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CAPITULO I. INTRODUCCION

CAPITULO I
INTRODUCCION

En el mundo globalizado actual, la tnica opciéon realmente viable para la
conmutacién y desplazamiento de pasajeros entre largas distancias es la via aérea. Tan solo
entre los afios 2004 y 2020, el niimero de pasajeros que se desplazan por aire ha crecido de
1994 millones a 4723 millones de ellos [26]. Este intenso crecimiento en el trafico aéreo ha
conllevado un mayor consumo de combustible y emisiones de CO,a la atmosfera.

En el campo de la aviacion comercial, se han producido cambios significativos a lo
largo del s. XX en términos de disefio, fabricacién y seguridad operacional. Sin embargo,
ha sido durante las dltimas décadas cuando la industria aerondutica ha trasladado todos
sus recursos hacia el desarrollo de la eficiencia energética.

De acuerdo con los datos que proporciona la Asociacion Internacional del
Transporte Aéreo (IATA) [1], tan solo los operadores de Estados Unidos consumieron un
total de 68 Billones de litros de queroseno en el ano 2019, lo que supone en torno a un 2%
de las emisiones totales de CO.. En perspectiva, dicho combustible incurrié en unos gastos
para las aerolineas de 36.457 $ Millones de ddlares estadounidenses [2]. Esta situacién ha
provocado que se desarrolle un mercado competitivo entre los principales fabricantes del
sector aerondutico para cumplir el objetivo fundamental de reducir tales consumos y
emisiones y proporcionar a los operadores las herramientas economicamente mas eficientes.
Cualquier medida involucrada en alcanzar una aviacion sostenible, en lo que a emisiones
de COs se refiere, estara bien valorada por la comunidad internacional.

Entre el amplio rango de medidas aplicables para abordar este problema, y
restringiéndonos al aspecto de desarrollo tecnolégico, el presente trabajo se centrara en el
estudio aerodindmico, mediante simulacién numérica, de diferentes geometrias para la
punta alar de las aeronaves, evaluando su impacto en el flujo externo del avién y su
potencial efecto en la eficiencia aerodindmica y el rendimiento del aviéon en cuestion, con
la meta de reducir el consumo de combustible. Dado que solamente se han escogido
geometrias generalistas y algunos casos en la operaciéon de una aeronave, este proyecto sirve
Unicamente como punto de partida preliminar al estudio y desarrollo de este tipo de

dispositivos en la ingenieria aeronautica.
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CAPITULO 11
CONCEPTOS BASICOS Y DEFINICIONES

1. Geometria de un perfil alar

Antes de describir los fenémenos que intervienen en la dindmica de la aeronave,
conviene determinar cudles son los parametros geométricos determinantes en el disefio de

un perfil alar.

Se denomina cuerda, a la distancia que separa el borde de ataque y el borde de

salida, siendo estos, la arista frontal y de cola, respectivamente.

El area superior del ala, se llamara extradds, mientras que la inferior se llamara
intradés. Generalmente, el extradds siempre se correspondera a una curvatura convexa, sin
embargo, intradés adaptara formas convexas, concavas o planas, segin la tipologia de perfil

en cuestion.

El camber se corresponde a la curvatura general del perfil. Viene definido por la
linea de curvatura media, ver Figura 1, y se cuantifica en porcentaje de desviacion respecto

a la cuerda, en su punto mas alejado.

La envergadura es la dimension perpendicular al perfil, es decir, la longitud

completa del ala, desde su raiz en el fuselaje hasta la punta.

Ordenada maxima de la linea de curvatura media

Borde de
ataque

Radio de e ~

Extradds Linea de curvatura media

curvatura # Intradds A Borde d
del borde Espesor maximo Cuerda salida
de ataque (B.S.)

Figura 1. Pardmetros geométricos de un perfil alar. [15]
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2. Fuerzas aerodinamicas sobre el perfil alar

Un perfil alar sumergido en una corriente de aire en movimiento se ve sujeto a los
efectos que la presion y el esfuerzo cortante ejercen sobre su superficie. Las fuerzas
resultantes de esta interaccién se denominan fuerzas aerodinamicas, de ahora en adelante,
arrastre y sustentacion, segin genere una fuerza opuesta a la direccién de avance del perfil
o provoque un empuje vertical ascendente sobre el mismo, respectivamente. Estas fuerzas
también son comunmente citadas en la bibliografia por su terminologia inglesa como lift -
sustentacion- y drag -arrastre-.

Figura 2. Fuerzas aerodindmicas sobre un perfil alar [3]

La geometria de un perfil alar se disena para que, en movimiento, la fuerza de
sustentacion se genere debido a un gradiente de presiones entre las superficies superior e
inferior del ala. Sobre la superficie superior del ala, la presiéon ha de ser lo suficientemente
menor que en la regién inferior, para que se contrarreste el peso del ala. En el caso de la
fuerza de arrastre, en cambio, no se puede determinar un tnico efecto que la provoque,
sino que responde a diversos fenémenos. La distribucién de presiones que genera la
sustentaciéon cambia notablemente con el angulo de ataque o incidencia del perfil del
siguiente modo:

Debe existir continuidad en el campo de presiones, por lo que, en la regién donde
las lineas de corriente se dividen entre aquellas que se desplazan hacia extradoés y aquellas
que lo hacen hacia intradds, se puede determinar un punto de velocidad nula denominado
punto de estancamiento. En la seccién del ala, donde el espesor es maximo, tiende a
formarse el mayor gradiente de presiéon y velocidad, siempre correlativas. Estas dos
variables tienden a igualarse con sus alternas en la superficie opuesta del ala, hasta que en
el borde de salida se unen ambas corrientes. El efecto del angulo de ataque influird tanto
en la intensidad como en la distribucién de la divergencia del campo vectorial en cuestion,
como se representa en la Figura 3.
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(a) Incidence =0"
() Incidence = &°

| Length of arrows o G
\ 5 denates &, of stagnation
whare Cpg=unity
Diractlon of amows indicates positive
or negotive £,

(¢} Incidence = 5°

Figura 3. Distribucion de presiones sobre un perfil alar bajo la influencia del dngulo de ataque [3]

A simple vista, se observa que un mayor &angulo de incidencia proporciona
generalmente una mayor sustentacion, sin embargo, como veremos en el Capitulo IV, existe
un angulo de incidencia maximo a partir del cual el perfil deja de generar sustentacion,

fenémeno conocido como entrada en pérdida.

3. Fuerzas de arrastre

Tal y como se menciona anteriormente, se ha determinado que existen diversas
fuentes que contribuyen al arrastre sobre una aeronave. Estas fuerzas se categorizan en
arrastre parasito, inducido y de ola. Este tltimo es el causado por la presencia de ondas de
choque en velocidades transonicas y supersonicas, por lo que no va a ser considerado en
este andlisis, ya que se rige estrictamente a flujos subsénicos. La influencia del drag parasito

e inducido si es en cambio muy relevante en este caso.

3.1.Arrastre parasito
El arrastre parasito es aquel provocado por toda aquella superficie sumergida en el
flujo que dificulta de una u otra forma el avance del sélido. Asi mismo, el arrastre parasito

se subdivide en tres tipos:

o Arrastre por friccién de superficie: Involucra los esfuerzos que actiian

tangencialmente a la superficie del cuerpo. Esta estrechamente relacionado con la
viscosidad del fluido. Su efecto sobre la aeronave se puede mitigar reduciendo la rugosidad

de las superficies mediante tratamientos superficiales.
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o Arrastre por forma-presion: Es el tipo de fuerza més comin, dominante e

inevitable, siempre que se ha de oponer una superficie cualquiera frontalmente a la direccién
de la corriente del fluido. Es decir, el arrastre por presion es sucedaneo del desprendimiento
de la capa limite en la superficie del solido, con el consecuente desequilibrio y rotura del
efecto coanda. Este fendmeno es principalmente dependiente de la geometria del objeto,
siendo la adaptabilidad de la forma del sélido a las lineas de corriente naturales, la tnica
forma de mitigarlo. En aviacion, se corresponde con el drag que provocan las superficies no
sustentadoras como el fuselaje y los elementos periféricos, asi como la superficie frontal de

las alas.

PRESION  FRICCION

%\)
o =100% =0%
=GN

=00% =10%

=60% =40%

=10% =90%

Figura 4. Ejemplos de arrastre por presion y por friccion. [16]

e Arrastre por interferencia: Esta forma de arrastre se da debido a la colisién

de corrientes procedentes de distintas superficies de la aeronave, como en las uniones entre

alas, fuselaje y superficies de cola, asi como otras zonas potencialmente conflictivas.
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3.2.Arrastre inducido

El denominado arrastre inducido aparece en flujos tridimensionales para alas finitas.
Para producir sustentacion, como ya se ha descrito en el apartado I1.2, en el flujo alrededor
del ala se ubican dos corrientes a distinta presion. Cuando este fenémeno se produce en la
punta alar, el fluido tiene a desplazarse de forma brusca desde intradés hacia extradoés,
generando vértices. Estos patrones helicoidales producen una velocidad de aire descendente
sobre la superficie del ala — downwash -, alterando el flujo natural y provocando que la
sustentacion neta del avion disminuya. De este modo, el perfil alar ha de rotar hacia un
angulo de ataque superior, que permita mantener el balance de sustentacion deseada, a

costa de una mayor y perjudicial fuerza de arrastre.[3]
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Figura 0. Efecto de la vorticidad en el dngulo de ataque [3]
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4. Coeficientes de sustentacion y arrastre.

Los coeficientes de sustentaciéon y arrastre son parametros adimensionales que
indican el rendimiento aerodinamico de un cuerpo. Este indicador resulta especialmente
util para determinar la eficiencia de una determinada geometria. Dichos coeficientes se

definen como:

L
CL: 1
%pvQSL (1)

D
Cp=7—"—" 9
%P?ﬂsp (2)

donde L o D es la fuerza, de sustentacién y arrastre, respectivamente, ejercida en la
componente vertical u horizontal y S; es la superficie maxima proyectada de referencia.

5. Sistemas de ecuaciones que gobiernan el flujo alrededor de un perfil

alar.

5.1.Ecuaciones de Euler

Los primeros cédigos CFD consideraban adecuado emplear las ecuaciones de Euler
[3], ya que describen aproximadamente las caracteristicas de un fluido en movimiento,
incompresible y no viscoso. Dichas hipétesis son apropiadas para un andlisis aerodinamico
simplificado y, aplicadas a la ecuacién de conservacién de la cantidad de movimiento y a

la de continuidad, toman las siguientes expresiones:

<@+ ou  Ou @>_ _ o 5

P\ar e T T We:) TP T o (3)

<@+u@+v@+w@>— —@ 4

P o™ "or oy T Vaz) TP T oy 4)

<@+u@+v@+w@>— _% 5
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u v ow

Donde (u,v,w) son las componentes del vector velocidad, expresadas en el sistema
de ejes coordenado (x,y,z), p es la densidad del fluido, p es la presién y (¢s,9,,9:) son las
componentes gravitatorias. A la izquierda de la igualdad en (3), (4) y (5) se muestra la
derivada sustancial de la cantidad de movimiento con el correspondiente término de
aceleracion local — derivada temporal — y la aceleracién convectiva — derivadas espaciales.
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Al otro lado de la igualdad figuran los términos correspondientes a fuerzas masicas y fuerzas
superficiales de presién. Debido a que se ha asumido un flujo no viscoso, no se representan
derivadas espaciales de segundo orden.

De este modo, para que las ecuaciones de FKEuler planteadas representen
apropiadamente el movimiento de un fluido, se ha de permitir la existencia en el problema
de superficies de discontinuidad como la capa limite (ver aparatado I1.6), en las cuales la
velocidad puede sufrir saltos bruscos. Si la velocidad fuese constante e igual a la del flujo
ideal lejos del cuerpo, no se podria determinar con exactitud las causas de por qué tal
cuerpo presenta resistencia al movimiento. (Paradoja de D’Alembert)

5.2.Ecuaciones de Navier-Stokes

Por otro lado, los programas de simulaciéon numérica actuales emplean, de forma
mucho m&s completa, las ecuaciones de Navier-Stokes incluyendo la viscosidad y
turbulencia. En la practica, este sistema de ecuaciones diferenciales resulta muy complicado
de resolver analiticamente, de ahi que se recurra a métodos numéricos en computacién para
su aplicacién. Este es el caso de ANSYS-Fluent, el software que se va a emplear para
simular numéricamente el flujo alrededor de perfiles alares en este trabajo (Capitulo VI).

Asi pues, las ecuaciones de Navier-Stokes para cantidad de movimiento y
continuidad en un flujo tridimensional son las siguientes [12]:

8 a 8 8 TU‘U a Tz

(gt“> +V(puV) = —8—];+ g;") + %y' )y (gz Lot (7)
o 15) Ty 0 TUU 4 TU/

” puv) = — L4 2 o 2+ o),

op  O(pu) O(pv)  O(pw) _
* T or Toy T or 0 (10)

Donde todas las variables son las mismas descritas en 5.1, a las que se anaden los
componentes 7,; correspondientes al tensor de esfuerzos viscosos. Los términos a la
izquierda de la igualdad en (7), (8) y (9) se denominan términos convectivos, mientras que
los términos a la derecha de la igualdad se asocian a la difusividad (derivadas segundas
procedentes del tensor de esfuerzos viscosos). La turbulencia y la generacién de capa limite
estan asociados a la difusién del flujo. Las ecuaciones de Euler (3), (4) y (5) solo incorporan

los términos convectivos de Navier-Stokes, por lo tanto, no pueden modelizar la capa limite.
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6. Capa limite.

Tal y como se menciona en el apartado previo, es preciso definir una superficie de
discontinuidad en la cual, la velocidad ha de pasar de forma abrupta de su valor en la
componente tangencial a ser nula en el contorno del cuerpo. En realidad, dicha superficie
de discontinuidad no se trata de una superficie, sino de una delgada capa de espesor 0, a
través de la cual, la velocidad evoluciona de forma continua desde el valor U de la corriente
libre hasta la pared, donde es cero debido a la condicién de no deslizamiento. El gradiente
de velocidades que se forma en la direccién perpendicular al contorno condiciona el
intercambio de energia entre particulas fluidas a diferente velocidad, originando vorticidad
y turbulencia.

Asi mismo en el interior de la capa limite [6], se dan las siguientes regiones principales;
zona de flujo laminar, zona de flujo turbulento y una tercera zona de transiciéon entre ambos
flujos. (ver Figura 7).

'[: .
- . lmﬁm to edge of boundary laver
i free stream turbulent /
Y transiion X ----

bul
: turbulent
-y laminar ——
. .
B

| Koy >

Figura 7. Caracteristica de la capa limite [3]

Para caracterizar en qué estado se encuentra el flujo, se recurre al pardmetro
adimensional de Reynolds, el cual relaciona las fuerzas inerciales y viscosas del fluido. El
valor critico de Reynolds, que variara segin las circunstancias, determina la barrera entre
régimen laminar y turbulento para flujo interno, externo y de capa limite, como es el caso.
La expresion para el nimero de Reynolds es la siguiente:

_pVL,
B

Re

(11)

Donde p es la densidad del fluido, p es la viscosidad dinamica y L. es una dimensién
caracteristica del problema.
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7. Dispositivos de punta alar.

Dado que el presente trabajo se centra en el andlisis aerodindmico de este tipo de

dispositivos, conviene definir cudl es su funcién y caracteristicas principales.

Aunque existen diversos tipos de ellos [Capitulo V], su funcién conceptual es universal;
reducir el arrastre inducido asociado a los vortices alares. La solucién que se ha interpretado
para la problematica descrita hasta ahora es la de interponer una superficie entre las
corrientes superior e inferior del ala. De este modo, el aire ya no tiene la capacidad de
ejercer el efecto downwash sobre el ala y los vortices, aunque siguen apareciendo, lo hacen
en un punto mas alejado corriente abajo y con menor intensidad.

Se ha demostrado que la adicion de estos elementos aerodindmicos relativamente
simples tiene un impacto considerable y positivo, sin embargo, la gran cantidad de
soluciones geométricamente diferentes que existen indica la complejidad de su diseno,
dificilmente adaptable a todas los requerimientos o circunstancias de vuelo de una aeronave.

Figura 8. Efecto de las "blended wings" en la vorticidad [21]
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CAPITULO III
“STATE OF THE ART?”

1. Historia y evolucion del andlisis aerodinamico.

En los inicios del disefio aeronautico en el s.XIX, toda prediccién del comportamiento
aerodindmico de una aeronave se realizaba mediante experimentacién y ensayos. El sistema
mas comun para deducir las capacidades de vuelo de cualquier artefacto era el uso de un
rudimentario dispositivo que se componia de un brazo rotatorio. El modelo sujeto a analisis
se situaba en el extremo de dicho brazo de tal manera que se podia evaluar el impacto del
aire de forma indefinida, y en un lugar fijo.

Los numerosos inconvenientes de este sistema de experimentacién dieron paso al
desarrollo del primer tunel de viento en 1871. El tunel de viento ha continuado en
perfeccionamiento hasta la actualidad, siendo una herramienta indispensable en el avance
tecnologico de este sector industrial.

Figura 9. Modelo a escala en tinel de viento moderno. NASA

Tras el éxito inicial del tinel de viento y desarrollo del primer aviéon propulsado por
los hermanos Wright, surgen multitud de métodos matematicos para modelizar el
comportamiento predecible del vuelo, aunque estos continian teniendo una dependencia
absoluta de la experimentacion fisica.

El siguiente avance importante en este campo llega con la publicacién del primer
método computacional en 1966, para la resolucion de superficies sustentadoras. El método
en cuestion resolvia las ecuaciones de potencial linealizado mediante métodos de paneles,
es decir, una versiéon muy simplificada de las ecuaciones de Navier-Stokes, bajo hipdtesis
de flujo no viscoso, irrotacional y estacionario, sobre una discretizacién de la superficie de
interés en subdivisiones planas. Las ventajas que aporta este método, respecto a la
experimentacién disponible anteriormente, provocan que las principales compaiias

manufactureras del sector aeronautico comiencen a desarrollar sus propias metodologias de

11
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célculo. No obstante, éstas no cubrian atn toda la complejidad del comportamiento de los
fluidos y el tunel del viento se mantenia como la herramienta esencial de disefo.

Desde los anos setenta hasta la actualidad se han desarrollado los cédigos de dindamica
de fluidos computacional, CFD por su acréonimo en inglés, que involucran métodos
numéricos de distintas capacidades con el objetivo de adaptarse a la complejidad y
requisitos del problema. Algunos de los softwares de uso comin son PowerFLOW,
Ceasiom,o incluso OpenFOAM, un software libre de c6digo abierto. Entre los méas potentes,
empleados en la industria, ANSY'S, que es el escogido para la realizacion del trabajo. (ver
capitulo VI para méas detalles técnicos de ANSYS y la CFD)

El disefio aerodinamico méas vanguardista de alas comprende métodos de optimizacién,
que ajustan las geometrias a la distribucion de presiones objetivo. Para realizar esta
ingenieria orientada al producto final, se emplean programas de diseiio multidisciplinares
que combinan la CFD con la resistencia estructural del ala.

Figura 10. Ejemplo de software CFD actual. Flujo de aire en torno

a un tren de aterrizaje. NASA Ames Research Center

12



CAPITULO IV. FoilSim

2. Dinamica de fluidos computacional. Presente y futuro.

Si bien hasta el momento se ha recorrido la evolucién histérica de la simulacién
aerodindmica en aviacion, desde la experimentacion fisica hasta el desarrollo de programas
de simulaciéon numérica, conviene hacer hincapié en este tltimo, determinando cudles son
las tendencias en su uso y campos de aplicacion especifica.

La simulacién mediante CFD es el instrumento de disefio y andlisis por excelencia en
la industria aeroespacial. Las principales compafias del sector han determinado en qué
medida hacen un uso de estas herramientas en las distintas areas de sus productos,
diferenciando entre aquellas en las que la simulacion numérica por ordenador esta bien
implementada y en funcionamiento, y entre otras en las que la CFD todavia se encuentra
en fase de maduracién o con expectativas de futuro limitadas. [9]

Substantial CFD Utilization Some CFD Utilization Limited CFD Utilization
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Figura 11. Uso de CFD en distintas dreas de diserio de un avién [9]

Sin embargo, la introduccién de la simulaciéon digitalizada en el desarrollo de nuevas
aeronaves se viene realizando de forma prudente, ya que el masivo ahorro de costes que
permite el uso de software frente a la experimentacion en tinel de viento, no justifica que
se pueda otorgar plena confianza en el disefio a este tipo de herramientas. Sobreconfiar el
disefio integramente a la computacién puede incurrir en problemas financieros graves, en

caso de que surjan inconvenientes en las pruebas de vuelo real y sea necesario un redisefio.

Los principales desafios que presenta el uso de la simulacion numérica son, la calidad
y fiabilidad de la propia simulacién, asi como las capacidades y formacién del usuario del
programa. Desde el punto de vista de la programacion y utilizacion, se consideraran como
fuentes de error, la precision de la geometria, las caracteristicas de la discretizacién, la
posibilidad de soluciones multiples y el ralentizado desarrollo de la computacion, como la
barrera fisica a la ejecucién de simulaciones de alta complejidad y carga. [11]

13
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Con todo lo expuesto anteriormente y, aunque se considere una herramienta
imprescindible respecto a lo que era décadas atras, la CFD se sigue considerando un
instrumento en desarrollo. La parte computacional del disefio se mantiene altamente
dependiente de contrastar resultados con ensayos en tiunel de viento y pruebas de vuelo
que recojan datos de turbulencias y un amplio rango de situaciones de vuelo.

Para evitar ese excesivo coste, los lideres en fabricacién de aeronaves tienen programas
en paralelo que unifican todos los conceptos y variables descritas anteriormente en una
base de datos creada en torno a la CFD y conseguir su independencia como método de
diseno. Aqui se contemplan todos los aspectos de la simulacién, la adecuacién al problema
fisico en si, la interfaz con el usuario y el manejo de datos. Asi mismo, dichos planes se
ejecutan en colaboraciéon con entidades externas, como empresas tecnolégicas, agencias
reguladoras de aviacién y centros de investigacion, especializados en la simulacién
numérica. El hecho de que grandes empresas como Airbus y Boeing hayan realizado grandes
inversiones en programas de [4+D enfocados en la CFD es un buen indicador del potencial
de esta herramienta.

Expanded CFD Role is a Necessary Enabler to:
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s Flight Simulator Increased Requirements
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£ Prior to 1st Rev- Customer Expeciations Potential
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High Speed Lines mainly to high speed lines
~ development (1978-98)

Figura 12. Potencial de exzpansion de la simulacidn numdérica computacional [9]

En la Figura 12 se observa el potencial de la CFD de expandirse hacia nuevos procesos
de ingenieria y por qué resulta de especial interés la inversiéon en su desarrollo, pues las
recompensas en términos econémicos de las décadas pasadas asi lo reflejan.

Por ultimo, cabe destacar que el uso de estas herramientas de simulacién numérica no
se restringe tunicamente al ambito de la aviacién, sino que, en las tultimas décadas, ha
tomado gran relevancia en la industria del automévil, donde juega un papel crucial en la
eficiencia global y la comprensién del ruido generado en torno al vehiculo. También se ha
popularizado su uso en otras disciplinas industriales al margen de la aerodinamica, donde
la mecéanica de fluidos es relevante, como puede ser el flujo en tuberias, el llenado de
motores de combustion interna y turbomaquinas, flujo en torno a edificaciones o incluso
deportes de alto nivel.
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CAPITULO IV

Simulaciéon computacional de perfiles alares con
FoilSim

Antes de comenzar a simular la complejidad que suponen siferentes geometrias en la
punta de perfiles alares con ANSYS, conviene tomar unos valores de referencia que
permitan calibrar el programa con configuraciones mas sencillas. Para ello, se acude a
FoilSim Student JS [14], un software desarrollado por la Administracién Nacional de
Aerondutica y del Espacio (NASA) por su acrénimo en inglés. El programa en cuestion es
de uso libre y gratuito. Ha sido construido con propédsitos meramente académicos, para la
simulacién de perfiles alares en un entorno bidimensional y la comprensiéon de conceptos
basicos en esta area, proporcionando la tendencia correcta de arrastre y sustentacion, pero
no sus valores exactos; ya que usa un andlisis muy simplificado de calculo para la
sustentaciéon e interpola medidas experimentales realizadas en un tunel de viento para
obtener la resistencia. Se trata de un simulador que puede emplearse para averiguar el
comportamiento de ambos parametros, pero no para disenar o construir perfiles alares

reales.

La interfaz de usuario del programa, permite definir las caracteristicas geométricas de
perfiles alares basicos, imponer unas condiciones de vuelo determinadas, como velocidad y

altitud, y visualizar los resultados.

Los resultados mas relevantes que arroja el programa son los basicos que permiten la
interpretacion del perfil, es decir, fuerzas de arrastre, de sustentacion y sus respectivos
coeficientes, asi como la distribucion de presiones y velocidades en el contorno del perfil.

FoilsimJS Unitss  english v |JEEEH

[ g [Sizge] i ] saer | e Tap
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- EI Chord =5 ft span 20 ft
2 Surface Area = 100.00 sq ft
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Basic Shapes: Lift=0lbs

Drag =33 Ibs

Thick-%crd 105 -l
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Figura 13. Ejemplo de interfaz de usuario de FoilSim
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Para el calculo de la sustentacion del perfil que se haya configurado, FoilSim se vale
de la resolucién simplificada de las ecuaciones de Euler y continuidad [13]. En cambio, para
determinar el arrastre en el perfil, el programa realiza la interpolacion de datos
experimentales [15] de medicion del drag en diversas configuraciones. La obtencién de
dichos datos fue realizada por estudiantes, con un tunel de viento de reducidas dimensiones

e instrumentacién primaria, como se ha indicado al principio de este capitulo.

En vistas de los inconvenientes expuestos, se debe suponer cierta falta de precisién en
los resultados, utilizandolos inicamente para comparar érdenes de magnitud, comprender
como afecta la variacién de diferentes parametros al arrastre y a la sustentacion, y extraer
conclusiones generalizadas que faciliten la interpretacion de lo que se obtenga

posteriormente en ANSYS.

A continuacién, se muestran los diferentes casos analizados con este programa. Las
geometrias disponibles de origen son el perfil alar simétrico, placa plana y placa curva. Las
condiciones de vuelo seran idénticas para todos los casos, siendo el camber y el angulo de
incidencia los pardmetros susceptibles de modificacién. Debido a que el programa no
permite establecer un régimen de vuelo estandar a gran altitud, se opta por emular
condiciones de despegue, con una velocidad de 280 km/h y una altitud de Om sobre el nivel
del mar. Estableciendo una altitud deseada, FoilSim modifica de manera automatica las
propiedades del aire, en funcion de las caracteristicas de la atmésfera a esas altitudes.

Para todos los perfiles que se van a evaluar, es necesario definir una longitud de cuerda
y envergadura (ver apartado I.1). Se fijan una cuerda de 3.1 metros y una envergadura de
32 metros tomando como referencia, las dimensiones generales correspondientes a un avién

de pasajeros de tamafio medio (ver capitulo V).

Speed-km/h 280 Wing Size

E E Chord-m 3.100

Altitudem 0 - B
E Span-m 32000

Press kPa E B

Area-sqm 99200 cel)

Dens kg/m3 1.225
Aspece R

Dyn Press kPa
Temp C
Visc kg/m-s
Rel Humid %

Figura 14. Paneles de configuracion de geometria y condiciones de vuclo en
FoilSim

El desarrollo completo, resultados numéricos y conclusiones de toda la bateria de casos
con esta herramienta se recoge en el Anexo I.
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CAPITULO V.

Simulaciéon de dispositivos de punta alar sobre
aeronaves con ANSYS

1. Geometria del ala base.

Para el estudio que se propone como
objetivo principal de este trabajo, que es la
simulaciéon numérica de dispositivos de
punta alar de aeronaves, resulta
imprescindible el uso de una superficie
sustentadora de soporte. Para ello, se ha
escogido como proveedor, un ala basada en
las especificaciones del avion de pasajeros
Boeing serie 737 NG (Figura 15.). Se trata

de una aeronave popular en el espacio aéreo

Figura 15. Imagen renderizada de un Boeing 757-800 [17]

internacional, fletada por numerosas

aerolineas de todo el mundo. El 737 posee

un alcance y capacidad medios, y se ha elegido para estos propositos debido a sus
caracteristicas como un avién comun de vuelo subsénico.

Hasta el momento, en el trabajo previo, se han llevado a cabo simulaciones numéricas
de perfiles alares con una tnica geometria, bien fuese esta plana, curva, simétrica, con o
sin espesor; pero es ahora en un acercamiento a la realidad cuando se puede observar que
un ala se compone en realidad de diferentes tipos de estos perfiles. En este caso, el ala se
compone de 3 perfiles alares distintos [19], en su raiz, a media extension y el de fueraborda.
Para que esto sea posible, se realiza una transicién suave entre perfiles, los cuales se colocan
a una determinada distancia entre si (Figura 16) con un angulo diedro ' de 7,25°. Estos
tres perfiles caracteristicos de un ala se denominan, perfil de raiz, perfil de cuerda
aerodinamica media y perfil de fueraborda. A partir de los planos que proporciona Boeing
[18] se ha generado un modelo 3D CAD del ala cuyas caracteristicas son las siguientes.

Root Chord

Figura 16. Cuerdas caracteristicas del ala [22]

' Angulo diedro: En aerondutica, es el dngulo de elevacién de las alas sobre la horizontal.
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o Perfil raiz: Este es el perfil principal, que se ubica en la arista de interseccién

entre el fuselaje y el ala. E1 B737 Root Airfoil presenta un espesor méaximo del 15.4 % de

la cuerda, ubicado en el 19.4 % de ella y un cdmber méximo del 0.2% de cuerda, situado

en el 5%. La cuerda designada para esta seccién es de 6.4 metros.

Figura 17. Perfil raiz del ala de un Boeing 737 [19]

e Perfil de CAM (Cuerda aerodindmica media): El perfil intermedio, se ubica

en la seccién del ala desde la cual quedan suspendidos los motores de la aeronave. El B737

Midspan Airfoil presenta un espesor maximo del 12.5 % de la cuerda, ubicado en el 29.7 %

de ella y un cdmber méximo del 0.8 % de cuerda en el 10 %. La cuerda designada para

esta seccion es de 4 metros.

Figura 18. Perfil CAM del ala de un Bocing 737 [19]

o Perfil de fueraborda: El perfil de fueraborda, se ubica en la punta del ala,

sirviendo como soporte, si existe, al elemento aerodindmico en cuestion. El B787 Qutboard

Airfoil presenta un espesor maximo del 10.8 % de la cuerda, ubicado en el 40 % de ella y

un camber maximo del 1.6 % de cuerda en el 20 %. La cuerda designada para esta seccion

es de 1.4 metros.

Figura 19. Perfil fueraborda del ala de un Boeing 737 [19]
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Con todo lo expuesto anteriormente, las dimensiones generales del modelo 3D
construido quedan de la siguiente manera:

15,5

DR .

P -

}.‘—

Figura 20. Dimensiones generales, en metros, del modelo de ala. Vista cenital

0,15

Figura 21. Dimensiones generales, en metros, del modelo de ala. Vista frontal

Cabe mencionar que el modelado del ala estd simplificado, sin considerar superficies
hipersustentadoras, superficies de control, servomecanismos u otros elementos periféricos

como tubos de Pitot, iluminacién o soportes de motor.
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2. Tipos de dispositivos de punta alar.

Mas alla de los primeros disenos preliminares de principios del s.XIX, asi como otros
prototipos modernos, este trabajo solo toma aquellas tipologias de dispositivo de punta alar
que son comunes en la industria y, por lo tanto, han sido desarrolladas e instaladas por los
grandes fabricantes en una gran cantidad de aeronaves. A continuacién, se muestra un
ejemplo escogido para cada concepto de ala. Para mas detalles del modelo CAD de cada
tipo, ver Anexo II.

2.1.Blended winglets (Ala recta).

Este formato de dispositivo se caracteriza por ser el mas
comun y, a efectos préacticos, la geometria mas sencilla. La
superficie se coloca a un angulo entre 50° y 80° respecto al ala,
con una variacion de cuerda suave desde la cuerda de
fueraborda hasta aproximadamente un 50% de ella. Para el
caso particular que se ha modelado, se ha escogido una altura

de 2 metros sobre la altura del ala y un angulo de 55°.

Figura 22. Ejemplo de "blended
winglet" [23]

2.2.Sharklet (Ala curva).

El Sharklet es el término acuniado por Airbus para referirse
a este tipo de geometria en la que ala presenta mayor
continuidad. Se mantiene el mismo radio de curvatura para
todo el dispositivo, sin la angulacién que se da en el modelo
anterior evitando, por tanto, la componente de arrastre por
interferencia. La superficie gana una altura de 2 metros sobre
el ala y tiene un radio de curvatura de 2.15 metros.

Figura 23. Ejemplo de "Sharklet"
[24]

2.3.Split-Scimitar Winglet (Ala recta dividida).

Este modelo de alerén consta de dos superficies, una
ascendente similar a la descrita en 2.1, y otra descendente, més
pequena. La superficie descendente parte con una raiz de
cuerda de valor 0.6 metros y desciende con angulo de 85°
respecto a la directriz del ala.

Figura 24. Ejemplo de "Split-
Seimitar Winglet” [24]
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2.4. Wingtip fence (Ala delta).

Se trata del tipo con mayor antigiiedad en la
industria. Es un alerén con forma triangular, que
comienza en una posicion de la cuerda de
fueraborda y se coloca perpendicular al ala, sus
dimensiones y peso son mucho mas reducidas que
el del resto de ejemplos, ya que no requiere de apoyo
estructural especifico. El modelo CAD planteado
sobresale 0.9 metros por encima del ala y 0.5 metros
por debajo de ella.
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3. Simulacién de puntas alares mediante ANSYS.

Anteriormente, se ha explicado la importancia del uso de técnicas CFD en estudios
aerodinamicos (II1.2) y, a continuacién, se van a exponer las lineas generales del método
de calculo que usa ANSYS aplicado al caso particular que nos ocupa

La Mecéanica de Fluidos Computacional (CFD) resuelve las ecuaciones que gobiernan
un fluido en movimiento (II.5), empleando para ello, métodos numéricos. Con este
propésito, es preciso discretizar el dominio fluido que se desea analizar en subdivisiones, a
las cuales se les aplican individualmente dichas ecuaciones. La discretizacion del fluido,
para determinar el valor de las variables planteadas en cualquier punto, presenta tres
métodos habituales:

e Método de diferencias finitas (MDF): Se basa en la resolucién de series de
Taylor, para lo que es requerido que las funciones sean continuas y derivables. Solo se

puede emplear en geometrias muy simples.

e Método de elementos finitos (MEF): Se aproximan las ecuaciones con
funciones de forma. Es ampliamente utilizado en anélisis estructural debido a su gran

flexibilidad en términos de geometria.

e Método de volimenes finitos (MVEF): Este es el método més comin para
abordar un problema de mecanica de fluidos de forma numérica. Se fundamenta en definir
una serie de volimenes que envuelven a los puntos escogidos en el fluido, en los que se
calculan cada una de las variables del problema. Las leyes de conservacion se aplican a

cada uno de los volimenes descritos.

Una vez planteadas las ecuaciones adecuadas que describen el problema a simular, en
este caso, las de Navier-Stokes, de conservacion de masa y cantidad de movimiento, y el
método numérico a emplear que resuelve de forma aproximada estas ecuaciones, se avanza
hacia la resolucién del problema en tres fases principales:

e Pre-proceso: en la resolucion de un ejercicio CFD, consta de la definicién de
la geometria, la generacion del mallado, el establecimiento de las condiciones de contorno,
la caracterizacion del fluido mediante sus propiedades fisicas y la seleccion del fenémeno, o

fenémenos, que influyen sobre el fluido, como los efectos viscosos, termodinamicos, etc.
e Resoluciéon: es el proceso que se desea automatizar con el uso de la

computacién, aplicando las condiciones de contorno y obteniendo la solucién del sistema

de ecuaciones en cada nodo del dominio fluido.
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e Post-proceso: una vez que se ha encontrado una solucién numeérica, el post-
procesado comprende los factores humanos en la representacion de los datos, su

visualizacion e interpretacion.

Aunque existen diversos programas de simulacién numérica en el mercado que podrian
cumplir con los propésitos establecidos, tanto softwares de uso libre como de pago, se ha
optado por elegir la versién académica de ANSYS, por ser uno de los programas
comunmente utilizados. El uso de una versién académica influye tnicamente en la
disponibilidad limitada de algunas funciones del programa, las cuales no son requeridas en
el presente proyecto, y un nimero maximo de celdas y nodos que el programa puede

manejar, como se vera mas adelante.

ANSYS tiene una estructura de funcionamiento modular, es decir, cada uno de los
apartados o fases de resolucion se dividen en médulos independientes, los cuales se unifican
a través del panel ANSYS Workbench o banco de trabajo.

En primera instancia, la geometria, bien se genera o se
importa y ajusta en el editor de geometria ANSYS Design

- A
Modeller. Seguidamente, se exporta la geometria al mddulo !
de mallado ANSYS Meshing. Asi mismo, el archivo de j E::ED:E“ ::‘
mallado se traspasa al moédulo principal de set-up y 4 @ st v
calculo, ANSYS Fluent. Para la visualizaciéon de resultados 5§ Solution v .
graficos, el bloque predeterminado es el denominado 6 @ Resuts v 4

[} aramerters
ANSYS CFEFD-Post. >7 5l Paramete

Ala estandar

Se han realizado simulaciones en 5 casos diferentes en

los que ha sido preciso interactuar con el programa de la
|[p3 Parameter Set

forma que se describird a continuacién. Los 5 casos,
suponen un total de 25 simulaciones debidas a la variacion  pigure 26. Flujo de trabajo en
del angulo de ataque del ala. El flujo de trabajo desde el ANSYS Workbench

arbol de operaciones principal en el meni Workbench, es

el siguiente:

3.1. Geometria.

El modelado 3D ha sido integramente generado en el programa de Siemens, Solid Fdge.
A partir de ello, ANSYS admite algunos formatos estandar como .step o .igs en su médulo
de geometria.

Si bien hasta ahora se ha hecho un modelado tridimensional del ala, el siguiente paso
necesario es generar un volumen de contorno en torno al ala, en el que se movera el fluido.
Idealmente, este volumen ha de tener unas dimensiones muy superiores a la propia ala,
para evitar las interferencias entre las paredes del contorno y la region que se quiere
analizar. Sin embargo, se ha de tener en cuenta que a malla presenta un nimero limite de
celdas, y no se puede generar un volumen excesivamente grande.
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En este caso, se ha optado por generar un volumen
de 50 x 50 metros, cuya cara frontal es una circunferencia
(ver Figura 27), y la profundidad total es de 30 metros.
Se consideran las caras delantera y trasera como
superficies que el flujo puede atravesar (Entrada y
salida), y las cuatro paredes restantes, como sélidos que
el flujo no puede atravesar. La raiz del ala no se
encuentra libre en el fluido, sino que se ha colocado en

contacto con la pared, dado que la zona de interés esta

alejada.

Figura 27. Volumen de control
Como punto de interés para ejecutar las simulaciones de @/rededor delala
forma rapida, resulta conveniente parametrizar la
rotacion del ala en el fluido, es decir, dejar libre el angulo de ataque del ala para que, en
cada caso, ANSYS actiie sobre dicho dngulo y lo modifique segin las instrucciones del

usuario y lance una simulacién diferente de forma automatica.

Finalmente, para indicar la posicién del ala en el fluido y que éste no atraviese el sélido,
se ha realizado una operacién booleana de sustraccién entre el ala y el volumen, de modo
que el volumen restante es inicamente la regién por la que se le permite al aire desplazarse.

3.2.Mallado.

Como ya se ha descrito anteriormente, el mallado consiste en la discretizacion del

volumen de control para realizar el analisis pertinente en cada una de esas divisiones.

ANSYS dispone diversas herramientas y opciones al usuario que le otorgan un gran
poder de personalizacién sobre los parametros generales de la malla. En esencia, los
parametros de una malla determinan la forma, tamano y distribucion de cada una de las
celdas que la componen.

El ajuste particular de la malla ha consistido en los siguientes pasos:

En primer lugar, se elige el método de mallado, ya que ANSYS permite que el mallado
se realice sobre el volumen de control de forma automatica, por capas, por zonas, segin
ejes cartesianos, por barridos, etc. En este caso, se deja por defecto en método automatico.

Se ha determinado que la forma 6ptima de celda han de ser tetraedros y, por lo tanto,
la divisién de las superficies se vera como tridngulos. Entre otras opciones, se encuentra la
eleccion de poliedros rectangulares, hexagonales u octogonales.

El ajuste fino de la malla a la geometria que se estd manejando viene con la
determinacion del tamafio de malla en las regiones de interés. Para ello, se va a determinar
un tamano de celda de 0.025 m en el perimetro del perfil de fueraborda, y un tamafo de
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0.25 m en los bordes de ataque y salida del ala, provocando asi, que el tamaino de malla
sea el minimo del problema en esas zonas.

Por tltimo, se ajusta el valor de tasa de crecimiento de celdas al 8 %, lo que significa
que cada celda es como méaximo un 8% mayor a las celdas colindantes.

N AN TN XN XK

Figura 28. Mallado del volumen en torno al ala estindar 2D y 3D (vista seccionada)

Una vez que el programa ha generado la malla con las caracteristicas descritas, conviene
examinarla y obtener un anélisis estadistico de ella para determinar su validez y adecuacién
al método.

El ntimero de elementos creados es de 507457 celdas y 86007 nodos, por lo que esta
correctamente ajustado al nimero maximo de 512000 celdas que la versién educacional de

ANSYS permite.

El parametro principal con el que se puede identificar la calidad y homogeneidad de la
malla es la asimetria espacial de celdas, es decir, la desviacion que existe entre una celda
dada y una celda de referencia cuyos lados son equilateros y tiene el mismo volumen que
la anterior. Un valor alto de asimetria espacial provoca distorsiones e inestabilidad en la
solucién final. En consecuencia, y segtn los estandares de ANSYS [25] (valores de entre 0
a 0.25 son calificados como excelentes y entre 0.25 y 0.50 como muy buenos) mas del 95 %
de los elementos se encuentran en un rango excelente o muy bueno de asimetria espacial.

(Figura 29).

0,00 0,13 0,25 0,38 0,50 0,63 0,75 0,85
Element Metrics
Figura 29. Distribucién del factor de asimetria en el mallado del ala estandar
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Tras haber elaborado una malla adecuada para cada ala, pues cada elemento
aerodinamico distinto requiere una seleccion diferente de aristas en el proceso, se continta

en el modulo de calculo.

En el panel de ajustes generales, se define un método de resolucién basado en las
presiones, en lugar de hacerlo con las densidades, formulacién de velocidad absoluta y
variables estacionarias. Asi mismo, se fija la gravedad en el eje adecuado en -9.81 m/s*

3.3.Modelo fisico.

A continuacién, se determina el modelo y fenémeno fisico que se pretende simular,
entre intercambiadores de calor, radiacion, actstica, estructuras, etc. En este caso, lo propio
es hacerlo con un modelo de flujo viscoso. El escogido es el modelo de turbulencia estandar
k- con funciones de tratamiento proximas al contorno estandar.

Los modelos de turbulencia mas sencillos, y a la vez completos, que hay disponibles son
aquellos en los que la solucién viene proporcionada por dos ecuaciones de transporte
separadas. El modelo k-£pertenece a esta clase de ellos que tienen una gran popularidad
para la resolucién de casos practicos en ingenieria para flujo viscoso y termodindmica,
debido en gran medida a que proporciona una soluciéon razonablemente precisa con una
carga de calculo relativamente baja. El k-£se trata de un modelo semi-empirico, cuyas
consideraciones previas y constantes se basan en analisis estadisticos.

En este caso, las ecuaciones de Transporte del modelo que proporcionan la viscosidad
de turbulencia g, la energia cinética de turbulencia k, y el ritmo de disipacién g son las
siguientes:

]{52
My = pcﬂ? (12)

LR (AT e

2

2

0 0 0 Oe € €
E(Pf?) tor (peu;) = e [(M +%> 87] + 015E<Gk: + C5.Gy) — 02510? +5. (14)
2 J

? € J

donde las contantes del modelo han sido determinadas experimentalmente y funcionan
correctamente en un amplio rango de aplicaciones, pudiendo tomar los valores:

Cp. =144, Co. =192, C, =009, o, =1, o, =103

26



CAPITULO V. Simulacion de dispositivos de punta alar sobre aeronaves con ANSYS

3.4.Material.

El material definido para el volumen de control en torno al ala es el aire, cuyas
propiedades variardn en funcién del régimen de vuelo que se considere. Para las
simulaciones iniciales, se determinan condiciones de vuelo a altitud de crucero y, por lo
tanto, las propiedades del material seran las atmosféricas estandar a 41000 pies o 12500
metros.

p=0.286 kg/m>, wu,=1.377 ¢ kg/ms

3.5.Condiciones de contorno.

Las superficies caracteristicas del dominio se han distinguido mediante la imposicién
de las siguientes condiciones de contorno predeterminadas:

La superficie semicircular que queda por delante del borde de ataque en el ala se ha
definido como la entrada o admisién del flujo. En este contorno es en el que se introduce
la velocidad relativa de la aeronave respecto al aire, en modulo y direccién. El flujo es
totalmente frontal siempre que no se estudien los efectos del viento y se evalia una
velocidad de 842 km/h o 234 m/s.

La superficie opuesta a la anterior, aguas abajo del flujo y por detras del borde de salida
del ala se ha determinado como la salida del flujo. Para ello, se fija la presién de dicho
contorno a la presion atmosférica, asi como una turbulencia media del 5%.

El resto de contornos del dominio, incluida la superficie correspondiente al ala, se han
definido como superficies tipo pared estatica, con condicién de no deslizamiento del flujo
sobre ellas.

4. Parametros de calculo.

Una vez quedan definidos todos los parametros geométricos y fisicos del problema, es
el momento de establecer los pardmetros numéricos usados en el cilculo para la resolucion
del método. Esto es indicar que la resolucién de presiones y velocidades ha de realizarse de
forma acoplada y, que la discretizacion espacial en la resolucién de presion, momento y k-
ese debe resolver con un segundo orden de precision.

Se fija un valor de 1000 iteraciones como méaximo para cada simulacién. ANSYS parara
de realizar dichas iteraciones de forma automatica cuando la solucién numérica haya
convergido. La convergencia de la solucién se ha determinado en un valor residual para
cada variable del orden 10™.

Asi mismo, también se permite escoger la carga de cédlculo que se desea derivar al
ordenador, indicando el ntmero de nicleos del procesador que se quieren destinar
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exclusivamente a las operaciones de ANSYS, asi como cuantas tarjetas gréficas se desean
usar con el mismo propodsito. Se permite incluso la posibilidad de trabajar en redes de
trabajo entre varios dispositivos con el objetivo de reducir al minimo los tiempos de
computaciéon. La baja densidad de elementos del problema que se contempla en este trabajo
no requiere estas medidas de trabajo en paralelo, ya que el tiempo de computacion de 1000

iteraciones no supera en ningin caso, los 20 minutos de célculo.

28



CAPITULO V. Simulacion de dispositivos de punta alar sobre aeronaves con ANSYS

5. Analisis de resultados

El objetivo principal del anélisis va a ser determinar el rendimiento aerodinamico de
los casos propuestos respecto al angulo de ataque en la aeronave. El barrido de angulos de
ataque se ha realizado entre 0° y 20°, con una sensibilidad de 5° entre una simulacién y
otra.

Las graficas comparativas mas relevantes para poder realizar un analisis numérico de
los resultados van a ser las que proporcionen los coeficientes aerodindmicos para cada
geometria y, la relacion entre ambos coeficientes, representando asi la eficiencia
aerodinamica general del ala conforme varia el angulo de ataque. Para obtener otras
conclusiones, se recurrird a la representacion grafica de algunas variables como la
vorticidad, las distribuciones de presiones y velocidades en el perfil (Anexo III).

Los valores de referencia del ala estdndar (sin dispositivos de punta alar), que serviran
como referencia son los que se presentan en las figuras 30 y 31, donde se observa que el
coeficiente de arrastre aumenta desde 0.2 hasta 0.75 cuando el dngulo lo hace desde 0°
hasta 20°. El coeficiente de sustentacion por su parte, aumenta desde 0.2 hasta 0.9 para
angulos de ataque entre 0° y 15°, y a partir de este valor se mantiene constante con un
valor de 0.9.

cd Cl
0,800 1,000
£ 0,000
© 0,700 s
5 £ 0,800
£ 0,600 £ 0,700
w
L % 0,600
< 0,500 S
£ < 0,500
20,400 Z 0,400
g = 0,300
O 0,300 g
S 0,200
0,200 0,100
0 5 10 15 20 0 5 10 15 20
Angulo de ataque @ Angulo de ataque ©

Figura 30. Cocficiente de arrastre en funcién del dngulo  Figura 51. Cocficiente de sustentacion en funcidn del
de ataque en ¢l ala cstandar dngulo de ataque en el ala estandar

Los resultados de la simulacién de rotacion del ala indican el comportamiento esperado
en un perfil alar, con un aumento de las fuerzas de arrastre y sustentaciéon con un mayor
angulo de incidencia del ala. Al contrario que el arrastre, la sustentacién tiende a decaer
una vez superado el angulo de entrada en pérdida que, segtn los resultados obtenidos, se
puede establecer en aproximadamente 15°. A partir de los 202 se presume una caida mayor,
sin embargo, se sale del rango de estudio
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Eficiencia aerodinamica

0 5 10 15 20

Angulo de ataque ©

Figura 32. Relacién sustentacion/arrastre en funcion del dngulo de ataque en el ala
estandar

La eficiencia aerodindmica representada en la Figura 32 es el resultado de dividir el
coeficiente de sustentacién entre el de arrastre para cada angulo. De este modo se obtiene
cudl es la respuesta de la aeronave en términos combinados de sustentacion y arrastre. La
curva obtenida se corresponde a un perfil alar convencional, dado que para angulos
proximos a 5-10° se obtiene la maxima eficiencia o planeo. En este caso, el angulo éptimo
para que el avion se desplace a velocidad de crucero es de aproximadamente 72, lo cual se
encuentra en correspondencia con la tendencia analizada en los perfiles alares simulados

con el programa FoilSim previamente.

A continuacién, se muestra graficamente el parametro de helicidad en las lineas de
corriente préoximas al ala para una configuracién de 10°. La representacion grafica
tridimensional de la helicidad es una forma muy ttil para identificar visualmente el
concepto de vorticidad en la punta alar (Cap. II. Ap. 3.2). La helicidad se define como el
producto escalar de la vorticidad con el vector velocidad de la particula fluida.

H=(VxV) -V (15)

Figura 35. Helicidad 3D en lincas de corriente
en la punta alar simple a 10°
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Una vez obtenido el comportamiento del ala en su configuraciéon estandar de forma
independiente, se procede a introducir los dispositivos de punta alar descritos en el capitulo
V.2 en la geometria del modelo, realizando las simulaciones del flujo alrededor de ellas con
el programa ANSYS y analizando los resultados numéricos que se obtienen de estas
simulaciones.

Los resultados de estas simulaciones se pueden encontrar en las Figuras 96, 97 y 98
(Anexo III) Sin embargo, no se aprecian adecuadamente las diferencias que hay entre los
distintos casos, dado que el efecto del ala base, comun a todos ellos, es muy dominante.
Para visualizarlo mejor, aqui se representan en su lugar, las diferencias que existen entre
cada caso y el ala base, en porcentaje, conforme aumenta el angulo de ataque.

Cambios en el arrastre

12,00%
—&— Blended Winglet —&— Sharklet
—&— Split-Scimitar Winglet Wingtip fence
10,00% = Ala base
8,00%
6,00% <
[
Q -
4,00%

2.00% \

0,00%

-2,00%
0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20

Angulo de ataque ©

Figura 34. Cambio en el coeficiente de arrastre respecto al ala de referencia

En la Figura 34 se observa como todos los perfiles presentan, en practicamente la
totalidad de sus configuraciones, un coeficiente de arrastre superior al del ala estandar de
referencia (linea negra). Este es un desenlace previsible y légico para este parametro, pues
si bien las geometrias se introducen para conseguir una mejora en el rendimiento general,
es inevitable que la adicién de una superficie que confronte al fluido, donde antes no existia
tal superficie, supone un incremento de las fuerzas de arrastre sobre el ala.
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A continuacién, se procede de la misma forma para comparar los coeficientes de
sustentacion con todos los dispositivos de punta alar, representando su variacion respecto
al caso base o de referencia en porcentaje conforme el angulo de ataque aumenta.

Cambio en la sustentacion

—&— Blended Winglet —&— Sharklet
—&— Split-Scimitar Winglet Wingtip fence
Ala base

12,00%

10,00%

-~ Y«
—

8,00%

6,00% /

1 4,00% o
< v

2,00%

0,00%
-2,00%
-4,00%

-6,00%
0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20

Angulo de ataque ©

Figura 35. Cambio en el coeficiente de sustentacion respecto al ala de referencia

De la Figura 35 se pueden extraer las primeras conclusiones relevantes acerca del
funcionamiento de cada dispositivo.

— Se han obtenido unos valores de sustentacién superiores en 3 de los 4 dispositivos.

— Los tipos blended winglet y split-scimitar winglet han resultado tener un efecto muy
positivo en la sustentacion, con valores superiores de entre el 3% y el 9% de mejora en
cualquier configuracion.

— Por el contrario, el modelo Sharklet, arroja unos valores que son incluso un 5%
inferiores respecto a la referencia.

— El modelo wingtip fence tiene un efecto ligeramente positivo en la mayoria de

configuraciones de ataque.

Si bien el valor de sustentaciéon es un buen indicador de la calidad del elemento
aerodinamico, es preciso contrastarlo con el valor de arrastre asociado a cada configuracién
como un efecto colateral del problema. Para ello se recurre al indicador de rendimiento
aerodinamico por excelencia, la eficiencia en términos de Cr/Cp.

32



CAPITULO V. Simulacion de dispositivos de punta alar sobre aeronaves con ANSYS

Cambio en la eficiencia aerodinamica del ala

—&— Blended Winglet —&— Sharklet
—&— Split-Scimitar Winglet Wingtip fence

5,00% Ala base /
— .,
=

—
0700% f_k\

AEff
4

-5,00% &

-10,00%

-15,00%
0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20

Angulo de ataque®

Figura 36. Cambio en la eficiencia aerodindmica respecto al ala de referencia

Split-S. Wingtip

A lo de at Winglet Sharklet
ngulo de ataque ingle arxte Winglet  fence

0° 1,65% -5,39% 0,20% 0,96%
5° 2,05% -5,99% 0,43% 1,08%
10° 0,68% 7,05%  -2,54% 0,31%
15° 1,02%  -12,711%  -3,20% 1,23%
20° 5,32% 451% @ -0,36% = -0,78%

Tabla 1. Mejora de la eficiencia acrodindmica en cada configuracion

De la Figura 36 se pueden extraer las conclusiones mas trascendentes de este proyecto.

— Para todos los casos, se observan unos resultados dispares al resto en la
configuracion de ataque a 20°, por lo que se debe estimar que ANSYS no esté simulando
correctamente el problema en este punto, por diversos factores. Fundamentalmente, se
puede considerar que la geometria provoca una transicién en el flujo menos suave a mayor

angulo de incidencia, con la consecuente pérdida de precisién general.

e De forma inmediata, se puede descartar el Sharklet como opcién valida, pues su

rendimiento se muestra claramente inferior al disefio del ala no alterada. Esta situacién se
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podria deber en gran medida a un modelado impreciso de la geometria, pues los valores
que presenta estan muy alejados del resto de tipologias. Entre otros factores, también es
posible que una geometria disefada y patentada por una compafiia no sea totalmente
compatible con el perfil alar de otro fabricante distinto, aunque las simplificaciones

asumidas en este ejercicio hacen dificil verificar que la fuente de error sea esta.

o El disefio de superficie dividida o split-scimitar winglet, muestra un gran parecido
al rendimiento que proporciona el ala sin ser modificada ente 0 y 10° de incidencia. Sin

embargo, a partir de esos 10°, este modelo decae en rendimiento.

e Para el caso de wingtip fence, se aprecia un rendimiento ligeramente mejorado del
ala en su conjunto, de en torno al 1% entre 0-152, lo cual lo convierte en una geometria

valida para el propdésito inicial.

¢ Finalmente, la tecnologia blended winglet se muestra como la opciéon mas sugerente,
dado que ha tenido unos resultados significativos y muy positivos de cara a la eficiencia
aerodinamica del ala. Para una configuracién de 52, una posicién comin en vuelo de gran
altitud, se estaria optimizando el rendimiento del ala en un 2%, con todas las consecuencias

positivas que ello conlleva.

A continuacién, se muestra una comparacion que ilustra las diferencias existentes
entre el ala basica y la opcion més prometedora, en términos de vorticidad en un plano
ubicado 3 metros por detras del ultimo punto del ala.

Figura 37. Vorticidad en ala bdsica

Figura 38. Vorticidad en ala con blended winglet

34



CAPITULO V. Simulacion de dispositivos de punta alar sobre aeronaves con ANSYS

En estas figuras, el color rojo indica que en esa parte el fluido se acelera aumentando
la velocidad y disminuyendo la presiéon. En la Figura 38 se aprecian con detalle una serie
de ondas sinusoidales, fruto de la proyeccion lateral de las trayectorias helicoidales de las
particulas fluidas. Al comparar ambas gréficas se observa que la curvatura de la punta alar
en el borde de salida presenta una mejora en la intensidad de los vortices. Esto se debe a
que, al haber curvatura, cerca del borde de salida se produce un gradiente elevado de
presiones, por lo que en la zona final se produce una mayor intensidad del vértice.

Para un entendimiento mas completo de los fenémenos que provocan estos resultados,
ver Anexo III.
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CAPITULO VI.
CONCLUSIONES

A lo largo de este trabajo se han analizado, en primer lugar y con un programa de
formacion académica, las variables relevantes en aerodindmica como son los coeficientes de
arrastre y sustentacion, la eficiencia aerodindmica y las distribuciones de presion y
velocidad sobre diferentes configuraciones geométricas: perfil plano, curvo, con y sin
espesor, simétricos y asimétricos y de forma conjunta para profundizar en lo que
representan estos parametros y la influencia que cada detalle de esta geometria tiene sobre
el conjunto evaluando todos los resultados para diferentes angulos de ataque que toman
valores entre 02y 20°.

En segundo lugar, a la vista de las ecuaciones que gobiernan el flujo externo alrededor
de perfiles alares y de los métodos numéricos existentes para resolverlas, se ha apostado
por aprender el manejo del programa ANSYS-Fluent y de esta forma simular
numéricamente el flujo alrededor de dispositivos de punta alar diferentes, variando el
angulo de ataque para acometer el objetivo propuesto en este TFG.

A la vista de los resultados numéricos, podemos concluir que el objetivo planteado en
este trabajo, que es el estudio aerodindmico mediante simulaciéon numérica de diferentes
configuraciones de puntas de perfiles alares para establecer cual de las geometrias
estudiadas ofrece mejores perspectivas, ha sido satisfecho obteniendo que el modelo blended
winglet mejora la eficiencia aerodindmica respecto a una punta alar clasica. De los cuatro
dispositivos analizados en detalle, se consigue optimizar el rendimiento del ala en un 2%
para un angulo de ataque de 5°, que seria una posiciéon de vuelo comin a gran altitud,
generando menos vorticidad, que no aumenta la resistencia frente a otras configuraciones

y si aumenta la sustentacion.

Como objetivos secundarios y personales, se ha conseguido aprender el manejo de una
herramienta de simulaciéon numérica de uso profesional en el campo de la Mecanica de
Fluidos, como es ANSYS-Fluent, partiendo desde una perspectiva como usuario sin
experiencia. Asi mismo, también se han asimilado nuevos conceptos de mecanica de fluidos
y términos del campo de la aviacién.

Se ha de poner en contexto la supuesta validez de los resultados obtenidos, ya que las
simulaciones que se han llevado a cabo se encuentran con multitud de simplificaciones y
posibles fuentes de error a lo largo de todo el proceso descrito.

e La fuente de error fundamental es, muy probablemente, procedente del modelado

geométrico. Si bien las geometrias imitan correctamente modelos reales, en ningin

caso se ha pretendido reproducir un modelo a través de sus planos de disefio.
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e Durante el tiempo de trabajo en ANSYS, se ha advertido como, el factor maés
influyente al margen de la geometria, es la calidad del mallado. La versiéon académica
de ANSYS ha resultado ser el factor méas limitante de este proyecto, dado que en
pruebas de mallado muy refinado en regiones pequenas, los resultados han sido
excelentes. El mallado disponible de 512000 celdas resulta muy insuficiente para

simular correctamente el flujo en un problema de estas caracteristicas.

e Un usuario avanzado del software empleado podria considerar hipdtesis y opciones

de simulacién méas adecuadas, que proporcionen una solucién mas precisa.

Como aspectos de perfeccionamiento para futuros proyectos, con mayor tiempo
disponible, presupuesto y requisitos méas estrictos, se proponen las siguientes mejoras:

¢ Resultaria de especial interés acompanar las simulaciones numéricas de este trabajo,
con una serie de ensayos experimentales en tiinel de viento. De este modo, se podria
realizar un analisis comparativo de ambas tecnologias, verificando la correlatividad

de los resultados.

e La simulacién mediante CFD podria incluir un andlisis de sensibilidad geométrica,
en los que se modifiquen parametros relevantes como la angulacién de los winglets

las cuerdas méaxima y minima o la altura maxima que deben alcanzar.

e Aunque se haya concluido que el impacto del uso de este tipo de dispositivos es
significativo en el ala, serfa necesario estudiar un amplio rango de situaciones de
vuelo para que las conclusiones se puedan extrapolar a un ciclo de vuelo convencional,

con maniobras de despegue, aterrizaje y viraje.

o Mas alla del analisis aerodinamico, el trabajo podria enfocarse de forma mas extensiva
en aspectos relacionados con el consumo de combustible de la aeronave con los nuevos
dispositivos, las necesidades de refuerzo estructural del ala para soportarlos, o incluso

el impacto en la actstica general de la aeronave.
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ANEXOS.

ANEXO I. Simulaciéon y resultados numéricos sobre
diferentes geometrias usando FoilSim

1. Placa plana.

En este primer caso, se simula una placa plana de grosor despreciable, sumergida en la
corriente de aire segin las condiciones descritas anteriormente. Se realiza un barrido del
angulo de ataque de la placa desde 0 hasta 20 grados, con saltos de 1 grado. No se examinan
angulos de ataque negativos debido a la simetria del problema, y porque no son relevantes
en aviacion.

Se presentan a continuacién, de forma grafica, los resultados numéricos obtenidos de
la simulacién. En la Figura 40 se muestra la variacién del coeficiente de sustentacién (en
azul) y resistencia (en naranja) respecto al dngulo de ataque. El coeficiente de resistencia
aumenta conforme el angulo de ataque va aumentando, pero es en el coeficiente de
sustentacion en el que este aumento es mas relevante hasta alcanzar los 15 grados de
inclinacion, en el que el coeficiente comienza a descender indicando que el perfil entra en
pérdida.

En la Figura 41 se representa la eficiencia aerodindmica de esta geometria, como el
cociente entre el coeficiente de sustentacion y el de arrastre conforme el angulo de ataque
aumenta, pudiendo observarse que la eficiencia maxima se obtendria para un angulo de 3°,
que seria la condiciéon 6ptima de despegue.

Por otro lado, en la Figura 42 se muestra la distribucion de presiones a lo largo del
perfil, en el extradds (en azul) y en el intradds (en naranja) respecto a la presién atmosférica
(en verde) sobre la cuerda. Se comprueba que la presion méxima y mayor que la atmosférica
se obtiene en el intradds que permite la sustentacion; mientras que la presiéon es menor en
el extradds, alcanzandose valores cercanos a la presiéon atmosférica hacia el final del perfil.
Por dltimo, en la Figura 43 se muestra también la distribucion de velocidades a lo largo de
la cuerda viendo el comportamiento inverso de esta variable respecto a la variable presion.

Figura 39. Lineas de corriente para placa plana a 0°, 109y 20°
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2. Placa curva.

A continuacién, se simula una placa de espesor despreciable, pero en esta ocasion, con
una curvatura determinada con un cdmber de valor 5% de la cuerda. En esta ocasion se
evalian angulos de incidencia negativos, dada la asimetria del perfil. En las lineas de
corriente que se muestran en la Figura 44 se observa el desprendimiento de la capa limite

y como estas se juntan o separan indicando velocidades mas altas o mas bajas.

Al igual que en el caso anterior, en las Figuras 45 y 46 se muestran los coeficientes de
sustentacion (azul), resistencia (naranja) y eficiencia respectivamente, para este perfil alar.
La diferencia con el anterior es clara ya que la curvatura provoca que el coeficiente de
sustentacion aumente de valor, el de resistencia cambia su forma conforme el dngulo de
ataque es mayor y la eficiencia aumenta el doble para un angulo de ataque cercano a 0

grados.

En las figuras 47 y 48 se muestran también la distribucién de presién (izquierda) y
velocidad (derecha) a lo largo de la cuerda. En este caso vemos que las curvas se separan

mas debido a la curvatura del perfil.
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Figura 44. Lineas de corriente en placa curva a -9%, 09y 207
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3. Perfil eliptico.

El siguiente paso es considerar geometrias con un determinado espesor, no despreciable.
Para ello se trabaja con un perfil eliptico cuyo espesor méaximo es del 12.5 % de la longitud
de la cuerda. Asi como en el caso anterior se ha analizado el efecto de la curvatura sobre
los coeficientes de sustentacion y resistencia y las distribuciones de presion y velocidad; con

este ejemplo se pretende analizar el efecto del espesor sobre las mismas variables.

Tal y como venimos mostrando en los ejemplos anteriores, en primer lugar, se muestran
los coeficientes de sustentaciéon (azul), arrastre (naranja) en la figura de la izquierda y
eficiencia a la derecha. Se puede observar que son muy parecidos a los de la placa plana
presentada en primer lugar, lo cual nos induce a pensar que el espesor no cambia estos

parametros, sino que es la curvatura en si el factor clave para que los pardmetros varien.
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Sin embargo, si que se aprecia una diferencia sustancial en la distribucién de presién

(izquierda) y en la de velocidad (derecha) mostrando diferencias de comportamiento

sustanciales.
Figura 49. Lineas de corriente en perfil eliptico a 0°y 20°
Eficiencia
1,6
1.4 —LIFT
12 DRAG

1
U 08
0,6
0,4
0,2
6
0 5 10 15 20 0 5 10 15 20
f\ugulo de ataque © Angulo de ataque ©
Figura 50. Coeficientes de arrastre y sustentacion en perfil eliptico Figura 51. Eficiencia acrodindmica del perfil eliptico
Distribucién de presiones Distribucién de velocidades
108 600 Extradds
106 Intrados
500 .
104 ~ Velocidad relativa
= 102 /— = 400
£ 100 =
z = 300
= 08 g \
£ 96 = 200
Extradés =
94
Intradés 100
92
i Atmosférica
90 0
0,00 1.00 2,00 3.00 0,00 1,00 2,00 3,00

Distancia cuerda (m) Distancia cuerda (m

Figura 52. Distribucion de presiones en perfil eliptico . - T . S
g P perfil cliy Figura 53. Distribucién de velocidades en perfil eliptico

4. Perfil alar simple.
Esta simulacion consiste en una version de un perfil alar simétrico que combina dos de
las caracteristicas analizadas por separado en los apartados anteriores: perfil con curvatura

y espesor. Las lineas de corriente mostradas en la Figura 54 representan lo habitual en

estos casos y son similares a las mostradas en los casos anteriores.
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Respecto a los coeficientes de sustentacion y resistencia y eficiencia (Figuras 55 y 56)
los resultados de la simulacién son similares a los casos 1y 3 (perfil plano y perfil con
espesor), lo cual nos induce a pensar que la simetria del perfil produce el mismo efecto que

el espesor sobre una placa plana también simétrica.

Sin embargo, los perfiles de presion y de velocidad mostrados en las Figuras 57 y 58
alrededor del perfil nos muestran una gran diferencia en cuanto a comportamiento y valores

respecto a los casos simulados anteriormente.

Se observa como el desprendimiento de la capa limite provoca hacia el final del perfil
unos gradientes altos de presiéon y un cambio brusco de la velocidad generando zonas de
velocidad nula o puntos de remanso con presién maxima cercana a valores al inicio del

perfil.

Figura 5. Lincas de corriente en perfil alar simple a 02y 20°
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5. Perfil alar con camber.

Finalmente, en el Gltimo caso analizado, se incorporan todos los conceptos que regulan
la geometria de un perfil alar, para generar un perfil alar con camber elevado (15% c.)

asimétrico y con espesor.

En las Figuras 60 y 61 podemos observar como se reproduce el patréon seguido por los
coeficientes de sustentacion (azul) y resistencia (naranja) del perfil curvo en cuanto a
comportamiento, alcanzado unos valores mas altos que en el caso anterior. En cuanto a la
eficiencia se produce el menor valor de todos los casos analizados hasta el momento y
ademdas para un angulo de ataque negativo; siendo este valor muy bajo para angulos de

ataque positivos en situacién de despegue.

Los perfiles de presién y velocidad también se alejan mucho de los obtenidos en las
simulaciones anteriores, produciéndose en el primer tramo de la cuerda valores de presién

por debajo de la presion atmosférica en el intradés.

Figura 59. Lineas de corriente en perfil alar con camber a -20° y 20°
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6. Comparacion conjunta de los resultados obtenidos con el programa
FoilSim.

A continuacién, en las Figuras 64, 65 y 66 se muestra la comparaciéon de todos los
resultados obtenidos con todas las opciones analizadas de forma de perfil alar con el
programa Foilsim para el coeficiente de sustentacion y arrastre y la eficiencia aerodinamica

variando el angulo de ataque, respectivamente.

A la vista de estos resultados podemos concluir que el perfil alar con cdmber, espesor,
curvatura y asimétrico es el que obtiene peor rendimiento aerodindmico; y aunque pudiera
parecer que la placa curva tiene el mejor parametro de eficiencia (42 frente al resto que
obtiene 20) este valor se produce para dngulos de ataque negativos que no favorecen el
despegue. Por todo ello, podemos indicar que son los perfiles plano, eliptico y alar los que
muestran el mejor comportamiento y; en particular, como era de esperar, es el perfil alar
el que muestra los valores mas adecuados. De esta forma hemos alcanzado un mejor
conocimiento del significado de todos los parametros geométricos y fisicos implicados en la
simulacién y su relevancia en la eficiencia aerodindmica; y por tanto, podriamos decir que
ya nos podemos enfrentar a la simulacion de casos mas complejos con programas mas

profesionales sabiendo lo que podemos esperar.
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Figura 64. Comparacion del arrastre en todos los perfiles simulados con FoilSim
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Figura 65. Comparacién de la sustentacion en todos los perfiles simulados con FoilSim

Eficiencia
50
Placa plana
Placa curva
40 Perfil eliptico

Perfil alar
Perfil alar CC

cycd

Angulo de ataque ©

Figura 66. Comparacién de la cficiencia aerodindmica en todos los perfiles simulados con
FoilSim
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ANEXO II. Geometria de los dispositivos de punta alar
utilizados en las simulaciones.

En este anexo se van a mostrar las diferentes geometrias usadas como dispositivos de
punta alar cuya simulaciéon numérica se quiere analizar para conocer cual presenta mejor
eficiencia aerodinamica.

En las Figuras 67, 69, 71 y 73 se representan los bocetos de construccion simplificados
de todos los dispositivos, con cotas en metros y grados. Se representa en todas ellas, a la
izquierda, la vista lateral del cuerpo, y a la derecha, la vista frontal. Seguidamente, en las
Figuras 68, 70, 72 y 74 se representa en perspectiva isométrica, una vision renderizada del

dispositivo en cuestion

1.1.Blended winglets (Ala recta).

l—~0.7-—

136°

o

1.4

Figura 67. Bocelo blended winglet con dimensiones en metros. Vista lateral (izda.) y vista frontal (dcha.)

Figura 68. Vista isométrica del blended winglet
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1.2.Sharklet (Ala curva).

]

pm———

e

1,4 —

Figura 69.Boceto sharklet con dimensiones en metros. Vista lateral (izda.) y vista frontal (dcha.)

Figura 70. Vista isométrica del sharlet
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1.3.Split-Scimitar Winglet (Ala recta dividida).

0.7
2,1
e 125
e [ . 130°
1
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Figura 71. Boceto Split-scimitar winglet con dimensiones en metros. Vista lateral (izda.) y vista frontal
(dcha.)

Figura 72. Vista isomélrica del split-scimitar winglet
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1.4. Wingtip fence (Ala delta).

0,2
141° 0,9
/’
98°
P I B
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157°
r=-0,11

Figura 73. Boceto blended winglet con dimensiones en metros. Vista lateral (izda.) y vista frontal (dcha.)

Figura 74. Vista isométrica del wingtip fence
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ANEXO III. Resultados numéricos de la simulaciéon de
dispositivos de punta alar realizada con ANSYS

1. Calibracion ANSYS-FoilSim.

Con objeto de entender de forma preliminar el funcionamiento de ANSYS y la validez
de los resultados, se realiza la simulacion de un caso bidimensional basado en el problema
descrito anteriormente el FoilSim, con condiciones de vuelo idénticas, y se comparan los
resultados entre ambos.

Para trasladar el problema de forma precisa desde FoilSim a ANSYS, se exporta la
silueta del perfil como una nube de puntos y a partir de ello se sigue el flujo de procesos
descrito en el capitulo V.

En la figura 75 se muestra el mallado bidimensional generado con ANSYS sobre la
geometria de perfil alar simple que proporciona FoilSim, asi como el volumen de contorno
en el que se ha decidido introducir el perfil alar. En la figura 76 se representa en detalle el
mallado en las regiones proximas al perfil, muy refinado en las zonas de interés donde se
estima la ubicacién de los puntos de estancamiento y salida.

Figura 75. Mallado 2D del perfil alar simple @ 10°  Figura 76. Detalle de mallado

A continuacién, se representan las distribuciones de presiones y velocidades del
perfil propuesto a 10°, las cuales han de presentar caracteristicas similares a las que
proporciona FoilSim. En la figura 77, con tonalidades més oscuras se aprecia un campo de
presiones mayor en intradés. En la figura 78, en azul, vemos las regiones de menor velocidad

Figura 77. Distribucion de presiones de perfil alar  Figura 78. Distribucion de velocidades de perfil alar

52



ANEXOS

Aunque la distribucién de las variables que rigen el problema es la esperada, conviene
contrastar también la evolucion de los coeficientes de arrastre y sustentacién entre sendos
programas. En las Figuras 79 y 80 se representan la resistencia y la sustentacion,
respectivamente. Si bien los valores son algo diferentes, es importante observar que la

tendencia de los resultados numéricos obtenidos con ambos programas es similar.

Ya es conocido que FoilSim aporta resultados experimentales y no son del todo precisos
y sin embargo ambos programas coinciden en un punto de entrada en pérdida de entre

15/16° y evolucién similar del arrastre.

Cd Cl

0,35 —@— FoilSim —@— FoilSim
0,3 —e— ANSYS L5 —8— ANSYS
0,25
0,2
0,15
0,1
0,05

0 5 10 15 20 0 5 10 15 20

Angulo de ataque © Angulo de ataque ©

Figura 79. Coeficiente de arratre perfil alar FoilSim Figura 80.Coeficiente de sustentacion perfil alar
vs ANSYS FoilSim vs ANSYS

Visto todo lo anterior, se puede determinar que la configuracién y uso de ANSYS
establecida para llegar a estos resultados es adecuada y, por lo tanto, se puede proceder a
analizar el flujo tridimensional en torno al ala con sus correspondientes dispositivos de

punta alar.
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A continuacién, se representan las distribuciones de velocidades y presiones en el
extremo final del ala, para el caso del ala estandar y para cada uno de los dispositivos de

punta alar simulados

2. Ala estandar.

En la figura 81 se representa la distribucién de presiones manométricas, en Pascales,
sobre el perfil de fueraborda. Se visualiza el efecto obvio de la presion para generar
sustentacion con un gradiente de entre -16.1 kPa y 2.7 kPa. Esta distribucién es correlativa
con la de velocidades, mostrada en la figura 82 en m/s, en la que ademds se visualiza el
efecto de difusion en la retaguardia del ala. En ambas se puede observar como, aquellos
puntos mas alejados del perfil alar se colorean segun las condiciones de presién atmosférica
y Via=243 m/s.

En la Figura 83 se representa el efecto de la helicidad [m/s’] que se da en el plano 1
metro posterior al ala. El indicador de intensidad de los vortices de punta alar facilita ver

como el ala sin un dispositivo que los controle, genera vortices de gran intensidad.
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Figura 81. Distribucion de presiones en el perfil de
fueraborda del ala estandar
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Figura 82. Distribucion de velocidades en el perfil de

fueraborda del ala estindar
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3. Blended winglet.

En la figura 84 se representa la distribucién de presiones manométricas, en Pascales,
sobre el perfil de fueraborda, en el punto de nacimiento del winglet. Se visualiza el efecto
obvio de la presion para generar sustentacion con un gradiente de entre -11.9 kPa y 3 kPa.
Esta distribucién es correlativa con la de velocidades, mostrada en la figura 85 en m/s, en
la que ademas se visualiza el efecto del desprendimiento de capa limite. Para esta seccion
en concreto se estd dando un efecto de arrastre por interferencia derivado de las corrientes
del winglet, representado por la zona sombreada. En ambas figuras se puede observar como,
aquellos puntos mas alejados del perfil alar se colorean segun las condiciones de presion

atmosférica y V.a=243 m/s.

En la Figura 86 se representa el efecto de la helicidad [m/s2] que se da en el plano 1
metro posterior al ala. El indicador de intensidad de los vértices de punta alar facilita ver
como el ala, en esta ocasion, presenta un voértice que se ha desplazado claramente al extremo
superior del dispositivo, y ahora es de dimensiones mucho mas reducidas y algo inferior en
intensidad. El resto de zonas marcadas con helicidad estan derivadas del efecto de

interferencia previamente mencionado.
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fueraborda del ala con blended winglet 29907
24470
Velocity Gl
i 19032
Contour 3 16313
5 13594
259 10875
7 %
1 5438
183 2719
13 0
137 [m 5-"-2]
122
of -
§Z Figura 86. Helicidad en el ala con blended winglet
30
15
0
[m s*-1]

Figura 85. Distribucion de velocidades en el perfil de
fueraborda del ala con blended winglet
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4. Sharklet.

En la figura 87 se representa la distribucién de presiones manométricas, en Pascales,
sobre el perfil de fueraborda, en el punto de nacimiento del winglet. Se visualiza el efecto
obvio de la presion para generar sustentacién con un gradiente de entre -19 kPa y 4.5 kPa.
Esta distribucién es correlativa con la de velocidades, mostrada en la figura 88 en m/s, en
la que ademas se visualiza el efecto del desprendimiento de capa limite. Para esta seccion
en concreto se estd dando un efecto de arrastre por interferencia derivado de las corrientes
del winglet, representado por la zona sombreada. En ambas figuras se puede observar como,
aquellos puntos mas alejados del perfil alar se colorean segun las condiciones de presion

atmosférica y V.a=243 m/s.

En la Figura 89 se representa el efecto de la helicidad [m/s2] que se da en el plano 1
metro posterior al ala. El indicador de intensidad de los vértices de punta alar facilita ver
como el ala, en esta ocasion, presenta un voértice que se ha desplazado claramente al extremo
superior del dispositivo, y al igual que en el blended winglet, es de dimensiones mucho mas
reducidas y algo inferior en intensidad. Sin embargo, a diferencia del dispositivo anterior,
el efecto de la interferencia ahora es masivo y la turbulencia en el ala no se ha corregido
apropiadamente. Esta es una posible fuente que justifique los malos resultados que se han

visto en este dispositivo en cuanto a la eficiencia aerodindmica.

Pressure
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Figura 87. Distribucion de presiones en el perfil de
fueraborda del ala con sharklet
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Figura 88. Distribucion de velocidades en el perfil de
fueraborda del ala con sharklet
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5. Split-scimitar winglet.

En la figura 90 se representa la distribucién de presiones manométricas, en Pascales,
sobre el perfil de fueraborda, en el punto de nacimiento del winglet. Se visualiza el efecto
obvio de la presion para generar sustentacion con un gradiente de entre -19.3 kPa y 4.6
kPa. Esta distribucion es correlativa con la de velocidades, mostrada en la figura 91 en
m/s, en la que ademas se visualiza el efecto del desprendimiento de capa limite. Para esta
seccién en concreto se esta dando un efecto de arrastre por interferencia derivado de las
corrientes del winglet, representado por la zona sombreada. En ambas figuras se puede
observar como, aquellos puntos mas alejados del perfil alar se colorean segiin las condiciones

de presién atmosférica y Via=243 m/s.

En la Figura 92 se representa el efecto de la helicidad [m/s2] que se da en el plano 1
metro posterior al ala. El indicador de intensidad de los vortices de punta alar facilita ver
como el ala, en esta ocasion, presenta un vértice que se ha desplazado claramente al extremo
superior del dispositivo, y al igual que en el blended winglet, es de dimensiones mucho mas
reducidas y algo inferior en intensidad. Se observa como la adicién de una segunda
superficie descendente, a pesar de disminuir ligeramente la intensidad de la turbulencia en

esta zona, no ha provocado ningtn efecto positivo notable.
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Figura 90. Distribucion de presiones en el perfil de
fueraborda en el ala con split winglet
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Figura 91. Distribucion de velocidades en el perfil de
fueraborda en el ala con split winglet
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6. Wingtip fence.

En la figura 93 se representa la distribucién de presiones manométricas, en Pascales,
sobre el perfil de fueraborda, en el punto de nacimiento del winglet. Se visualiza el efecto
obvio de la presién para generar sustentaciéon con un gradiente de entre -19.5 kPa y 4.6
kPa. Esta distribucion es correlativa con la de velocidades, mostrada en la figura 94 en
m/s, en la que ademds se visualiza el efecto del desprendimiento de capa limite, méas
acusado en esta ocasion y con mayor desarrollo turbulento. Para esta seccién en concreto
se esta dando un efecto de arrastre por interferencia derivado de las corrientes del winglet,
representado por la zona sombreada. En ambas figuras se puede observar como, aquellos

puntos mas alejados del perfil alar se colorean segin las condiciones de presién atmosférica
y Via=243 m/s.

En la Figura 95 se representa el efecto de la helicidad [m/s2] que se da en el plano 1
metro posterior al ala. El indicador de intensidad de los vortices de punta alar facilita ver
como el ala, en esta ocasion, presenta una generaciéon de vértices mas uniforme. Debido a
la angulacién mas marcada de este dispositivo, la interferencia crece, disminuyendo el

rendimiento general del ala
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Figura 93. Distribucion de presiones en el perfil de fueraborda
en el ala con wingtip fence
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Figura 94. Distribucion de velocidades en el perfil de
fueraborda en el ala con wingtip fence
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7. Comparacion de los coeficientes de resistencia y sustentacion de
diferentes dispositivos de punta alar

Finalmente, se representan las curvas de sustentacién, resistencia y eficiencia
aerodinamica de cada una de los dispositivos de punta alar evaluados en el rango de
operacion de entre 02 y 20° de incidencia.

Por lo tanto, las figuras a continuacion reflejan los valores absolutos que toman estos
indicadores aerodinamicos en conjunto con el efecto del ala. Dado que, en proporcion, las
fuerzas que genera el ala son dominantes respecto a las de la punta alar, las diferencias
aqui representadas, aunque minimas, si que muestran conclusiones relevantes que ya han

sido descritas en el capitulo V.

En la Figura 96, se visualiza que todas las configuraciones generan una resistencia al
aire de entre 0.2 y 0.8 para los dngulos de operacion estandar. Asi mismo, se aprecia como
las curvas de drag quedan en todo caso por encima de la curva del ala base de referencia.
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Figura 96. Coeficientes de arrastre para todos los tipos de geometria y configuracion

En la Figura 97 en cambio, si se observan unas diferencias en cuanto a sustentacién
ligeramente mayores. En especial, se distingue el negativo impacto del sharklet (linea azul)
para angulos de ataque superiores a 8°. Todos los tipos de dispositivo en el ala proporcionan
el mismo comportamiento de sustentaciéon entre 0.2 y 0.9.

59



Cl

1,000
0,900
a
g
g 0,800
+~
g
% 0,700
7
& 0,600
2
g 0,500 — Ala base
S —— Blended Winglet
S 0,400 Sharklet
Q 7 .
@) Wingtip fence
0,300 — Split-Scimitar Winglet
0,200
0 5 10 15 20

Angulo de ataque ©

Figura 97. Coeficientes de sustentacion para todos los tipos de geometria y configuracion

La eficiencia aerodinamica del perfil, representada en la Figura 98, indica qué
tipologias de punta alar presentan un rendimiento 6ptimo y cudles son ineficaces para los
propositos iniciales. Aqui se aprecia como la linea rosa correspondiente al blended winglet
esta por encima de todas las demaés, indicando que se trata de la geometria idonea de entre
las simuladas.

Eficiencia
— Ala base
2 — Blended Winglet
Sharklet
18 Wingtip fence
Split-Scimitar Winglet

0,8
0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20
Angulo de ataque ©

Figura 98. Eficiencia acrodindmica de todas las geometrias y configuraciones
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