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Resumen
El presente es un trabajo de investigacion que estudia los principios aerodindmicos presentes
en un ala finita de un avion no tripulado. El problema se representa en un modelo de
turbulencia que engloba las ecuaciones de Reynolds Averaged Navier-Stokes (RANS). Las
ecuaciones RANS, son utilizadas en la metodologia de resolucion de Computational Fluid
Dynamics (CFD). El trabajo cuenta con la validacion de un modelo para una seccion del ala
NACA 0012 con datos de la NASA. Posteriormente, se disefia la geometria de interés
mediante la plataforma de dibujo Autodesk Inventor. Ademas, se construye el modelo en
COMSOL Multiphysics con las debidas condiciones de borde y un mallado ajustado que
permite realizar un estudio de la distribucion de presion sobre la superficie. Un post
procesamiento de los resultados incluye, una obtencion y analisis de las curvas de
sustentacion y arrastre para distintos angulos de ataque que permite conocer el
comportamiento del ala en vuelo . Para el modelo en tres dimensiones, por la existencia de
una deflexion de flujo hacia abajo en la punta del ala, se brinda una representacion de los
efectos presentes y el efecto que causa la inclusion de un winglet y las mejoras en el

rendimiento de la aeronave.

Palabras clave: CFD, RANS, angulos de ataque, arrastre, sustentacion
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Abstract
The work is an investigation to the study of aerodynamic properties that are present in finite
wing of a UAV. The problem represents a turbulent model which develops the Reynolds
Averaged Navier Stokes Equations (RANS). RANS equations are used in the methodology
of Computational Fluid Dynamics (CFD). The document includes a validation of the model
using NACA 0012 airfoil with NASA experimental data. In addition, it is build the geometry
of interest in Autodesk Inventor drawing platform. Besides, the design is imported to
COMSOL Multiphysiscs where it is modeled with the appropriated border conditions and a
fine mesh that allow the study of the boundary layer pressure distribution over the surface. A
post processing of the results contain the lift and rag curves for different angles of attack that
help to understand the performance of the wing. For the three dimensional model, because
of the presence of the downwash, the paper includes a representation of the turbulent effects

on the wingtip and the benefits that a winglet could bring to the UAV.

Key words: CFD, RANS, UAV, wingtip, downwash



DEFINICION DE VARIABLES

Cr:

Cr:

Poo:

Hoo:

Weo'

Coeficiente de sustentacion.

Coeficiente de arrastre.

Angulo de ataque.

Coeficiente de presion.

Energia cinetica de flujo libre turbulento.
Velocidad de flujo libre.

Viscosidad de flujo libre.

Viscosidad dindmica de flujo libre.

Tasa de disipacion especifica de flujo libre.

Longitud de cuerda.
Superficie de contacto del ala 3D

Factor de eficiencia del ala

15
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CAPITULO 1. INTRODUCCION

1.1. Antecedentes

El Proyecto Avidon No Tripulado - Galdpagos UAV comprende el desarrollo de
diferentes prototipos consecutivos de aviones no tripulados desarrollados a partir del
conocimiento de estudiantes de diferentes facultades del colegio Politécnico, conjunto con el
conocimiento profesional de profesores pertenecientes a la Universidad San Francisco de
Quito, Ecuador y la Universidad Embry Riddle, Estados Unidos. El proyecto Galapagos
UAYV comprende de subproyectos que se integraran comunmente para el desarrollo de cada
prototipo. Asi es transformado en un proyecto de etapas progresivas, es decir que cada etapa
tiene como resultado un prototipo. Y a su vez, todas estas etapas o0 prototipos tienen como
resultado un prototipo final de vuelo autbnomo que generara la proliferacion de su
manufactura en varias replicas para cubrir el rango absoluto de vigilancia que necesita la
region del archipiélago de las Islas Galapagos. Entre los subproyectos que se integran en cada
etapa del proyecto o prototipo se encuentran: Produccién y Manufactura, Disefio
Aerodinamico y Estructural, Auto Pilotaje, Telecomunicaciones y Transmision de Datos, y
por Gltimo, Despegue y Aterrizaje del Prototipo. EI Proyecto que se desea desarrollar en esta
oportunidad pertenece a la primera etapa del proyecto Galdpagos UAV Yy esté relacionado
directamente con la seccion de produccion y manufactura del proyecto. Este tiene como
resultado la presentacién del resultado final de la primera etapa del proyecto o el primer
prototipo de avién no tripulado que sera sujeto a pruebas de vuelo y observacion. Para el
desarrollo de este proyecto se implementara etapas secuenciales de seleccion de materiales,
aprobacidn de disefios, uso de los primeros procesos de manufactura para las diferentes partes

y piezas, pruebas mecanicas de los elementos estructurales y acoplados, y por ultimo, el
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ensamblaje final del primer prototipo. A estos procesos de manufactura se suma la
implementacion de materiales compuestos en la produccion de determinadas piezas y el uso
de procedimientos que deberan utilizarse para la manufactura de las etapas siguientes del
proyecto general Galapagos UAV. En este momento el proyecto cuenta con un prototipo de
avion que es capaz de volar exitosamente a través de un piloto automatico. Entre los objetivos
de los estudiantes e ingenieros encargados del proyecto esta la continua mejora del disefio
del avion.

Entre los afios 1912-1918 los estudios de las alas de los aviones tomaron un salto
importante gracias a Ludwing Prandlt quien planteé que las consideraciones aerodindmicas
de las alas pueden ser estudiadas en dos secciones. La primera el estudio de la seccion del
ala normalmente conocido como airfoil, y la segunda parte como el estudio de las
modificaciones de este airfoil para completar el ala finita completa. Este tipo de método se
ha usado por la National Aeronautics and Space Administration (NASA) para el estudio de
varias propiedades y caracterizaciones, razon por la cual se utilizara este procedimiento para
el desarrollo de este estudio. Primero se analizara los efectos aerodinamicos del NACA 65-

412 y posteriormente el analisis sobre el ala completa del UAV.
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1.2. Justificacion e importancia

Uno de los objetivos del grupo de estudiantes e ingenieros encargados del proyecto
de la flota de aviones no tripulados es la mejora del disefio del avion. Es por eso que conocer
las propiedades y caracteristicas que tiene un prototipo es de vital importancia para el control
y mejora del mismo. El disefio y modelacion de problemas fisicos brindan los ingenieros
una herramienta de prueba para sus prototipos permitiéndoles modelar. La construccion de
un modelo de estudio para conocer propiedades aerodinamicas de los componentes del avion
servira a los miembros del grupo de Galapagos UAV tener una herramienta de simulacion
para futuras mejoras y contar con la experiencia sobre las limitaciones y caracteristicas que
tiene el software utilizado.

Establecer un estimado del coeficiente de arrastre del ala del avion, es de gran
importancia ya que este coeficiente, puede ser utilizado para generar predicciones mas
precisas del desempefio del avion. Mejores predicciones del coeficiente de arrastre
permitirian optimizar el plan de vuelo, ahorrando energia o cubriendo un area de vigilancia
méas amplia. Establecer areas que puedan estar generando excesivo arrastre debido a
separacion de flujo. Areas probleméticas podrian ser redisefiadas para minimizar separacion

de flujo y arrastre en el avion.
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Objetivos General

Crear una plataforma de investigacién en aerodinamica 3D usando COMSOL

MultiPhysics

Objetivos Especificos

Validar el modelo de estudio comparando con el modelo de Validacion de la

NASA para el perfil de Ala NACA 0012

Definir las caracteristicas aerodinamicas estandares para perfil de ala NACA

65412

Recrear un modelo en 3D dimensiones para el estudio del ala del Galapagos

UAV.

Establecer un estimado del coeficiente de arrastre del ala del avion
Establecer areas de separacion de flujo que generen arrastre excesivo.
Estimar el beneficio de incluir un winglet en el disefio del ala.

Analizar las limitaciones y formas de estudio para el problema de CFD
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CAPITULO 2. MARCO TEORICO

En este capitulo se realizara se expondra la teoria extraida de una amplia revision
literaria acorde al estudio. Primero se desarrollara los temas relacionados con el analisis, para
después poder desarrollar las formulas y deducciones matematicas utilizadas para resolver

las ecuaciones del fluido de interés
2.1. Turbulencia

La turbulencia es un fenémeno que sufre un fluido cuando los efectos producidos por
el momento superan los producidos por la viscosidad, alto numero de Reynolds.
Generalmente se desencadena por algun tipo de perturbacion, por ejemplo el paso de flujo
por sobre un objeto que provoca la separacion del flujo y una fluctuacién de los campos de
velocidad en muchas escalas de longitud y tiempos distintos. Los campos de velocidad bajo
estas circunstancias se manifiestan como remolinos (eddies) que afectan directamente
propiedades como el momento y la energia. (Wilcox, 1998)

En contraste, en flujo laminar los efectos viscosos dominan los de momento.
Cualquier fluctuacién es minimizada por la viscosidad del fluido, es por esto que el flujo
laminar se representa como particulas de flujo que se mueven paralelas una sobre otra. Los
flujos laminares pueden ser resueltos con las ecuaciones de Navier Stokes y numéricamente
no son complicados de analizar. La presencia de turbulencia en el flujo introducen
dificultades al momento de encontrar una solucién, las ecuaciones para resolver se vuelven
mas largas y complicadas y el tiempo de computo aumenta.

La naturaleza de las ecuaciones de Navier Stokes es una ecuacion diferencial parcial,
no lineal, dependiente del tiempo y de tres dimensiones; las inestabilidades de flujo que

presenta un modelo turbulento originan interacciones no lineales entre los términos de inercia
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y viscosidad, estas interacciones son rotacionales, completamente dependientes del tiempo y
completamente tridimensionales. Por esta razén, el flujo turbulento no puede ser modelado

con estas ecuaciones. (Wells, 2009)
2.1.1. Clasificacién Turbulencia

Ciertas consideraciones deben ser tomadas al momento clasificar un modelo de
turbulencia debido a la cantidad de variables de las que depende. En la actualidad hay tres
niveles de resolucion de este problema: completamente resuelto, parcialmente resuelto y sin
resolucion. Antes de hablar de escalas de turbulencia podemos hablar de eddies que pueden
ser vistos como movimientos rotatorios cuya dimension caracteristica es la escala local de
turbulencia. Los remolinos se sobreponen e interactian en el espacio, los mas grandes
acarrean a los mas chicos. La turbulencia funciona como un proceso en cascada en el cual
conforme esta decae los remolinos mas grandes transfieren la energia cinética a los mas
pequefios y en Gltima instancia los mas pequefios disipan su energia en forma de calor.

Una simulacion numérica directa (DNS) es un intento de resolver completamente un
modelo de turbulencia ya que intenta resolver las ecuaciones de Navier Stokes en escalas
Kolmogorov que es una escala en la que la viscosidad domina y la energia cinética turbulenta
se disipa en calor. Los detalles sobre este método salen del alcance de esta tesis, sin embargo
cabe mencionar que entre sus caracteristicas estd que consume una gran cantidad de poder
computacional y tiene dificultades numéricas en la resolucion de la malla. (Wells, 2009)

A Large Energy Simulation (LES) es un tipo de resolucion parcial de la turbulencia,
entre sus generalidades esta que las escalas de turbulencia més pequefias disipan energia y
son méas homogéneas entre si, por lo cual pueden ser modeladas, mientras la turbulencia que

tenga grandes escalas dependera més de las condiciones de borde y la geometria del modelo



22

de estudio. En general el modelo utiliza menor poder computacional que un DNS, pero
requiere de algoritmos méas complicados, y muchos ingenieros ain no lo encuentran muy
aplicable a varios casos reales.

Computacionalmente, el método més practico es aquel que plantea las ecuaciones de
Reynolds Average Navier Stokes Equations. Con este método la turbulencia se considera
completamente sin resolucidn, y lo que se buscan son las cantidades promedio del flujo. Esto
se consigue promediando con Reynolds las ecuaciones de Navier Stokes. Trabajar con las
cantidades promedio para resolver el problema ahorra mucho tiempo de computo comparado
con los procesos DNS y LES. Sin embargo con este método el modelado de la turbulencia se
vuelve crucial para los resultados de la solucion. En este trabajo se modelo utilizando este
método, por lo cual a continuacion se brindard una clasificacion de las aproximaciones

existentes y la justificacion de la aproximacion seleccionada.
2.1.2. Método RANS

Entre las aproximaciones mas conocidas se encuentran las detalladas en la tabla
siguiente. COMSOL Multiphysics, que es nuestra plataforma de trabajo cuenta con varias
formulaciones para resolver problemas de turbulencia entre ellos: Spalart-Allmaras, k-
epsilon, k-omega, Low Reynolds number k-epsilon, y SST models. Todas estas formulaciones
se encuentran en el médulo de CFD y el método de k-epsilon y Low Reynolds Number,

también estan disponibles para un estudio con transferencia de calor. (Park & Park, 2005)

Tabla 2. 1 Métodos RANS

Cebeci-Smith (1967)
Algebraico Baldwin-Lomax (1978)
Johnson-King (1985)
Bradshaw-Ferriss-Atwell (1967)
Una ecuacién | Baldwin-Barth (1990)
Sparlart-Allmaras (1992)
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Menter (1994)

k —w (various versions from 1972 — 2006)
k - € (1974)

k -w SST (1993, and various modifications)
vA2 - £(1991)

Dos Ecuaciones

Como se vera en la seccion siguiente al generarse una capa limite sobre una superficie
esta comienza con flujo ordenado y el comportamiento se vuelve cadtico conforme el fluido
avanza sobre la misma cuando el numero de Reynolds es elevado y sobrepasa el orden de
1075, se vuelve imposible resolver ecuaciones de Navier-Stokes. En este régimen de flujo,
se puede utilizar una de Navier-Stokes (RANS) formulacién promedio-Reynolds, que se basa
en la observacion de que el campo de flujo (u) en el tiempo contiene pequefas oscilaciones
locales, (u’) que puede ser tratada en un sentido del tiempo-un promedio de (U). Como
consecuencia de ello, afiadimos incognitas adicionales para el sistema de ecuaciones e

introducir aproximaciones para el campo de flujo en las paredes. (Larsson, 1998)

1

TYYYY

fl

Figura 2. 1 Formulacién Promedio de Reynolds para Flujo Turbulento (COMSOL Users Guide)

2.1.3. Modelo de Turbulencia SST

El modelo de turbulencia SST, es un modelo RANS de dos ecuaciones con bajo nimero de

Reynolds. Es formalmente una combinacion entre los modelos k- (donde k es la energia
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cinética turbulenta y o es la tasa de disipacion especifica de energia cinética tubulenta) y el
k-¢ (donde es la tasa de disipacién de energia cinética turbulenta), pero el modelo k-g es
reformulado para que resuelva para la energia cinética k y la disipacion especifica . La idea
de combinar los modelos se basa en que el modelo k- es mejor cerca de las paredes y el k-
€ es mejor para el comportamiento del flujo libre. Este modelo ha sido muy utilizado para
resolver flujos exteriores en geometrias como alas y turbinas. Por esta razén, fue el

seleccionado para desarrollar el presente estudio.

2.2. Compresibilidad

La compresibilidad de un fluido se define de acuerdo a su relacion con el nimero de Mach
(M) de acuerdo a la norma. EI nimero de Mach es la relacion entre la velocidad a la que se
mueve un objeto respecto a la velocidad del sonido. Por convencion se establece que un flujo
con M<0.3 puede ser tratado esencialmente como un flujo incompresible y un flujo con M >
0.3 debe ser tratado como compresible. La verdadera importancia de establecer esta relacion
es conocer que un flujo que tenga M < 0.3 la densidad del fluido cambiara en un 5% por lo
cual se puede suponer que es constante y para motivos practicos se pude asumir el fluido

como incompresible.

2.3. Viscosidad

La viscosidad de un fluido es la propiedad que evita el fluido se mueva con normalidad. En
la antigliedad para prop0sitos practicos se trataba a los fluidos como si estos carecerian de
friccion. Si analizamos la figura, podemos encontrar la diferencia entre un problema que

considera la friccion y otro que no. La friccion en la superficie
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Figura 2. 2 Lineas de flujo sin friccion y con friccion (Anderson, Fundamentals of Aerodynamics, 2001)

Como se puede observar en un modelo sin friccion las lineas de flujo se mueven una sobre
otra ordenadamente sin generar ninguna fuerza aerodindmica sobre la superficie. Sin
embargo, en la realidad esto no ocurre ya que cuando el fluido entra en contacto con la
superficie, existe friccion entre ambas; el flujo se separa en la parte trasera del objeto dejando
un complicado flujo de estudio que produce que la presion del flujo sea menor en la parte
trasera que en la delantera y aparezca una fuerza en la direccion del flujo conocida como
arrastre la misma que retarda el movimiento del objeto. (Anderson, Fundamentals of

Aerodynamics, 2001)

2.4. Meétodo de diferencias finitas

El primer paso para resolver un problema de forma numerica es discretizando el dominio que
se va a tratar. En la figura siguiente se puede observar el mallado de dos geometrias que es

empleado cuando se resuelven los problemas por medio de métodos de diferencias finitas.
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Figura 2. 3 Ejemplo de mallado en una dimension y dos dimensiones (Ferziger & Peric, 2002)

Cada nodo tiene asociado un subindice que indica su posicion dentro de la malla. La variable
gue se vaya a tratar por medio de la discretizacion presentara cambios a lo largo de cada
nodo. Cada nodo debe tener una variable a tratar y con ello debe arrojar una ecuacion
algebraica, el nimero de ecuaciones a resolver debe ser el mismo que el nimero de variables.
Los nodos exteriores satisfacen sus incognitas mediante el uso de las condiciones de borde
previamente establecidas. (Ferziger & Peric, 2002)

La idea del método de diferencias finitas, recae directamente del concepto de la derivada de
una curva. Mientras mas aumente el grado derivativo méas aproximado sera el resultado

buscado, sin embargo mientras mas cerca sea la aproximacion de los puntos para determinar
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la pendiente se tendran resultados més exactos, este proceso de buscar puntos méas cercanos
es lo que en el software COMSOL se llama un refinamiento de la malla. Lo que implica

mayor célculo de puntos pero asi también mayor poder computacional.

2.5. Introduccién a las Aeronaves.

2.5.1. Nomenclatura de un perfil de ala

upper surface

lower surface

chord line TE

Figura 2. 4 Nomenclatura de un Airfoil. (Anderson, Introduction to Flight, 1989)

Chord.- Es la distancia que existe entre el Leading Edge (LE) y el Trailing Edge (TE)

Leading Edge.- Es el extremo frontal de un ala de avion.

Trailing Edge.- Es el extremo posterior de un ala de avién

Mean Camber.- Es el arco de circunferencia que se encuentra justo en la mitad entre

el Lower Camber y el Upper Camber.

Thickness.- Es la mayor distancia existente entre Upper Camber y Lower Camber.

2.5.2. Fuerzas Existentes
En el estudio de la aerodinamica es importante el analisis de los comportamientos que tenga
un objeto dentro de un dominio de aire. Las fuerzas existentes sobre un airfoil o un ala finita

o las velocidades y variaciones en las propiedades del flujo en las cercanias de la superficie
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y en las zonas que se mueve libremente deben ser consideradas. A continuacién se brinda

una breve descripcion de cada una.

Relative wind

Figura 2. 5 Fuerzas aerodindmicas sobre un perfil de ala. (Anderson, Introduction to Flight, 1989)

» Velocidad de flujo libre (U,,).- Es la velocidad con la cual se mueve fluido fuera
de la capa limite se considera que la superficie no genera ninguna interaccion con
este flujo.

= Lift (L).- También llamada sustentacion es la componente de la fuerza que ejerce el
fluido sobre el ala que se encuentra normal a la direccion de la velocidad de lujo
libre.

= Drag (D).- También llamado fuerza de arrastre, es la componente de la fuerza
aerodinamica que es paralela a la direccion de la velocidad de flujo libre.

» Momento (M).- EI momento de todo el perfil del ala se obtiene después de la
integracion de todas las fuerzas ejercidas sobre la misma. Y depende de la posicion
de la que se tome el momento. En general por convencion se toma el momento a una

distancia de un cuarto de la cuerda del leading edge.
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= Angulo de ataque (a).- El angulo de ataque es aquel que forman la direccion de

flujo libre con la direccion de la cuerda del ala.

2.5.3. NACA serie 6

La familia de NACA serie 6 fue creada en 1930. El primer digito se refiere a la serie del perfil
de ala, el segundo indica la extensién favorable del gradiente de presion en décimas respecto
a la cuerda. El tercer digito indica el coeficiente de sustentacion, y los dos dltimos digitos
designan el grosor del perfil en porcentaje con la cuerda. La camber line usada para generar
este airfoil, tiene la designacion a=1.0, lo que significa que la carga debido a la curvatura es
uniforme a lo largo de la cuerda. En el caso puntual del NACA 65412 su nomenclatura
responderia el primer digito, 6, a que corresponde a la serie 6 de NACA que en si es un disefio
gue maximiza el flujo laminar a lo largo del perfil de ala. El segundo digito, 5, indica que la
extension del gradiente de presion es de 0,5 en funcién de la longitud de la cuerda y los dos

Gltimos digitos muestran un 12% de grosor a 39,9% de la longitud la cuerda.

2.6. Desarrollo de Férmulas

2.6.1. Ecuaciones Gobernantes

Las ecuaciones gobernantes para el estudio de flujos de fluidos son las ecuaciones de Navier
Stokes. Estas ecuaciones se basan en los principios de masa momento y energia y con la
ayuda de condiciones de borde pueden resolver cualquier condicion de un fluido. Estas
ecuaciones fueran extraidas de (Wells, 2009) y vistas en forma diferencial se pueden

encontrar de la siguiente manera:
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dp 0
a + a—xl (pu)) =0 (2.1)
d 0 6al-j
E(Pui) + a_xj(pujui) = ox, (2.2)
0 0 oT
%(pE) + O_xj(pujH) = (u tu) < ax]> (2.3)

Donde, x; es la variable de espacio, p es la densidad, u; el vector velocidad, E la energia
total, H la entalpia total, k el coeficiente de conductividad térmica, t;; es el tensor viscoso

de estrés y T la temperatura. Las ecuaciones de Energia y entalpia son:

E=e+ S Wit (24)
1 2.
H=h+ Euiui ( 5)

Donde e es la energia por unidad de masa, h es la entalpia. o;; es el tensor de esfuerzo. El
mismo que puede ser separado en una parte conservativa y otra disipativa. —pd;; es el tensor
termodinamico de esfuerzo y t;; es tensor viscoso de estres . Para la mayoria de fluidos los

esfuerzos viscosos dependen completamente de la taza de deformacion. Un fluido
Newtoniano es aquel que tiene el tensor viscoso de estrés se asume que es proporcional a la
taza del tensor de deformacion.

tij X 5;5 (2.7)

Donde s;; es la tasa de cambio del tensor de deformacion:
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N ax] axi
2.6.2. “Reynolds Averaging”

Como se menciond con anterioridad ya que la turbulencia consiste de fluctuaciones aleatorias
en varias propiedades del fluido. En esta seccion se desarrollara el método que utilizo
Reynolds en 1895, en el cual todas las cantidades son expresadas como una suma de los
promedios de todas las partes fluctuantes. Posteriormente se puede formar el promedio del
tiempo en las ecuaciones de Navier Stokes y de continuidad. Las tres formas del método de
Reynolds apropiadas para un modelo de turbulencia son el promedio del tiempo, el promedio
espacial, y el promedio de ensamble. (Wilcox, 1998)

Ahora todas las variables son sustituidas por una parte promedio y una parte fluctuante. Si se
asume que el flujo esta en estado estable en una escala macro. Las cantidades promedio son

solo funciones de espacio:

p(x;,t) = p(xy) + p'(x;,t) (2.9)
p(xit) = P(x;) + p'(x;, t) (2.10)
pu(x;, t) = pU;(x;) + pu';(x;, t) (2.11)

Reemplazando las ecuaciones 2.9- 2.11 en las ecuaciones de Navier Stokes:

o .9, 2.12)
a(l""ﬂ)*‘axi(PUH‘Pui)—O

d = = ! d = =1 = l — 1 (213)
a(pUi + pu;') +%(pUin + pu'U; + pUii’; + pu iuj)
j

= aP+'+a(f+t’)
= 6xi( p) axj ij ij
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Para completar el proceso cada término es promediado y se asume que el promedio y la

diferenciacion son conmutativos, con lo cual se obtiene:

o ,_ — 0 ,__ — 2.14
a(p‘+p')+a—xi(ﬁUl+ﬁu’l)=O (214)

d =77 1 =7 d =777 — 7 — 7 — 7 7 (215)
a(pUl + pu 1) + %(pUlU] + pu U, + pUu; + pu lu])
j

= —i(P+};') +i(f_+t'_)
axi axi Y Y
El promedio de cualquier término con una cantidad fluctuante es cero. Si un término tiene
mas de una cantidad fluctuante se debe obtener una correlacidn estadistica entre las variables.

Tras eliminar todos los términos que son cero y asumiendo estado estable se obtiene las

ecuaciones de Reynolds Averaged Navier Stokes:

o (2.16)
a—xi(PUi)—O

oP at, (2.17)

ax]' v vt axl- ax]

En la derivacion, no se incluye la expansion de t;; porque no introduce ningin termino mas.

El Gnico término nuevo debido al Reynolds Averaging es pu’,u’;. Es

0 (‘UU)——a—P+i[t_— u' | (218)
an pYi 17 axi ax] It pU J
AT W 219)
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2.6.3. Coeficientes Aerodinamicos

gl = p. dseos ¢

Megative i ,.“3
19

Positive
pressure
u = -

L= pdscosg
dicosd=ax

o below

i

plxl above

Figura 2. 6 Distribucion de Presion sobre perfil del ala (Anderson, Fundamentals of Aerodynamics, 2001)

Para el estudio de las propiedades en vuelo, los ingenieros utilizan los coeficientes de arrastre
sustentacion y momento del avion para predecir ciertos comportamientos en y caracteristicas
de los objetos en vuelo. Como se mencioné en la seccion precedente los resultados tanto de
lift y drag, dependen del desbalance de presion existente entre las superficies superior e
inferior del ala. Con un tunel de viento y un modelo aerodindmico correctamente definido es
posible examinar la distribucion de presion en las superficies mediante el coeficiente no
dimensional Cp. (Anderson, Fundamentals of Aerodynamics, 2001)

—P, (2.20)
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Conociendo la distribucion de presion es posible integrar todas las contribuciones para
determinar la fuerza neta perpendicular a la cuerda, y la fuerza neta perpendicular a la
direccion de flujo. La presion es un esfuerzo, una fuerza sobre un area, por lo tanto para
obtener el valor de la fuerza actuando sobre un area determinada, es necesario sumar todas
las contribuciones de presion sobre la superficie completa. Podemos dividir la superficie en

superior u e inferior I. Por lo tanto es posible escribir el coeficiente de sustentacion como:

1 TE 1 TE
Cl = _j Cpldx ——f Cpudx
CJLE CJLE

(2.21)
TE

1
G =~ (Cpr — Cpy)dx
CJLE
Ademas si se tiene el conocimiento de las fuerzas que actdan sobre el ala se pueden aplicar
las siguientes formulas que al integrarlas sobre la superficie del ala permiten obtener

coeficientes adimensionales que predicen el comportamiento del avion en el aire.

DI
= 2.22
Cp Gor - C ( )
Ll
¢, = (2.23)
e " C
D (2.24)
CD B v * S
L .
- (2.25)
oo * S

Donde D'y L' se refieren a las fuerzas de sustentacion y arrastre en funcion de la longitud de

cuerda mientras que L y D son las fuerzas en funcion del area del ala finita. g, €s la



35

viscosidad dinamica, en tanto que ¢ y S son la cuerda y la superficie de integracion

respectivamente.

El arrastre inducido existente en los modelos de tres dimensiones es igual a:

¢’ (2.26)
DU™n AR -e
s? (2.27)
AR = —
S

Donde AR es el aspect ratio, s es la envergadura del ala y e es el factor de eficiencia. Este
factor es igual a 1 para alas que tengan una distribucidn de sustentacion eliptica y tiene

valores inferiores a 1 para otras distribuciones existentes. (Anderson, Fundamentals of

Aerodynamics, 2001)
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CAPITULO 3. METODOLOGIA

El objetivo de este proyecto es aerodinamico esto quiere decir que el analisis y
desarrollo del mismo se realizé en torno a los objetivos previamente planteados en este
documento y méas no en un analisis mecanico de los componentes. De la misma forma que se
ha descrito con anterioridad un perfil de ala finita esta sujeto a varios efectos aerodinamicos
debido al entorno en el que se encuentra, es por esta razén que se desarroll6 un modelo
mediante diferencias finitas para predecir el comportamiento de un UAV a velocidad crucero.

Las secciones subsecuentes describiran el desarrollo del modelo.

3.1 Generalidades

El analisis aerodinamico tiene ciertas consideraciones aplicables al modelo
independientemente si este es en dos o tres dimensiones, de esta manera en esta seccion
detallaremos algunas de las caracteristicas de los materiales, la fisica del estudio, las

condiciones de borde y el método de resolucion.

3.1.1 Materiales

Como el estudio es aerodinamico en este modelo nos interesa exclusivamente el
estudio sobre el aire. Las geometrias y las configuraciones del modelo se realizan solo sobre
el dominio de este fluido. A continuacion se presenta una tabla con algunas de las variables
necesarias para este estudio que se obtuvieron de la pagina de la NASA tras establecer las

condiciones de vuelo de la aeronave.
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Tabla 3. 1 Velocidad y Nimero de Mach

Velocidad [m/s] 40
Velocidad del Sonido [m/s] 336,748
Presion Dinamica [kPa] 0,8985059
Mach # 0,118

Tabla 3. 2 Compresibilidad del aire

Presion estética [kPa] 90,973
Presion Total [kPa] 91,875
T estatica [K] 282
T total [K] 283

Tabla 3. 3 Viscosidad del aire

Densidad [kg/m3] 1,12303
Coeficiente Dindmico [Ns/m”2] 1,71E-05
Coeficiente Cinematico [m”"2/s] 1,52E-05
Reynolds # 926997

3.1.2 Fisica

Se realizo el estudio utilizando flujo turbulento, para este apartado fue necesario calcular el
numero de Reynolds que se tendria sobre el ala del avion. Se realizé comparaciones sobre un
plato plano y posteriormente se adecud el estudio para el ala. EI flujo laminar o turbulento
depende de una relacién entre las fuerzas inerciales y las fuerzas de friccion, esta relacion es
a la que los cientificos llaman viscosidad dinamica. La misma que es inversamente

proporcional a la velocidad del aire.
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Figura 3. 1 Boundary Layer (COMSOL Users Guide)

3.1.3 Condiciones de Borde.

Las condiciones de borde establecidas son aplicables a los modelos tanto bidimensional o

tridimensional con la diferencia que sobre este Gltimo se debe aplicar una mas debido a su
tercera dimension.

= |nlet.- Esta condicion se aplica sobre la cara frontal del dominio del fluido. Ya que la

velocidad de vuelo del avion es de 40 m/s, esta es la misma que tendra el aire al chocar

con el ala en vuelo. Se debe aplicar esta velocidad de entrada, con la consideracion

gue vamos a resolver el problema para varios angulos de ataque por lo que ingresamos

esta variable como el vector velocidad:

.. T (3.1)
U, =U, cos(a 180

Uy = Uy -sin (o~ =)
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Donde U, es la velocidad de vuelo y « es el angulo de ataque, se transforma el angulo

a radianes para realizar los calculos.

Outlet.- Esta condicion se aplica sobre la cara de posterior del dominio del fluido
(opuesta a la cara de entrada). Se escogio esta condicion para representar que el flujo
sale del dominio con una presién 0, garantizando asi que no haya un contraflujo en
esa pared y el fluido salga libremente.

Pout = 0 Pa (3.2)

Boundary Stress.- De la misma forma que la condicion anterior, esta establece que el
flujo sobre las paredes laterales del tunel de viento no ejerzan ningin rozamiento ni
esfuerzo sobre el fluido el momento que este circule tenga contacto con las mismas.

P =0Pa (3.3)

Symmetry.- Esta condicidn solo se aplica al modelo de tres dimensiones, es aplicada
sobre la cara del tunel de viento que tiene contacto con la raiz del ala del avion y lo
que representa es que del lado opuesto a esta cara va a existir una geometria
exactamente igual. Esta condicion es utilizada en problemas para reducir el tamafio
del modelo reduciendo asi el nimero de nodos que se deben resolver y optimizando

el tiempo de computo en célculos innecesarios.



40

3.1.4 Meétodo de Resolucion

En la presente seccion se describira el tipo de estudio empleado y las configuraciones
que se hicieron para resolver el problema en base a los resultados necesarios. Para este
modelo se realiz6 un estudio estacionario con inicializacion en las paredes. Se eligio en
estado estacionario debido al poder computacional y porque no es de interés la transicion del
flujo sobre el tanel de viento sino especificamente los efectos que causa el flujo de aire sobre
el ala de avion. Ademas se configur6 un Parametric Sweep para que el problema se resuelva
para distintos angulos de ataque y poder analizar el comportamiento del componente. El
método de resolucidn consta de un Segregated Aprroach el cual agrupa ciertas variables
dependientes, resolver el problema para estas variables y luego usar los resultados para
resolver nuevamente para otro grupo de variables dependientes y asi sucesivamente hasta
que se ha alcanzado una solucion razonable (Estimador de error pequefio). Esta
aproximacion es (til para procesos que son largos porque se necesita menor memoria RAM
y se puede resolver de forma mas rapida que si se colocan todas las variables en un mismo

grupo Yy se intenta resolver todo de una sola vez.
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Figura 3. 2: Método de Segregated Solver

Para el proceso de computo, se utilizé un servidor que contaba con 6 procesadores de Zeon
con 2.7GHz y una Memoria RAM de 16 GB y una estacion de trabajo Lenovo ThinkPad con
un procesador con 8 nacleos con 2.7Ghz y un turbo boost que eleva la capacidad a 3.7 GHz
también con una memoria RAM de 16GB. Todas las simulaciones se desarrollaron en
COMSOL Multiphysics version 4.4 donde se efectuo un post procesamiento de los resultados

y se exportaron datos a Microsoft Excel para un mejor manejo de los mismos.

3.2 Validacion: Perfil NACA 0012

3.2.1 Geometria

Para la geometria del NACA 0012 airfoil, se genera una curva cerrada en COMSOL
Multiphysics, con la ecuacion que brinda la NASA. Al ser un ala simétrica se construye la
superficie superior y se puede generar la parte inferior con la operacion Mirror. Una vez

generada se construye el dominio del fluido con las dimensiones y caracteristicas que se
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presentardn en la seccién siguiente. EI dominio de fluido para la validacion es 500 veces
mayor a la geometria del airfoil. Este tamafio se redujo tras el analisis de resultados sin que
se alteren las condiciones de borde por temas de tiempo de computo y aplicacion al modelo

en tres dimensiones.

Figura 3. 3 NACA 0012 Airfoil [Airfoil Tools]

3.2.2 Mallado

En general en la bibliografia revisada la mayoria de autores de modelos aerodindmicos de las
de aviones procuran ajustar la forma del dominio del fluido a la misma forma del dominio
solido. Al contar con una curva simétrica si se genera una geometria similar es posible
generar un mallado ordenado con elementos cuadrados. Sin embargo debido a que el ala de
interés no es simétrica y que cuenta con una cavidad préxima al trailing edge; el mallado
empleado cuenta con 86638 elementos triangulares y 800 elementos en la capa limite que

emulan el modelo que se generd para el perfil del ala del Galapagos UAV.
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Figura 3. 4 Mallado Triangular, Modelo de Validacion NACA 0012
3.2.3 Simulacion
Para la validacién se empleé un modelo de Turbulencia SST de COMSOL Multiphysics que
permite una solucion adecuada tanto en secciones del dominio donde el flujo es libre y
soluciones precisas sobre la superficie del ala. Entre los parametros mas importantes se
definen las condiciones de vuelo como viscosidad dinamica, altura y velocidad del vuelo. Se

realizaron simulaciones para angulos de ataque de 0, 2, 4, 6 ,8 ,10 con las condiciones de

borde que hacen del dominio un tdnel de viento.

3.2.4 Resultados

Para validar la informacién se compara los datos obtenidos para el coeficiente de sustentacion

con los datos experimentales proporcionados por la NASA en su modelo de validacién de

McCroskey.
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Figura 3. 5 Coeficiente de Sustentacion comparado con datos experimentales de la NASA

Se pude notar gue la curvas estan muy ajustadas entre si y que el error esta en el orden de
10e-3 que es necesario para un modelo valido 3 dimensiones. Como se explicara en secciones
siguientes para angulos de ataque mayores que 10 grados se forma una separacién de flujo
muy brusca con la geometria y se requiere un ajuste en los elementos muy fino y algoritmos

de resolucién avanzados que salen del alcance del software y del presente documento.
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3.3. Simulacion Perfil NACA 65412

En esta seccion se explica el desarrollo del modelo en dos dimensiones del perfil de ala
NACA 65412 que es el primer paso para el analisis completo de la aerodindmica del ala del
avion no tripulado. Se describira toda la metodologia del proceso de simulacion: geometria,

mallado, resultados y conclusiones.

3.25 Geometria

La geometria fue creada directamente en COMSOL Multiphysics. EI primer paso fue
importar la tabla de datos con los valores de los puntos en el plano XY. Una vez con los datos
se procedio a construir una curva cerrada interpolando entre los puntos. Con el objetivo que
el programa identifique la geometria como un dominio se debe realizar una operacién
(Convertion) para convertir la curva cerrada en un sélido. De la misma forma que para la
mayoria de los problemas aerodindmicos es necesario crear un dominio que cumpla las
funciones de un tanel de viento. Para este caso se cred un rectangulo con las dimensiones
descritas en la siguiente figura. Ademas ya que el estudio se realiza sobre el comportamiento
del fluido realizamos una Boolean Operation para reproducir una diferencia entre el domino

liquido y el dominio sélido para que solo se requiera propiedades del aire.
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Figura 3.6: Geometria 2D

Se puede notar en la figura que el tamafio del dominio liquido en comparacién del perfil es

mucho mas grande, y en efecto es 100 veces mas grande de alto y 150 veces méas grande a lo

ancho. Estas consideraciones se toman para que el modelo el momento de converger

garantice que las condiciones de borde se cumplan en todos los extremos del tanel de viento.

3.2.6 Mallado

Como se describid en la seccion de Marco Tedrico el método de diferencias finitas se basa

en la resolucion de una malla de puntos. El tipo de mallado es un factor sumamente

importante en el analisis computacional ya que de él depende la necesidad de memoria y el

tiempo de célculo, asi como también la acumulacion de errores. Es por esta razon que en este

documento como una herramienta para comprobar la veracidad del modelo planteado se

realizaron simulaciones con distintos tamafios de elementos.



Figura 3.7 Tamano de Mallado Grueso

Como se puede observar en la figura previa el tamafio de los elementos es bastante grueso.
Para el dominio del fluido especialmente en las fronteras exteriores el tamafio del elemento
no es muy critico ya que la velocidad del fluido, se asume que lejos de la pared el fluido fluye
totalmente libre. En este mallado se cuentan con 1274 nodos de estudio, lamentablemente en
las curvas que describen el perfil de ala los nodos son tan distantes, y el tamafio del elemento
es demasiado en grande en comparacion con la interpolacion de puntos necesarios para
generar el airfoil. En la esquina inferior se genera una imagen con zoom de como se ve el
perfil, es claro que sufre una deformacion y esto afecta directamente en como el fluido fluye

a través de la pared.
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Figura 3.8, Tamafio de Mallado Normal

En la figura 3.4 se muestra el modelo en 2D con un mallado de tamafio normal, que es el
rango medio existente en los tipos de mallado que ofrece la plataforma. En esta ocasion la
red de puntos cuenta con 3842 elementos de estudio. Nuevamente el mallado del dominio
del tanel de viento es suficiente para obtener un resultado aceptable. Sin embargo a pesar de
gue comienza a notarse el boundary layer aplicado sobre el perfil del ala, el nimero de nodos
sobre este sigue siendo insuficiente ya que el perfil sigue deformado. No hay que olvidar que
cuanto mas se ajuste la malla mayor sera el tiempo de computo, pero en un modelo en 2

dimensiones el incremento en el tiempo no es mucho mayor.
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Figura 3.9 Tamafio de Mallado Extra Fino

Con el fin de obtener una solucién ajustada y poder representar todo el perfil de velocidad
sobre el airfoil, se optd por un mallado extra fino que permite obtener un resultado ajustado
en la capa limite de la pared utilizando la opcidn de boundary layer; ademas el nimero de
nodos sobre el airfoil es idoneo ya que genera una curva suave del mismo. De esta manera el
momento de generar lineas de flujo es posible representar correctamente las trayectorias que
siguen las particulas cunado circulan sobre el perfil de ala. En esta ocasion el mallado cuenta
con 15259 elementos triangulares y 247 en la capa limite.

Con los tamafios malla explicados en la seccion anterior se obtuvieron los siguientes
resultados. Es claro notar las diferencias en cuanto al ajuste de los resultados, y cual a simple
vista generara mejores resultados en el estudio. A pesar de esto, el examinar el problema con

distintos tamafio de mallado sirve para comprobar la versatilidad del modelo. A continuacion
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se muestran los resultados obtenidos con los tres tipos de mallado, grueso, normal y extra

fino respectivamente:

Surface: Velocity magnitude (m/s)
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Figura 3.10 Superficie de Velocidad con mallado Grueso
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Figura 3.11 Superficie de velocidad con Mallado Normal
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Surface: Velocity magnitude (m/s)
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Figura 3. 12 Superficie de velocidad con Mallado Extra Fino

Tabla 3. 4 Coeficiente de Arrastre y Porcentaje de cambio en funcion de los elementos del mallado

Lift Porcentaje de
Coefficient Cambio
Extra Grueso 0.002 -
Grueso 0.003 33.33%
Normal 0.028 89.29%
Fino 0.184 84.78%
Extra Fino 0.282 34.75%

Extremadamente Fino 0.32 11.88%
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Figura 3. 13 Lift Coefficient para distinto tamafios de Malla

Como se puede notar en el diagrama de barras previo, a pesar que visualmente los resultados
no parecerian afectar en demasia, el momento de la comprobacion con los datos numéricos
las diferencias son considerables. Al tratarse de una geometria complicada y al interesarnos
en la capa limite de la superficie es importante que el tamafio de los elementos sea lo
suficientemente pequefio para que el andlisis sea minucioso y puedan obtenerse resultados
idoneos para el resto del analisis. El porcentaje de cambio en la integracion del resultado
obtenido entre un tamafio de mallado y el siguiente se reduce conforme los elementos son
cada vez mas pequefios. En la tabla 3.3 se presentan los porcentajes de cambio de un mallado
respecto del anterior. En el caso del cambio mallado extra grueso a grueso el resultado puede
ser ignorado ya que la geometria se encuentra muy degenerada con ese tamafio de elemento.
Con los siguientes cambios en la malla el porcentaje se reduce conforme el nimero de
elementos en la malla es mayor; se buscan ajustes que justifiquen la variacion del tamarfio de

los elementos respecto al tiempo de computo.



3.2.7 Anadlisis de Resultados
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A continuacion, se presentaran los resultados obtenidos con el post-procesamiento de la

simulacion. Para validar un modelo la NACA obtiene los coeficientes de lift, drag, y presion.

Es por esta razon que para obtener estos valores para el airfoil se debe integrar las fuerzas

sobre todo el perfil de ala como se explicd en secciones anteriores.

Tabla 3. 5: Coeficientes de Sustentacion y Arrastre

a [°] cl
-6 -0,344
-4 -0,124
-2 0,101
0 0,327
2 0,550
4 0,763
6 0,962
8 1,131

10 1,231

cd
0,008
0,004
0,003
0,002
0,004
0,006
0,010
0,017
0,030

cl/cd
41,759
30,696
40,536
133,473
155,251
127,202
93,309
65,537
41,047
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Figura 3. 14 Lift Coefficient para Distintos Angulos de Ataque

En la figura 3.14 se muestra el coeficiente de sustentacion para varios angulos de ataque.
Cuando un avién despega el piloto genera el maximo empuje posible por el motor para
deslizarce sobre la pista y cuando eleva el avion lo rota generando un lift incrementado que
le permite elevarse. De ahi en adelante el el lift depende mucho de la geometria de estudio.
En este caso al ser un airfoil el lift es directamente proporcional al angulo de ataque para
angulos pequenos (+/-10 grados). Para angulos mayores la dependendencia se vuelve
compleja; conforme el ala se mueve en el aire las particulas de aire se adhieren a la superficie
creando la capa limite la cual cambia la geometria del objeto en el aire. Cuando el angulo de
ataque comienza a incrementarse el flujo sobre la superficie se separa del cuerpo y crean una
forma del objeto efectiva diferente de a la del ala. La separacion de la capa limite explica
porque las alas de un avion pierden dréasticamente la sustentacién y crean un fenémeno
Ilamado estancamiento. Después de la simulacion y la integracion de la fuerzas sobre el ala

con el fin de obtener el coeficiente de sustentacon, se puede notar claramente que la curva
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tiene un comportamiento lineal para angulos (+-10 grados), lo cual confirma la validez del

modelo.

Streamline: Velocity field
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Figura 3. 15 Lineas de flujo de velocidad con separacion de flujo.

En la figura 3.15 se presenta las lineas de flujo de velocidad o streamlines de velocidad para
un angulo de ataque de 10 grados, de esta inclinacion en adelante la separacion de flujo
aumenta en el trailing edge. La coloracién es un efecto del post-procesamiento que refeleja
la magnitud de la velocidad. Como es notorio las particulas se aceleran cuando entran en
contacto con el leading edge y si bien la geometria favorece el flujo de las mismas al ser
bruzco el cambio de direccion conforme aumenta la inclinacion la separacion se produce
dando lugar a un reflujo de particulas en la parte posterior del ala donde la velocidad de las

mismas es inferior y a la larga favorece el efecto del estancamiento.
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Figura 3. 16: Curva Coeficiente de arrastre vs Angulo de Ataque

La magnitud del arrastre depende mucho de la geometria del objeto en estudio. Para perfiles
de ala finos como el de nuestro estudio es normalmente constante para angulos pequefios (+/-
5 grados). Una vez que el &ngulo de ataque se eleva el arrastre se eleva rdpidamente debido
a como aumenta el area frontal que choca con el flujo de aire, y a como se incrementa el
grosor de la capa limite. De la misma manera que con la sustentacion cuando la capa limite
se separa el ala queda bloqueada y el arrastre se vuelve inestable. La determinacion del

arrastre y su coeficiente resulta dificil bajo estas condiciones.
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Figura 3. 17: Curva Coeficiente de sustentacion vs Coeficiente de arrastre

La figura 3.17 nos muestra la relacién entre el coeficiente de sustentacion y el coeficiente de
arrastre. Cuando el avion viaja a en condiciones crucero la sustentacién es igual al peso y el
arrastre es igual al empuje producido por los motores. Asimismo, un avién que tenga un alto
coeficiente de lift podra sostener mayor cantidad de carga y un avién con bajo coeficiente de
arrastre implica que necesita menos empuje, el mismo que es producido por la quema de
combustible. Por lo tanto una alta relacion entre cl/cd significa que el avion puede volar

sosteniendo cierta carga por largas distancias y con un consumo bajo de combustible.
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Figura 3. 18 cl/cd para distintos angulos de ataque

En la figura 3.18 se representa el cociente entre los coeficientes de sustentacion y arrastre, la
curva es suave y lo que permite observar es la efectividad del perfil en distintos angulos de
ataque como se puede notar el maximo valor esta dado en un angulo de ataque de dos grados.
En este angulo, el airfoil tiene su maximo rendimiento y se deberia procurar que el disefio
del ala finita favorezca esta propiedad para que la aeronave vuele con el ala en esta direccion

a velocidad crucero y obtener un mejor rendimiento.

3.3  Simulacion Ala Finita

3.3.1 Geometria

La geometria que se va simular consta del ala avion la misma que fue modelada en Autodesk
inventor de acuerdo a las dimensiones que brindaba el disefio del UAV y de acuerdo al perfil

de ala tomado del NACA 65412. Con las posiciones establecidas de los puntos del perfil se
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cred una curva interpolada consiguiendo una curva suave. Para el disefio en 3D se utilizo la

operaciéon de barrido entre dos superficies para crear el ala completa en 4 secciones

diferentes. En la figura siguiente se observa el sketch del perfil utilizado.

Figura 3.19: Perfil NACA 65412

El prototipo cuenta con un ala finita con un perfil NACA 65-412 con una envergadura
de 4 metros un grosor de 8 cm en su seccién mas grande y una longitud de cuerda de 352
milimetros. El ala reduce su seccion conforme se aleja de la base del avién y tiene una
inclinacidn final de 15 grados respecto de la horizontal. En los anexos de este documento se
adjunta un plano del redisefio del ala en funcién de realizar una simulacién de elementos

finitos con todas las caracteristicas previamente descritas.
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Figura 3.20 Dimensiones del ala 3D

Ademas del ala el componente consta de un bloque que cuenta con las dimensiones y

posiciones descritas en la siguiente tabla:

Tabla 3. 6: Geometria Bloque de Dominio Liquido

Coordenada Dimension (mm) Posicion (mm)
X 54000 -18000
Y 36000 -18000
z 9000 0

Una vez importada el ala a Comsol Multyphysics y construido el bloque, se crea uno union
entre ambas geometrias para posteriormente poder ser utilizada en el estudio. En la siguiente
figura se muestra el modelo final. De la misma forma que para el modelo en 2D dimensiones
se puede notar que el dominio del fluido es 100 veces mas grande en altura y 150 veces mayor
en largo del ala, ademas al ser en 3D se opt6 por un espesor del cubo que no interfiera con

los efectos sobre el ala.
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Figura 3. 21 Dominio de Aire

3.3.2 Mallado

El mallado para un componente en 3 dimensiones cambia de triangulacién libre a generar
tetraedros. La generacion de una malla de puntos es mucho méas complicado si se quiere
conseguir un resultado ajustado. En el caso de un ala de avidn que no sea simétrica existe la
creacion de cavidades que requieren un reajuste de los elementos. La técnica empleada para
el mallado fue dividir el ala en tres componentes y mallarlos individualmente en su superficie
con traigalos libres con un refinamiento en los bordes que marcan la forma del perfil del ala.
Posteriormente se aplicé un mallado con tetraedros a todo el dominio del fluido con un
bondary layer con 20 capas y una separacion entre ellas con una tasa de 0.2. La malla
completa consiste de 1457788 elementos en el dominio, 38770 elementos en la capa limite,

y 1064 elementos sobre los bordes.
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Figura 3. 22 Mallado del ala finita en tres dimensiones

3.3.3 Simulacion

Para el modelo en 3 dimensiones los tiempos de computo son mucho mayores, y COMSOL
presenta problemas cuando el dominio es demasiado grande y se deben agrupar variables
para la solucion. El tiempo de computo fue de 40 horas para cada angulo de ataque. En caso
de usar un método directo en la simulacion se requiere un poder computacional con memoria
RAM superior a 32 GB, y el método iterativo itera en demasia. Se ajustaron tanto el mallado
como el tamafio del dominio para que la simulacion sea viable y los efectos aerodinamicos
puedan ser representados. Se empled una densidad de aire de 1,12 kg/m3 que corresponde a
una altura de 900 m de altura y se corrié simulaciones para angulos de ataque de -4, -2, 0, 2,
4 grados que garantizan obtener el maximo cociente entre los coeficientes de sustentacion y

arrastre
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3.3.4 Resultados

En la figura 3.23 se muestra una superficie de la magnitud sobre un plano transversal xy del
dominio. Se puede notar que la velocidad justo sobre la superficie es igual a 0, ademas de la
capa limite donde la velocidad crece hasta llegar a la velocidad de flujo libre V,,. En este
caso debido a que el angulo de ataque es 0 grados, la separacion de flujo no existe ya que el
flujo de aire encuentra efectiva la distribucion del fluido sobre el ala. Cerca de la punta de
las alas el aire se mueve libremente de la regidn con presién alta a la regidn con presion baja.
Este fendmeno produce vortices en el flujo del aire en la punta del ala. Los vortices en la
punta del ala producen una deflexion del flujo hacia abajo (downwash) de aire detras del ala,
la misma que es muy fuerte cerca de la punta y disminuye su valor conforme nos vamos

acercando a la raiz de esta.

Figura 3. 23 Superficie de Velocidad Ala Finita
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Figura 3. 24: Lineas de flujo en funcién de la magnitud de vorticidad

En la figura 3.24 se muestra la magnitud de vorticidad, la misma que representa la cantidad
de remolinos que se generan en un modelo real en tres dimensiones. De acuerdo a la
coloracion se puede notar que existen vortices de mayor tamario y la energia turbulenta se
transfiere hacia vortices mas pequefios hasta que finalmente se disipan en forma de calor.
Ademas por el grosor de las lineas de flujo también se puede notar que la vorticidad es mayor
wingtip. La turbulencia presente en el modelo, en conjunto con la forma del ala tiene estrictas
dependencias con los coeficientes aerodinamicos, en especial en el ascenso de la aeronave.
Para el caso de analisis de alas en tres dimensiones la deflexion del flujo hacia abajo
(downwash) generado cerca de la punta del ala reduce el coeficiente de sustentacion del ala.
Ademas la superficie del ala muestra el gradiente de presion que identifica las zonas de

separacion de flujo que son en especial las zonas en donde la seccion del ala comienza a
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disminuir conforme se aleja de la raiz la coloracion del gradiente de presion se presenta en la
columna izquierda.
En las figuras siguientes se muestran los coeficientes aerodindmicos para distintos angulos

de ataque de vuelo.

Lift Coefficient vs alpha
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Figura 3. 25 Coeficiente de sustentacion en funcion del angulo de ataque
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Figura 3. 26 Cd total y cd inducido para diferentes angulos de ataque
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Cl/Cd vs alpha
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Figura 3. 27 Cociente entre los cl y cd en funcion del &ngulo de ataque

Como se puede evidenciar el angulo de ataque efectivo del ala decrece por el flujo inducido
por la deflexion del flujo hacia abajo (downwash), dando una componente de flujo hacia
abajo mas a la fuerza aerodindmica que actla sobre el ala entera. Esta componente extra se
denomina arrastre inducido porgue se enfrenta al flujo hacia abajo y es inducida por la accién
de los vértices en la punta. La sustentacion cerca de las puntas del ala estd definido como
perpendicular al flujo local. El flujo local se encuentra en un angulo de ataque menos efectivo
que el flujo libre debido al flujo inducido. Las curvas muestran concordancia con la teoria
prescrita, la curva de sustentacion sigue su comportamiento lineal y los datos para angulos
mayores representan una limitacion para el software y salen del alcance de esta tesis sin
embargo los comportamientos del ala y los efectos de la tercera dimension pueden ser
descritos mediante el calculo del arrastre inducido del ala y los efectos de la separacion de

flujo.
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Para calcular el arrastre inducido se sigue con las ecuaciones 2.28 y 2.29

. C, 2 (2.28)
DET n AR -e
s? (2.29)
AR = 5

En donde reemplazando los valores para los distintos angulos de ataque y un valor de e =
0.75 tomando en cuenta la forma del ala. La curva de arrastre inducido se muestra en la Figura
3.26.

El cociente entre los coeficientes de arrastre y sustentacion no s6lo debe ser tomado en cuenta
en el disefio de la aeronave sino que también tiene influencia directa con las caracteristicas
en el aire del avion, como son el endurance y el rango de vuelo. Segun la teoria descrita por
(Pamadi, 2004). El rango de vuelo méximo est& dado por:

n W, 3.4
Riax = ?P Ep-ln (Wj) (34)

.. . ., -, W, . e .
Donde n,, es la eficiencia de propulsion del avion, W" es el cociente entre el peso inicial y
1

final del avion en ¢ es un coeficiente relacionado el consumo de combustible y E,, el cual es
de nuestro interés representa el maximo del cociente entre el coeficiente de sustentacion y
arrastre.

3.5
Max Lift to drag Ratio = E,,, = (—) (3.5)
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De la misma forma el endurance o resistencia que se representa como el tiempo en horas que

el avion esta en el aire estd dado por la ecuacion:

3
o @) (). ([ [ @9
"\ ¢ Cp 2 W Wo

Donde el maximo endurance se da cuando (CL3/2/CD) es maximo.

(CI ~3/2)/(Cd) vs alpha

(C173/2)/(cd)
O P, N W & U1 O N

-5 -4 -3 -2 -1 0 1 2 3 4 5
alpha

® Seriesl

Figura 3. 28 Cociente aerodinamico para altura de vuelo constante

En el grafico se observa que el maximo se da cuando el angulo de ataque es igual a 4 lo cual

se puede comprobar mediante la ecuacién:

3
C,2 14| 27 (3.7)
Cp 4 |k3Cp,

max

3
C,2 1 27
Cp 4 10,4472 - 0,004

max
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3
G2

= 4,14
Cp

max

Estas afirmaciones tanto para el rango como para el endurance de vuelo se dan asumiendo
que el avién va a una velocidad crucero constante y cuando la altura de vuelo es constante

respectivamente.

34  Simulacion Winglet

3.4.1 Geometria

Para la construccion del winglet en el extremo, se continud con la operacion de barrido de
superficies empleado para modelar el ala. Ademéas fue necesario ajustar sketch en 3D
dimensiones para que la curvas del disefio sean suaves y se creen superficies finitas grandes
que posteriormente no den problema al generar el mallado. Al no contar con dimensiones
especificas sobre prototipos de winglets, se optd por un disefio basado en el winglet de Boeing

737 con la debida escala acorde a las proporciones del avion no tripulado.

. -
. _
. 1,

F ]
Eft2in

MWift2in
H2RT in (refsp

=4

] 211t 1in

Figura 3. 29 Winglet Boeing 737 Dimensiones [THE BOEING 737 TECHNICAL SITE, 2014]
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85.36—=1 174.6641

Figura 3. 30 Dimensiones Winglet
3.4.2 Mallado
El winglet consta con una cara superior mucho méas pequefia que la precedente ala finita, por
lo cual se debid realizar un ajuste en los elementos para poder correr el modelo de turbulencia.

El mallado actual consta de 1416654 elementos con una calidad minima de 3.462E-4.

3.4.3 Simulacion.

El tiempo de computo con winglet fue mayor que para el modelo del ala sin el mismo. El
tiempo empleado fue 44 horas. El objetivo de la simulacion fue encontrar las mejoras que
presentaria la inclusion de este componente en el angulo efectivo de vuelo. EIl angulo de
ataque efectivo segun la Figura 3.26 es de 0 grados. . Se mantuvieron las mismas condiciones

de simulacion previas para no alterar el modelo y que los datos sean consecuentes.
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3.4.4 Resultados

Streamline: Vorticity field Surface: sqrt(px*px-+py*py+pz*pz) (N/m3)

A 169x10° A 4220
x10 x103

16 4

12 N 3

0.8 42

0.6 j 15

0.2 05

¥ 282 v 041

Figura 3. 31 Streamline de Vorticidad en el wingtip

La figura muestra la linea de flujo de la vorticidad en el wing tip del ala con winglet. La
coloracion refleja la magnitud de la vorticidad de la linea y mantiene un grosor uniforme para
no deformar su figura. La coloracion de la superficie representa el gradiente de presion sobre

el ala. Se nota que en la zona del wing tip la separacion es minima.

Dado que el angulo de ataque efectivo para el perfil de ala es de 2 grados de inclinacion, se
mantuvo este parametro para realizar una comparacién con el ala con winglet. No se realiz
un estudio con distintos angulos de ataque debido al tiempo computacional y debido que este
disefio es una muestra preliminar que busca ilustrar el beneficio que tendria la aeronave con

un nuevo disefio de winglet.
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Tabla 3. 7 Cuadro Comparativo de un ala con winglet y sin Winglet

Unidades Alasin Alacon winglet

winglet
Angulo de ataque grados 2 2
Coeficiente de Sustentacion - 0,128 0,167
Coeficiente de arrastre - 7,45E-3 6,67E-3
Arrastre N 7,329 6,562
Potencia w 293,165 262,471

POTENCIA CONSUMIDA

E Ala sin winglet = Ala con winglet

300,000
295,000
290,000
285,000
280,000
275,000
270,000
265,000
260,000
255,000
250,000
245,000

293,165

262,471

Potencia

Figura 3. 32 Grafico comparativo de Arrastre de un ala con winglet y sin winglet

La potencia utilizada por el motor se puede calcular mediante el producto de la velocidad
crucero por la fuerza que actua sobre el ala. En este caso el arrastre total.

Potencia = D * Uy (3.8)
De esta manera podemos calcular el porcentaje de potencia desperdiciada cuando el ala no

cuenta con un winglet:

293,165 — 262,471)

% Reduccién de Potencia desperdiciada = ( 293165

% Reduccién de Potencia desperdiciada = 10,47%
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CAPITULO 4. CONCLUSIONES

El estudio de fluidos mediante métodos numéricos requiere una gran capacidad de
procesamiento y tiempo computacional alto para poder llegar a la convergencia. El presentar
resultados con soluciones suaves sobre la capa limite obliga al ingeniero a buscar soluciones
en cuanto al refinamiento del mallado basando sus decisiones en las limitaciones de su
procesador. No queda por demas evidenciado que el software de simulacion tiene ciertas
limitaciones cuando se refiere a un estudio tan complicado en donde el nimero de variables
en el problema aumenta y las propiedades son interdependientes.

En base al proceso de disefio y obtencion de resultados de este modelo y tomando en cuenta
opiniones de expertos en distintos foros de investigacion se encontr6 que COMSOL
Multiphysics tiene problemas cuando trabaja con una geometria con un dominio muy grande
en tres dimensiones y cuando se trata de combinar estudios. Principalmente los problemas se
encuentran en el método de resolucion. Si se opta por un método directo se necesita una gran
cantidad de memoria y cuando se opta por una solucion iterativa el programa muestra
divergencias al obtener la solucién y los tiempos de computo son muy extensos.

Otro factor importante en cuanto a las desventajas del software es el manejo de las
propiedades como vectores en otros softwares especializados en CFD el manejo de estas
propiedades en un campo vectorial es sencillo al punto de presentar una opcion de monitoreo
lo que permite una capacidad de representacion de la fisica mucho més amplia para futuras
explicaciones.

La comparacion de los datos experimentales con los datos tedricos presentados por el modelo
de validacion de la NASA, convierte al modelo generado en confiable y permiten el estudio

y la extrapolacion del mismo hacia el estudio del modelo en dos dimensiones del perfil de



74

ala NACA 65412. Del cual a pesar de contar con datos cientificos con los cuales comparar,
los resultados obtenidos guardan estrecha relacion con los datos presentados por la pagina
web Xfoil que brinda ciertos datos de algunos tipos de airfoils. La consistencia de las curvas
de coeficientes resaltan las propiedades aerodinamicas presentes en el modelo en donde se
destaca la capacidad del disefio del perfil para mantener el flujo sobre el ala o méas laminar
posible a lo largo de la misma y la separacion de flujo que existe en funcién del aumento del
angulo de ataque lo que en un posible caso llevaria al estancamiento del avién en el aire.

Mediante la verificacion del cumplimiento de las condiciones de borde en las fronteras del
modelo en dos dimensiones y el exitoso post procesamiento de las variables de interés sobre
la capa limite, se opt6 por desarrollar el modelo en tres dimensiones que mantenga similitud
con el modelo anterior. La extension del dominio significé un aumento en el nimero de
elementos del mallado lo que se traduce un aumento en el tiempo de computo del problema.
No obstante, después de verificar que la solucion de velocidad y presion se cumplio en las
fronteras se llevo el estudio a las propiedades aerodindmicas presentes sobre el ala finita tal
como la vorticidad existente en la punta del ala y las zonas de separacion de flujo. Los
resultados de los coeficientes en funcion del angulo de ataque muestran la relacion con la

teoria encontrada y permiten notar el cambio debido a la tercera dimension.

Una vez hecho todo el estudio sobre las propiedades aerodindmica se puede concluir que el
coeficiente de arrastre guarda estrecha relacion con la viscosidad y la compresibilidad del
fluido. Para velocidades menores a 300 kilometros por hora las fluctuaciones de estas
propiedades son minimas y muchas veces ignoradas en otros estudios para facilitar el
computo. Las relaciones entre los coeficientes de arrastre y sustentacion maximos deben ser

consideradas en el disefio del avion para garantizar que el rango de vuelo y el tiempo se
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prolonguen con lo cual se podrd obtener una mejor vigilancia en las zonas de interés del
Galapagos UAV. Mediante el conocimiento de las mismas es posible también postergar un
estudio hacia la altura adecuada de vuelo del avion ya que conforme mas alto vuele la
densidad del aire es menor. Sin embargo, al garantizar que el &ngulo de vuelo se maximiza
se logra proponer una posicion en la que el avion ascienda constantemente en funcion de la
disminucion de peso debido al combustible algo que se podria controlar mediante el piloto
automaético

La inclusion de un winglet reduce considerablemente el arrastre total en el ala, con lo cual
genera una distribucion de turbulencia més uniforme a lo largo del span del ala. Y se
garantiza una optimizacion de la potencia del motor del avion. La reduccién de potencia
desperdiciada es de un 10,47%. Si bien el objetivo de un disefio en especifico de un winglet
sale de los objetivos de esta tesis, queda comprobado que la inclusion de uno beneficia
enormemente el comportamiento de la aeronave en el aire. Un menor consumo de la potencia
disponible permite un mejor uso del consumo de gasolina y como consecuencia mejores

tiempos y distancias de vuelo.
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Tabla A. 1 Coordenadas del perfil de ala en funcion de la cuerda.

NACA Section 65-412

(Stations and ordinates given
in per cent of airfoil chord)

Upper Surface Lower Surface
Station Ordinate Station Ordinate

0.0000 0.0000 0.0000 0.0000
0.5000 11.590 0.5000 -0.6959
0.7500 13.670 0.7500 -0.8609
12.500 17.021 12.500 -10.883
25.000 23.383 25.000 -14.454
50.000 33.136 50.000 -19.267
75.000 40.853 75.000 -22.855
100.000 47.368 100.000 -25.783
150.000 57.871 150.000 -30.327
200.000 65.950 200.000 -33.658
250.000 72.140 250.000 -36.063
300.000 76.714 300.000 -37.670
350.000 79.788 350.000 -38.504
400.000 81.421 400.000 -38.569
450.000 81.409 450.000 -37.619
500.000 79.636 500.000 -35.509
550.000 76.070 550.000 -32.205
600.000 70.938 600.000 -27.960
650.000 64.527 650.000 -23.101
700.000 57.019 700.000 -17.862
750.000 48.644 750.000 -12.544
800.000 39.533 800.000 -0.7378
850.000 29.889 850.000 -0.2726
900.000 19.918 900.000 0.0950
950.000 0.9903 950.000 0.2801
1.000.000 0.0000 1.000.000 -0.0000

L.E. radius = 0.876 percent ¢

slope of mean line at LE = 0.1685
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