de sharklets que utilizan en algunos modelos de Airbus A-350.
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8.8 Trabajos futuros

Ademaés, como tnicamente se han realizado simulaciones en condiciones de aproximacion,
se podria realizar un estudio paramétrico de la influencia de las distintas velocidades sobre los
coeficientes aerodinamicos.

Finalmente, siguiendo una posible continuaciéon de un estudio CFD, se podria modificar
la geometria introduciendo parte de la cabina para poder analizar la influencia de la estruc-
tura principal de la aeronave sobre la aerodinamica del ala y, si se quiere, implementar una
simplificaciéon de un turbofan debajo del ala para analizar también sus efectos.
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Capitulo 1

Presupuesto

1.1 Introduccion

En este capitulo se van a presentar los costes asociados a la realizacién del presente pro-
yecto, incluyendo el tiempo de uso de material informatico, programas utilizados y las horas
utilizadas para consulta de personal universitario, ingenieros y técnicos informaticos.

1.2 Desglose de costes unitarios

Debido a la depreciacién que sufren los activos fisicos con el paso del tiempo, se calcula el
coste de amortizacién se calculara como:

Vo —Vg

Ng,

a

(1.1)

(1.2)

a
th:ﬁ

Donde:

» a= Amortizacién, €/ano

Vo= Valor de Compra, €

Vr= Valor Residual al cabo del periodo de amortizacion, €

= n,= Periodo de amortizacién, afios

tp= Tasa horaria, €/hora
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= h= Tiempo de trabajo al afo, horas

Para el calculo de la tasa horaria ¢, se han tenido en cuenta 35 horas de trabajo semanales
durante las semanas no festivas de cada ano. Se van a considerar 46 semanas no festivas, que
hacen un total de:

t =46 x 35 = 1610 horas/afno (1.3)

Equipo informatico
= Computadora personal.

El ordenador personal utilizado en la realizacién de este trabajo tiene las siguientes carac-
teristicas:

e Modelo: PC Notebook HP Pavilion 15-e041ss

e Procesador: AMD A10-5750M, 4 nicleos a 2.5 GHz
e Arquitectura: 64 bits

e RAM: 8 GB

e HDD: 750 GB

El precio de compra V¢ se sitiia en 600 €, a un periodo de amortizaciéon de 4 anos, y un
valor residual Vi del 20 %.

Ve —Vg 600 — 120

a = 120 €/ano (1.4)
Mg
a 120
th = 1610 0,0745 €/hora (1.5)

= Estaciones de calculo CMT 507 y CMT 510
Para las grandes simulaciones, se ha utilizado hardware externo de mayor potencia compu-

tacional que la que presenta el equipo personal. Dicho hardware ha sido proveido por el
Centro de Motores Térmicos, cuyas caracteristicas son:

e Procesador: Intel(R) Xeon(R) CPU E5-2640, 24 ntcleos a 2.5GHz
e Arquitectura: 64 bits
e RAM: 64 GB

e HDD: 2 TB
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El precio de la compra de este equipo se sitia en los 4500 €, y se considera que se encuentra
operativo la totalidad del ano. Su valor residual se considera también de un 20 %, y su
periodo de amortizacién de 8 anos.

— 4500 —
o= Ye=Vr 45002900 _ 0, € /afio (1.6)

Ng 8

a 450
th = E = % = 0,05 €/h0ra (17)
Software

» MatLab®

La licencia de MatLab (paquete basico) para instituciones universitarias se tasa en 500 €.
Cada toolbox tiene coste variable (200-500 €) y se ha contabilizado la symbolic toolbox.

700
= — = 4 h 1.
73 1610 0,43 €/hora (1.8)

= Paquete Microsoft® Office

La licencia anual del paquete de Office cuestaa 69 € /afio.

69
th = ﬁ = 0,04 €/h0ra (19)

= Ansys® 16 Workbench
Ansys® provee de licencia para estudiantes de manera gratuita.
= OpenFOAM®

Todas las versiones de OpenFOAM son programas OpenSource, y por tanto son de licencia
gratuita.

= Paraview 5.0.4
Se trata de software de licencia gratuita.
= Inkscape
Se trata de software de licencia gratuita.
= TexLive 3.1415926
Las distribuciones de paquetes de EXIEXson todas gratuitas.

n TexMaker 4.1
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Se trata de software de licencia gratuita.

Lugar de trabajo

Se va a contemplar el coste de alquiler de una oficina compartida en valencia, precio que
ronda los 300 €mensuales. Como el despacho es compartido con otras 4 personas, mensualmente
resultard en unos 75 €. La duracién del proyecto se ha estimado en aproximadamente un afio
de duracién, por lo que el coste total sera de 900 €.

Material de oficina
En cuanto al material de oficina usado, se han utilizado dos libretas anilladas cuyo valor
se estima por 3€, junto con un boligrafo de 0.3€.
Coste de personal
» Estudiante universitario El estudiante que ha realizado este proyecto ha estado realizando
este trabajo durante 12 meses, con un total de horas contabilizadas de 498 horas. Debido

a que no es beneficiario de ninguna beca ni ha sido contratado, el coste horario del mismo
es nulo.

t, = 0,00 €/hora (1.10)
= Profesor, Ingeniero superior.

tn, = 50,00 €/hora (1.11)
= Ingeniero especialista en mallado b = 30,00 €/hora (112)
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1.3 Presupuesto total

Periodo Tasa horaria Importe bruto IVA  Importe
CONCEPTO
(h) (€/h) (€) (21%) (€
EQUIPOS Y
SOFTWARE
Ordenador portatil 498 0,07 34,86 7,32 4218
Estacion de calculo 1000 0,05 50 10,5 60,5
Matlab 498 0,43 214,14 44,97 259,11
Microsoft Office 498 0,04 19,92 4,18 24,10
Subtotales 299,00 62,79 361,79
PERSONAL
Estudiante Universitario 498 0,00 0,00 0,00 0,00
Especialista en mallado 3 30,00 90,00 18,90 108,90
Profesor ayudante 40 50,00 2000,00 420,00 2420,00
Subtotales 2090,00 438,90 2528,90
OFICINA
Material oficina 6,30 1,32 7,62
Alquiler oficina 900,00 189,00 1089,00
Subtotales 906,30 190,32 1096,62
TOTAL BRUTO 3295,30 €
IVA (21 %) 692,01 €
TOTAL 3987,31 €

El presupuesto total del proyecto asciende a:

TRES MIL NOVECIENTOS OCHENTA Y SIETE EUROS CON TREINTA

Y UN CENTIMOS
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Capitulo 1

Condiciones generales

1.1 General

En la elaboracion de cualquier proyecto en el que sea necesario el uso de pantallas de
visualizacion de datos (PVD) existen, al igual que en cualquier otro proyecto, riesgos que puedan
afectar a la salud tanto mental como fisica del proyectista. En el caso concreto de este tipo de
proyectos, la salud ocular, lesiones en articulaciones, jaquecas y el estrés son los méas comunes.
Para poder minimizar estos riesgos, es necesario regular las condiciones de trabajo bajo las
que se realice. En el Real Decreto 488/1997 del 14 de Abril[18] sobre disposiciones minimas de
seguridad y salud relativas al trabajo con equipos que incluyen pantallas de visualizacion de
datos, donde se aplican las disposiciones de Ley 31/1995, de 8 de noviembre de Prevencién de
Riesgos Laborales, se retine toda la normativa relacionada con este tipo de actividad.

De entre las variables que pueden afectar al usuario, se destacan:

» El esfuerzo fisico necesario, debido a posiciones inestables, y en general riesgos dorsolum-
bares.

= Las caracteristicas del medio de trabajo, incluyendo el espacio de trabajo, condiciones del
suelo, puntos de apoyo inestables.

» Exigencias de la actividad, debidas a un ritmo impuesto por un proceso que el trabajador
no pueda modular.

= Factores individuales de riesgo, siendo principalmente inadecuacién de las ropas, o insufi-
ciencia de los conocimientos o de la formacién.

Se pueden clasificar los posibles riesgos a los que se somete el trabajador de este tipo de
proyectos en:

= Seguridad: debido a contactos eléctricos, caidas o golpes en el puesto de trabajo.
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= Higiene industrial: comprende las condiciones de trabajo ruidosas, termo-higrométricas

como temperatura, humedad asi como la presencia de bacterias nocivas y/o transmisién de
virus.

» Ergonomia: dafios ocasionados por la fatiga fisica y/o mental como picores, percepcion

borrosa,ansiedad, irritabilidad o insomnio.

1.2 Real Decreto 488/1997 de 14 de abril

Articulo 1. Objeto.

El presente Real Decreto establece las disposiciones minimas de seguridad y de salud para
la utilizacién por los trabajadores de equipos que incluyan pantallas de visualizacion.

Las disposiciones de la Ley 31/1995. de 8 de noviembre, de Prevencion de Riesgos Laborales,
se aplicaran plenamente al conjunto del ambito contemplado en el apartado anterior.

Quedan excluidos del ambito de aplicacién de este Real Decreto:

a) Los puestos de conduccién de vehiculos o maquinas.
b) Los sistemas informaticos embarcados en un medio de transporte.
¢) Los sistemas informaticos destinados prioritariamente a ser utilizados por el publico.

d) Los sistemas llamados portatiles, siempre y cuando no se utilicen de modo continuado
en un puesto de trabajo.

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

dichos equipos.

f) Las méquinas de escribir de disefio clésico, conocidas como maquinas de ventanilla.

Articulo 2. Definiciones.

A efectos de este Real Decreto se entenderd por:

. Pantalla de visualizacion: una pantalla alfanumérica o grafica, independientemente del mé-

todo de representacion visual utilizado.

. Puesto de trabajo: el constituido por un equipo con pantalla de visualizacién provisto,

en su caso, de un teclado o dispositivo de adquisiciéon de datos, de un programa para la
interconexion persona/maquina, de accesorios ofiméticos y de un asiento y mesa o superficie
de trabajo, asi como el entorno laboral inmediato.

. Trabajador: cualquier trabajador que habitualmente y durante una parte relevante de su

trabajo normal utilice un equipo con pantalla de visualizacién.
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Articulo 3. Obligaciones generales del empresario.

1. El empresario adoptara las medidas necesarias para que la utilizacién por los trabajadores
de equipos con pantallas de visualizacion no suponga riesgos para su seguridad o salud o,
si ello no fuera posible, para que tales riesgos se reduzcan al minimo.

En cualquier caso, los puestos de trabajo a que se refiere el presente Real Decreto deberan
cumplir las disposiciones minimas establecidas en el anexo del mismo.

2. A efectos de lo dispuesto en el primer parrafo del apartado anterior, el empresario debera
evaluar los riesgos para la seguridad y salud de los trabajadores, teniendo en cuenta en
particular los posibles riesgos para la vista y los problemas fisicos y de carga mental, asi
como el posible efecto anadido o combinado de los mismos.

La evaluacion se realizara tomando en consideracién las caracteristicas propias del puesto
de trabajo y las exigencias de la tarea y entre estas, especialmente, las siguientes:

a) El tiempo promedio de utilizaciéon diaria del equipo.
b) El tiempo méximo de atencién continua a la pantalla requerido por la tarea habitual.

¢) El grado de atencién que exija dicha tarea.

3. Si la evaluacion pone de manifiesto que la utilizacién por los trabajadores de equipos con
pantallas de visualizaciéon supone o puede suponer un riesgo para su seguridad o salud,
el empresario adoptara las medidas técnicas u organizativas necesarias para eliminar o
reducir el riesgo al minimo posible. En particular, debera reducir la duracién maxima del
trabajo continuado en pantalla, organizando la actividad diaria de forma que esta tarea se
alterne con otras o estableciendo las pausas necesarias cuando la alternancia de tareas no
sea posible o no baste para disminuir el riesgo suficientemente.

4. En los convenios colectivos podré acordarse la periodicidad, duracién y condiciones de
organizacion de los cambios de actividad y pausas a que se refiere el apartado anterior.

Articulo 4. Vigilancia de la salud.

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

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

b) Posteriormente, con una periodicidad ajustada al nivel de riesgo a juicio del médico
responsable.

¢) Cuando aparezcan trastornos que pudieran deberse a este tipo de trabajo.
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2. Cuando los resultados de la vigilancia de la salud a que se refiere el apartado 1 lo hiciese

necesario, los trabajadores tendran derecho a un reconocimiento oftalmolégico.

. El empresario proporcionara gratuitamente a los trabajadores dispositivos correctores espe-

ciales para la proteccién de la vista adecuados al trabajo con el equipo de que se trate, si los
resultados de la vigilancia de la salud a que se refieren los apartados anteriores demuestran
su necesidad y no pueden utilizarse dispositivos correctores normales.

Articulo 5. Obligaciones en materia de informacién y formacion.

1. El empresario proporcionara gratuitamente a los trabajadores dispositivos correctores espe-

ciales para la protecciéon de la vista adecuados al trabajo con el equipo de que se trate, si los
resultados de la vigilancia de la salud a que se refieren los apartados anteriores demuestran
su necesidad y no pueden utilizarse dispositivos correctores normales.

. El empresario debera informar a los trabajadores sobre todos los aspectos relacionados con

la seguridad y la salud en su puesto de trabajo y sobre las medidas llevadas a cabo de
conformidad con lo dispuesto en los articulos 3 y 4 de este Real Decreto.

. El empresario debera garantizar que cada trabajador reciba una formacion adecuada sobre

las modalidades de uso de los equipos con pantallas de visualizacién, antes de comenzar
este tipo de trabajo y cada vez que la organizacion del puesto de trabajo se modifique de
manera apreciable.

Articulo 6. Consulta y participaciéon de los trabajadores.

La consulta y participacion de los trabajadores o sus representantes sobre las cuestiones

a que se refiere este Real Decreto se realizardn de conformidad con lo dispuesto en el apartado
2 del articulo 18 de la Ley de Prevencion de Riesgos Laborales.

Disposicién transitoria tnica. Plazo de adaptacién de los equipos que incluyan
pantallas de visualizacion.

Los equipos que incluyan pantallas de visualizacién puestos a disposicién de los traba-

jadores en la empresa o centro de trabajo con anterioridad a la fecha de entrada en vigor del
presente Real Decreto deberan ajustarse a los requisitos establecidos en el anexo en un plazo de
doce meses desde la citada entrada en vigor.
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Disposicién final primera. Elaboracion de la Guia Técnica para la evaluacion y
prevencion de riesgos.

El Instituto Nacional de Seguridad e Higiene en el Trabajo, de acuerdo con lo dispuesto en
el apartado 3 del articulo 5 del Real Decreto 39/1997, de 17 de enero, por el que se aprueba el
Reglamento de los Servicios de Prevencion, elaborara y mantendra actualizada una Guia Técnica
para la evaluacién y prevencion de los riesgos relativos a la utilizacién de equipos que incluyan
pantallas de visualizacion.

Disposiciéon final segunda. Habilitaciéon normativa.

Se autoriza al Ministro de Trabajo y Asuntos Sociales para dictar, previo informe de la
Comision Nacional de Seguridad y Salud en el Trabajo, las disposiciones necesarias en desarrollo
de este Real Decreto y, especificamente, para proceder a la modificacion del anexo del mismo
para aquellas adaptaciones de cardcter estrictamente técnico en funciéon del progreso técnico,
de la evolucién de las normativas o especificaciones internacionales o de los conocimientos en el
area de los equipos que incluyan pantallas de visualizacién.

Dado en Madrid a 14 de abril de 1997.

JUAN CARLOS R.
El Ministro de Trabajo y Asuntos Sociales.
JAVIER ARENAS BOCANEGRA

ANEXO. Disposiciones minimas.

Observacion preliminar: las obligaciones que se establecen en el presente anexo se aplicaran
para alcanzar los objetivos del presente Real Decreto en la medida en que, por una parte, los
elementos considerados existan en el puesto de trabajo y, por otra, las exigencias o caracteristicas
intrinsecas de la tarea no se opongan a ello.

En la aplicacién de lo dispuesto en el presente anexo se tendran en cuenta, en su caso, los

métodos o criterios a que se refiere el apartado 3 del articulo 5 del Real Decreto de los Servicios
de Prevencion.

1. Equipo
a) Observacion general.

La utilizacion en si misma del equipo no debe ser una fuente de riesgo para los traba-
jadores.

b) Pantalla.

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

La imagen de la pantalla debera ser estable, sin fenémenos de destellos, centelleos u
otras formas de inestabilidad.

El usuario de terminales con pantalla debera poder ajustar facilmente la luminosidad
y el contraste entre los caracteres y el fondo de la pantalla, y adaptarlos facilmente a

las condiciones del entorno.

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

Podré utilizarse un pedestal independiente o una mesa regulable para la pantalla. La
pantalla no deberdn tener reflejos ni reverberaciones que puedan molestar al usuario.

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

1manos.

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

La superficie del teclado debera ser mate para evitar los reflejos. La disposicion del
teclado y las caracteristicas de las teclas deberan tender a facilitar su utilizacion.

e Los simbolos de las teclas deberan resaltar suficientemente y ser legibles desde la
posicion normal de trabajo.

Mesa o superficie de trabajo.
La mesa o superficie de trabajo deberdan ser poco reflectantes, tener dimensiones sufi-
cientes y permitir una colocacién flexible de la pantalla, del teclado, de los documentos

y del material accesorio.

El soporte de los documentos debera ser estable y regulable y estara colocado de tal
modo que se reduzcan al minimo los movimientos incémodos de la cabeza y los ojos.

El espacio debera ser suficiente para permitir a los trabajadores una posicién comoda.
Asiento de trabajo.

El asiento de trabajo debera ser estable, proporcionando al usuario libertad de movi-
miento y procurandole una postura confortable.

La altura del mismo debera ser regulable.
El respaldo debera ser reclinable y su altura ajustable.

Se pondra un reposapiés a disposicién de quienes lo deseen.
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2. Entorno

a)

Espacio.

El puesto de trabajo debera tener una dimensién suficiente y estar acondicionado
de tal manera que haya espacio suficiente para permitir los cambios de postura y
movimientos de trabajo.

Tluminacién.

La iluminacién general y la iluminacién especial (ldmparas de trabajo), cuando sea
necesaria, deberan garantizar unos niveles adecuados de iluminacién y unas relaciones
adecuadas de luminancias entre la pantalla y su entorno, habida cuenta del caracter
del trabajo, de las necesidades visuales del usuario y del tipo de pantalla utilizado.

El acondicionamiento del lugar de trabajo y del puesto de trabajo, asi como la situaciéon
y las caracteristicas técnicas de las fuentes de luz artificial, deberan coordinarse de tal
manera que se eviten los deslumbramientos y los reflejos molestos en la pantalla u
otras partes del equipo.

Reflejos y deslumbramientos.

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

Las ventanas deberan ir equipadas con un dispositivo de cobertura adecuado y regu-
lable para atenuar la luz del dia que ilumine el puesto de trabajo.

Ruido.

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

Calor.

Los equipos instalados en el puesto de trabajo no deberan producir un calor adicional
que pueda ocasionar molestias a los trabajadores.

Emisiones.

Toda radiacién, excepcién hecha de la parte visible del espectro electromagnético,
debera reducirse a niveles insignificantes desde el punto de vista de la proteccion de
la seguridad y de la salud de los trabajadores.

Humedad.

Debera crearse y mantener una humedad aceptable.
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3. Interconexién ordenador/persona Para la elaboracién, la eleccién, la compra y la modifi-
cacién de programas, asi como para la definicién de las tareas que requieran pantallas de
visualizacion, el empresario tendra en cuenta los siguientes factores:

)
b)

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

El programa habra de ser facil de utilizar y deberd, en su caso, poder adaptarse al nivel
de conocimientos y de experiencia del usuario; no deberd utilizarse ningtin dispositivo
cuantitativo o cualitativo de control sin que los trabajadores hayan sido informados y
previa consulta con sus representantes.

Los sistemas deberan proporcionar a los trabajadores indicaciones sobre su desarrollo.

Los sistemas deberan mostrar la informaciéon en un formato y a un ritmo adaptados a
los operadores.

Los principios de ergonomia deberan aplicarse en particular al tratamiento de la in-
formacién por parte de la persona.
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Especificaciones técnicas

Debido a que este trabajo esta basado en simulaciones en programas de software y la
parte experimental es nula, no son necesarios equipos demasiado complejos, materiales, ropa de
proteccién, o espacios de trabajo demasiado grandes. Unicamente se necesita hardware infor-
matico, software, conexion de red, conocimientos ingenieriles relacionados con la fluidodindmica
y los métodos numéricos, experiencia con equipos informéaticos, bibliografia relacionada y per-
sonal cualificado para la supervision del proyecto. A continuacién se expondran los requisitos
establecidos.

2.1 Especificaciones de materiales y equipos

2.1.1 Hardware

Para la realizacién de las simulaciones pertinentes para poder extraer los datos necesarios
para realizar este estudio, se han utilizado diversas estaciones de calculo dependiendo del tama-
no del calculo a realizar. Célculos béasicos, postprocesado y la redacciéon de la memoria se han
realizado en un ordenador portatil PC' Notebook HP Pavilion 15-e041ss y una estacion de sobre-

mesa personalizada. Para los calculos de los dominios mas grandes se han usado las estaciones
de calculo propias del CMT: emt507 y emt510 utilizando hasta 24 procesadores.

2.1.2 Software

Adema&s del Hardware, se han utilizado diversos programas, tanto para el célculo como
para el postprocesado:

» OpenFOAM® 4.0
» OpenFOAM® Foam-Extend 3.2

» Paraview 5.0.4
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= Ansys® DesignModeler

» Ansys® Meshing

» MatLab®

= Procesado de iméagenes: Inkscape

= Paquete Office 2016

= Distribucion XTEX: TexLive

= Editor de IMTEX: TexMaker

= Editor de textos: Gedit

= Editor de textos: Vim

= Sistema operativo UNIX: Ubuntu 14.04 LTS Trusty Tahr

= Sistema operativo Microsoft®: Windows 10

2.1.3 Conexion a Internet

Para la elaboracién del proyecto ha sido necesaria una conexién de red instalada dentro
del CMT, por un parte de area local para poder transmitir datos por dentro de la red de la
Universidad Politécnica, y una conexién de internet para la biisqueda de informacién necesaria.

2.1.4 Conocimientos previos

Aunque en el proceso de realizacién del proyecto se ha realizado un aprendizaje exhaustivo
en los ambitos de andlisis CFD y aerodinamica, se recomienda una base de conocimientos sobre
fluidodinamica y aerodindmica a partir de la cual crear un saber relacionado con este campo de
estudio.

Los fenémenos de transporte de calor, aunque presentes en este trabajo por trabajar en
régimen compresible, no son vitales para entender estos fenémenos, por lo que su conocimiento
no resulta imprescindible.

2.1.5 Conocimientos informaticos

Para poder realizar las simulaciones y poder analizar los datos, resulta imprescindible
un conocimiento informatico amplio. Al estar trabajando en un sistema operativo basado en
lenguaje UNIX, esta necesidad se hace méas notable debido a que es un sistema no tan intuitivo
como lo podrfa ser los propios de Microsoft®, basdandose una gran parte de las aplicaciones en
terminales de cddigo, carentes de una interfaz grafica intuitiva. Es por ello que es recomendable
un pequeno estudio previo sobre los comandos mas tipicos para poder ser lo mas productivo
posible.
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MatLab® aunque no usa un lenguaje de programacién como tal, si que usa un lenguaje
de escritura propio por lo que es necesario partir con cierto conocimiento de este para poder
optimizar los programas creados durante el proyecto y también generarlos de la manera mas
eficiente posible.

El trabajo multitarea es también importante, ya que muchos célculos toman dias e in-
cluso semanas en converger, por lo que es necesario saber utilizar ese tiempo en otras tareas
relacionadas con el proyecto para no perder tiempo y que el trabajo realizado sea productivo.

2.1.6 Material adicional

Debido a la poca documentaciéon existente sobre el programa de uso OpenFOAM, es
necesario acceder a material adicional creado por la propia comunidad, y disponible en internet.
Es por ello que es necesario tener tanto conocimiento de inglés, lengua mayoritariamente usada
en este ambito, y documentacién disponible en revistas de investigacién, cuyo acceso se puede
obtener mediante la biblioteca UPV.

2.1.7 Supervisién

El supervisor encargado de la direccién del proyecto debera tener experiencia demostrada
y contrastada en la ejecucion de proyectos de estudio CFD. Ademés, un porcentaje importante,
al menos un 90 % de dichos proyectos deberan haber sido llevados a cabo de forma satisfactoria
tanto en lo que se refiere a plazos, presupuesto, cumplimiento de especificaciones y aceptacion
por parte del cliente.

2.2 Condiciones de calidad

La empresa encargada de la realizacion del proyecto ha de poder garantizar la calidad del
producto final. Por este motivo se tendra en cuenta la calidad de los proyectos realizados por
dicha empresa en ocasiones anteriores. En particular, se valorara que la empresa disponga del
certificado de calidad ISO-9001. La empresa debera realizar pruebas intermedias a lo largo del
proceso de desarrollo del proyecto. Durante la programacion se probaran cada una de las funcio-
nes o rutinas para detectar errores de codificacién. Después se realizaran pruebas para comprobar
que cumplen las funciones previstas. Finalmente, se realizaran las pruebas de aceptacion con el
sistema completamente integrado. Tanto el sistema de calidad de la empresa como el proceso de
pruebas y sus resultados deberan estar debidamente documentados. Particularmente, se debera
presentar un registro impreso en el que se recojan las pruebas llevadas a cabo, indicando titulo de
la prueba, descripcion, entorno y fecha de realizacion, resultados y valoraciones o comentarios.

2.3 Condiciones de garantia y mantenimiento

La empresa contratada para la realizacién del proyecto garantiza durante el periodo de dos
afios el producto final, de tal forma que se compromete a solventar cualquier problema surgido
en el uso cotidiano de éste, asi como ofrecer un servicio de ayuda sobre el manejo del mismo.
El plazo de garantia comenzard a ser efectivo desde el momento de la recepcién provisional del
sistema. La garantia quedara invalidada en el caso que no se hayan seguido las pautas de uso
que se indica en las instrucciones del mismo, asi también como las condiciones que se deben
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de cumplir para que la garantia sea valida. En el caso del presente producto no hara falta un
mantenimiento especifico para su uso. S6lo un uso adecuado, evitando los riesgos explicados en
el tutorial de la garantia, solventa con mayoria el buen funcionamiento del mismo.

2.4 Reclamaciones

Solo se atenderan las reclamaciones formuladas por escrito en un plazo de quince dias ha-
biles a partir del momento de la entrega de la herramienta al contratista. El plazo anteriormente
citado se prolongaran por espacio de un mes en el caso de que la entrega se realice fuera de
Espana. En el caso de que alguna de las mercancias entregadas resulte defectuosa el vendedor
Unicamente se compromete a la sustitucion de las mismas declinando asi cualquier otra responsa-
bilidad. Ante envios equivocados o la ausencia de los mismos, el vendedor igualmente inicamente
se compromete al suministro de la mercancia estipulada en las condiciones establecidas por el
cliente, siendo ajeno a cualquier otra responsabilidad.

2.5 Condiciones legales y contractuales

En el hipotético caso de que durante la ejecucién del proyecto, el comprador quisiera
extender el contrato a otros suministros, estos serian objeto de nuevo presupuesto. En el caso de
modificaciones, variaciones u otras causas que impliquen la suspension temporal del suministro
o retraso en el periodo de entrega, se podra solicitar una prorroga equivalente del término del
ejecutivo contractual, a condicién de que adelante tan solicitud antes de que el término haya
caducado. Los aumentos o disminuciones que en el suministro tuvieran que verificarse seran
valorados sobre la base de los precios vigentes.

2.6 Revision de los precios

Los precios que se muestran en el presupuesto son flujos e invariables, cualesquiera que
sean las variaciones del coste de los materiales o mano de obra.

2.7 Fianza

El contratista se compromete a obtener aval bancario a favor del comprador, en concepto
de fianza por el 10 % del valor total del contrato, para responder del cumplimiento de todas y
cada una de las obligaciones previstas en el mismo. Dicho aval deberd mantenerse desde el inicio
del trabajo hasta el término del periodo de garantia. La fianza serd devuelta al contratista una
vez firmada la recepcion definitiva de la aplicacién.
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2.8 Aceptacion

La aceptacion, referida a los puntos objeto de la presente compraventa, serda cumplida
mediante el uso de procedimientos de prueba, o programas establecidos por el vendedor. Cuando
la obligacién de instalacién corresponda al vendedor, como es el caso, por estar incluido este
servicio en el precio de los productos, la aceptacién se producird en el lugar de la instalacién al
demostrar el vendedor que, tanto los procedimientos de diagndstico como los de prueba funcionan
correctamente o que, resulta probado que el producto se encuentra en condiciones normales de
funcionamiento. Si la instalacién fuese programada o demorada por el comprador méas de treinta
dias con posterioridad a la fecha de entrega, entonces el vendedor considerara que los productos
han sido aceptados con efectividad del trigésimo primer dia, contado a partir de la fecha de
entrega.
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