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Sumario

En un estudio realizado posteriormente al accidente aéreo del CASA-212 en
septiembre de 2011 se utilizé el software de simulacién de vuelo X-plane para reproducir
la situacién en la que éste ocurrié. Si bien su uso fue un éxito, se determind que bajo
condiciones de viento extremo (viento lateral y/o gradientes de viento importantes) el
software no predice de manera precisa la reaccién de la aeronave. Ello tiene explicacién
en su basico motor de calculo, que es basado en la teoria de elementos de palay es capaz
de captar la velocidad del aire solamente en un punto a la vez. Por ello, es imposible
capturar los gradientes de viento existentes en estas condiciones y los efectos dindmicos
que se induce sobre el avion.

En base a lo anterior, se propone como linea de investigacién, con el fin de mejorar
el modelo de simulacién de X-plane, el estudio de los efectos asimétricos del viento lateral
sobre una aeronave incorporando los factores dinamicos y utilizando simulaciones CFD
con mallas deformables. El primer paso de este camino es la comprension de este tipo de
simulaciones y la validacién de las mismas. Es éste el tépico en el cual se centra este
proyecto. Luego, el objetivo general es la realizaciéon de un estudio relativo a las mallas
moviles en CFD y la validacién de los resultados que se obtienen con su utilizacién
aplicada a la dindmica de una aeronave. Se definen los siguientes objetivos especificos: 1)
Implementacién y validacion de modelo CFD de malla fija para la estimacién de la
aerodindmica de un sistema fuselaje-empenaje bajo flujo lateral. 2) Implementacién y
validacién de modelo CFD basado en malla deformable para la prediccién de la dindmica
longitudinal de una aeronave.

La validacién del modelo CFD de malla fija tuvo como punto de partida la ejecucién
de una simulacién numérica de un sistema fuselaje-empenaje sometido a un flujo de aire
con inclinacién lateral. La validacién se ejecuté mediante de comparaciéon de la fuerza
lateral y momento de yaw resultante de la simulaciéon y de datos experimentales de
literatura. Ello mostré una buena correlacién, donde los errores relativos tanto para la
fuerza lateral como el momento de yaw no superan el 13%. Este error es atribuible a la no
consideracion de la rugosidad de la pared de la aeronave.

La validacién estatica permite la selecciéon de los submodelos apropiados y los
parametros numéricos cuyos resultados se adecuan de mejor forma a los experimentales.
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Esta metodologia y conjunto de modelos y parametros es aplicada a la segunda etapa del
proyecto.

El modelo de mallas deformables fue confeccionado en base a las conclusiones de
la etapa inicial del proyecto y a la informacién geométrica expuesta en el trabajo de
Toppinga y Rigot. Este trabajo entrega datos experimentales de la respuesta oscilatoria
longitudinal de una aeronave no tripulada ante una perturbaciéon introducida a través del
elevador. La validaciéon se ejecutd mediante la comparacién de los resultados de
simulacién y datos experimentales para los cambios en la elevacién del avién, el angulo
de pitch y la velocidad longitudinal. Los resultados obtenidos muestran una buena
correlacion con los datos experimentales. Los errores relativos en amplitud, frecuencia y
amortiguamiento son 21%, 7% y 11%, respectivamente.

Dado lo satisfactorio de los resultados obtenidos de la validacién se plantea como
trabajo futuro la ejecucién de estudios acerca de los efectos asimétricos generados por el
viento sobre la aeronave haciendo uso de calculos CFD con mallas deformables. La idea es
acercarse a la meta final de mejorar el modelo de simulacién del software X-plane.
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Nomenclatura

La nomenclatura utilizada en este proyecto es expuesta a continuacién en orden de

aparicion en el informe:

U D n < =~

S|

]

S m\"l < S o =

Tiempo.

Volumen de control.

Superficie que delimita el volumen de control.
Densidad del fluido.

Vector de velocidad del fluido.

Vector unitario de superficie. Por definicién, es perpendicular a la
misma y apunta hacia afuera del volumen de control.

Tensor de esfuerzo viscoso.

Viscosidad dinamica del fluido.

Tensor de velocidad de deformacién del fluido.

Tensor unitario.

Presion estatica.

Vector de las fuerzas de cuerpo por unidad de masa de fluido.
Magnitud escalar que se difunde por el fluido.

Difusividad de la magnitud escalar ¢.

Fuente o sumidero de la magnitud escalar ¢.

Magnitud instantanea de la velocidad del flujo en la componente
espacial i y j, respectivamente.

Promedio temporal de la magnitud de la velocidad del flujo en la
componente espacial i y j, respectivamente.

Fluctuacién en el tiempo de la magnitud de la velocidad del flujo
en la componente espacial i y j, respectivamente.

Delta de Kronecker. Por definicion, ésta posee el valor unitario si
i=jyelvalornulosii=+j.

Magnitud de la velocidad del flujo de aire no perturbado.

ix
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Angulo de sideslip o 4ngulo de deslizamiento. Corresponde a la
inclinacién lateral con la que incide el flujo de aire sobre la
aeronave.

Magnitud de la velocidad del flujo de aire en los ejes x e y, los que,
a su vez, corresponden a la direcciéon longitudinal y lateral,
respectivamente.

Intensidad de la turbulencia expresada en porcentaje.
Longitud de escala de la turbulencia.

Coeficiente adimensional de fuerza lateral generada por el flujo de
aire sobre la aeronave.

Fuerza lateral generada por el flujo de aire sobre la aeronave.

Coeficiente adimensional de momento de yaw generado por el
flujo de aire sobre la aeronave.

Momento de yaw generado por el flujo de aire sobre la aeronave.
Presion dinamica del flujo no perturbado.

Superficie alar.

Envergadura alar.

Densidad del aire.

Error relativo entre datos experimentales y simulaciéon para los
coeficientes adimensionales de fuerza lateral.

Error relativo entre datos experimentales y simulaciéon para los
coeficientes adimensionales de momento de yaw.

Coeficiente de fuerza lateral obtenido de la simulacién de la CFD y
experimental, respectivamente.

Coeficiente de momento de yaw obtenido de la simulacién de la
CFD y experimental, respectivamente.

Vector de velocidad de desplazamiento de las fronteras que
definen el dominio de calculo.

Vector de fuerza resultante sobre el nodo i de la malla durante la
aplicacién del suavizado basado en resortes.

Constante elastica del “resorte” que une los nodos i y j durante la
aplicacién del suavizado basado en resortes.

Desplazamiento, con respecto a la posicién inicial, de los nodos i y
Jj, respectivamente.

Coeficiente de difusién para suavizado basado en difusién.

Velocidad de desplazamiento de la malla, utilizada al aplicar
suavizado basado en difusion.



ALy

ADy
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Parametro de difusién, para controlar el método de suavizado.

Vector de velocidad de desplazamiento del centro de gravedad del
cuerpo inmerso en el flujo durante la aplicacién del médulo 6DOF.

Masa del cuerpo, utilizada al ejecutar el médulo 6DOF.

Cada una de las fuerzas aplicadas sobre el cuerpo, utilizada al
aplicar el médulo 6DOF.

Tensor de inercia del cuerpo, utilizada al ejecutar el médulo 6DOF.

Vector de momento aplicado sobre el cuerpo, utilizada al ejecutar
el m6dulo 6DOF.

Velocidad angular del cuerpo, utilizada al aplicar el médulo 6DOF.
Viscosidad turbulenta.

Sustentacién generada por la aeronave.

Arrastre generado por el avion.

Momento generado por la aeronave.

Variacion de la sustentacion del estabilizador horizontal debido a
la deflexion del elevador.

Variacion del arrastre generado por el estabilizador horizontal
debido a la deflexion del elevador.

Variacién del momento de pitch generado por el estabilizador
horizontal debido a la deflexién del elevador.

Fuerza de propulsién debido al giro de la hélice de la aeronave.
Peso del avion.

Angulo de ataque del fuselaje del avién.

Angulo de ataque del ala del avién.

Distancia perpendicular desde la linea de acciéon de la fuerza
propulsiva al centro de gravedad del avién.

Distancia en la direccién longitudinal de la aeronave entre el
estabilizador horizontal y el centro de gravedad de la aeronave.

Superficie del estabilizador horizontal del avién.
Envergadura del estabilizador horizontal del avién.
Cuerda del elevador.

Cuerda del estabilizador horizontal del avién.

Pendiente de la zona lineal de la curva de sustentacion del
estabilizador horizontal de la aeronave.

Deflexion del elevador. Por definicién, es positivo hacia abajo.
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A Amplitud maxima (en valor absoluto) durante el ciclo i. Resultado
Lefd de la simulacién CFD.
" Amplitud maxima (en valor absoluto) durante el ciclo i. Resultado
bexp experimental.
Eqmyp Error porcentual en la amplitud de la respuesta vibratoria.
5 Error porcentual en el amortiguamiento de la respuesta
dam vibratoria.
Efre Error porcentual en la frecuencia de la respuesta vibratoria.
n Namero de ciclos.
T Amplitud maxima (en valor absoluto) durante el ciclo i. Resultado
befd de la simulacién CFD.
T Amplitud maxima (en valor absoluto) durante el ciclo i. Resultado
bexp experimental.
$cfd Error porcentual en la amplitud de la respuesta vibratoria.
£ Error porcentual en el amortiguamiento de la respuesta
exp vibratoria.
Wy, Error porcentual en la frecuencia de la respuesta vibratoria.
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Introduccion

En el marco de la investigacion del accidente aéreo del CASA-212 de la fuerza aérea
chilena en el archipiélago Juan Fernandez en septiembre de 2011, se implementé en el
software de simulaciéon de vuelo X-plane® una metodologia para la integraciéon de
campos complejos de viento precalculados en un software CFD [1]. Ello tuvo por objetivo
la predicciéon del comportamiento de la aeronave al enfrentarse al complejo campo de
viento existente en el lugar.

El desarrollo de esta metodologia fue un éxito y se logré6 implementar una
herramienta Gtil para el andlisis de la influencia del viento sobre la aeronave. Sin
embargo, se detecté que el software de simulacién no predice de forma precisa el vuelo en
presencia de condiciones climaticas extremas.

La explicacién a la imprecision del software en presencia de estas condiciones
radica en su modelo de simulacién. X-plane posee un motor de calculo con principio en la
teoria de elementos de pala (Blade Element Theory) aplicado a todos los cuerpos alares
del avion [2]. Esta teoria se basa en una discretizaciéon unidimensional de las superficies
alares y solamente considera la velocidad del flujo en la direccién perpendicular al eje de
discretizacion. Ademas, solamente es capaz de captar un dato de velocidad de viento a la
vez y aplicarlo a todo el avién. Ello conduce a que sea imposible capturar un gradiente
sobre la aeronave o una asimetria en el flujo.

Comunmente los simuladores de vuelo hacen uso de las derivadas de control y
estabilidad de las aeronaves para ejecutar la simulaciéon de las mismas, informacién que
es obtenida de ensayos de respuesta dindmica bajo multiples regimenes de vuelo.
Simulaciones basadas en este método son en general de buena calidad, pero presentan la
importante desventaja de que requieren instrumentar el avién. Ademas, las derivadas de
estabilidad definidas convencionalmente no captan los efectos provocados por gradientes
espaciales (del orden del tamafio de la aeronave) en la velocidad del viento [3].

En respuesta a lo planteado es que se propone la utilizaciéon de herramientas de la
CFD para la generacién de conocimiento que permita alimentar al simulador de vuelo y
mejorar el modelo con el cual éste predice el comportamiento de una aeronave ante una

1
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condicién climatica extrema. Con el fin de poder considerar los efectos dinamicos
dominantes es que se propone la utilizacién de simulaciones dindmicas, en las cuales el
dominio de calculo varia con el tiempo para adaptarse a las reacciones de la aeronave en
vuelo. Este proyecto constituye el trabajo inicial en esta linea, en el cual se pretende
verificar la funcionalidad de las herramientas y su aplicabilidad al caso.

En muchas aplicaciones de la CFD el dominio de calculo varia en tamafio y/o forma
a medida que transcurre el tiempo debido al movimiento de las fronteras que lo definen.
Este movimiento puede ser generado por causas externas (consecuencia de una carga no
asociada al flujo o la imposiciéon del movimiento de una frontera) o puede ser originado
internamente (cargas fluido-dinamicas actuando sobre algin cuerpo sumergido). En
ambos casos la grilla que discretiza dicho dominio debe modificarse para adaptarse a los

cambios del mismo. A este tipo de mallas se le denominan “mallas dindmicas”, “mallas
moviles” o “mallas deformables” [4].

En el Gltimo tiempo se han realizado variadas investigaciones en las que se
incluyen simulaciones CFD con mallas méviles o deformables. Ejemplo de ello son los
trabajos de Nazir et al. [5] acerca del comportamiento de los coeficientes hidrodinamicos
en componentes de control de vehiculos subacuaticos, Yugiao et al. [6] sobre bombas de
geometria Wankel, Castro et al. [7] en relacién a la interacciéon fluido-estructura en
tableros de puentes colgantes, Hannon [8] sobre la mecanica de la natacién de un pez;
ademas de las publicaciones de Murman et al. [9], Soinne [10], Batina [11], Morton et al.
[12], Murayama et al. [13] Schiitte et al. [ 14], entre otras, en las cuales hacen uso de mallas
dindmicas para simular diferentes caracteristicas y/o componentes de aeronaves. En la
actualidad la compaiiia ANSYS Inc. en su software comercial ANSYS Fluent ha incorporado
las herramientas que permiten la realizacion de simulaciones CFD con mallas
deformables, lo cual facilita enormemente la tarea a los investigadores.

El presente estudio tiene su base en la utilizacién de mallas deformables aplicadas
a calculos CFD del flujo de aire alrededor de un avién en vuelo usando el software
mencionado. El objetivo principal es la implementacién y validacién de un modelo CFD
para la prediccién de la respuesta dindmica de una aeronave no tripulada. Para ello se
comparan datos experimentales obtenidos de un vuelo de prueba con los resultados de la
simulacién de malla deformable. Para esto se utiliza la herramienta disponible en el
propio ANSYS Fluent, 6DOF, y se pretende determinar la confiabilidad de ésta. En el
esquema de la Ilustraciéon 1 se resume la metodologia mediante la cual se ejecutd este
proyecto.

Para simplificar el problema se opta por ejecutar el andlisis solamente con la
estabilidad longitudinal de la aeronave. La respuesta dinamica longitudinal es totalmente
desacoplada de las restantes, es decir, una perturbaciéon de tipo longitudinal generara una
reacciéon de tipo puramente longitudinal. Ademas, debido a la limitada capacidad

2
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computacional con la que se cuenta es que se pretende captar sélo la respuesta de periodo
largo denominada fugoide.

é é . -
‘ Desarrollo ’ Aproximacion

Experimental Computacional

| |

" Vuelo de Prueba J_'!'i_s'l‘isfﬂnfifif'lei> Modelo CFD-6DOF J

Registro de datos Obtencidnde
devuelo resultados

> Comparacion J <

L_)l Validacionde Modelo J

Ilustracién 1: Esquema de metodologia general

De forma complementaria se ejecuta la validacién del arrastre sobre la aeronave
calculado por el software CFD. Esto dado que el fugoide se caracteriza por ser un
intercambio entre energia potencial y cinética, donde el angulo de ataque del avién se
mantiene practicamente constante [15] y, por ende, el arrastre no influye en la respuesta
dindmica obtenida que se pretende validar. Para esto se lleva a cabo una prueba en un
tanel de viento, en el cual se determina experimentalmente el arrastre generado y se
compara con los valores de simulacion.

1.1. Objetivos

La meta final de la linea de investigacion que se inicia con este proyecto es mejorar
el modelo de simulacién de X-plane con el fin de hacerlo valido atin en condiciones
climaticas extremos. Este primer paso buscar avanzar en la compresion y validaciéon de las
herramientas de simulacién que podrian ser utilizadas para cumplir con el objetivo final
propuesto.

Luego, el objetivo principal de este estudio es la realizacién de un estudio relativo a
las mallas méviles en CFD y la validacién de los resultados que se obtienen con su
utilizacién aplicada a la dindmica de una aeronave.

Se consideran los siguientes objetivos especificos:
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v' Implementacién y validacion de modelo CFD para la estimacién de la
aerodinamica de un sistema fuselaje-empenaje bajo condiciones de flujo
lateral.

Se plantea como objetivo la realizacién de un conjunto de simulaciones con
mallado estatico de una aeronave simplificada sometida a un flujo de aire con
inclinacioén lateral. Para efectuar la validacién, los resultados obtenidos de estas
simulaciones para la fuerza lateral y momento de yaw son comparadas con
mediciones de tdnel de viento disponibles en la literatura.

Con esta etapa se pretende validar el modelo CFD, para utilizarlo como base
para el modelo de malla dinamica.

v' Implementacién y validacion de modelo CFD para la prediccion de la
dinamica longitudinal de una aeronave.

Se plantea como objetivo la confeccién de un modelo computacional de
malla deformable de una aeronave y la realizacién de la validacién en lo relativo
a su respuesta dinamica. Para ello se realiza la comparacion de los resultados de
simulacién con datos experimentales obtenidos en vuelo. Dado que se pretende
captar la oscilacién de periodo largo o fugoide (asociada a la estabilidad
longitudinal), la simulacién comienza con la aplicacién de una perturbacién en el
elevador del avion.

De forma complementaria, se pretende realizar la validacién del arrastre
que genera la aeronave. Para ello se realiza la comparacién del resultado del
arrastre calculado mediante CFD y el empuje con el cual el aviéon vuela en
condicién recta y nivelada. Este Gltimo valor se obtiene de la ejecucién de un
experimento en un tinel de viento.

La Ilustracién 2 muestra esquematicamente la aproximacion computacional que se
pretende llevar a cabo para el cumplimiento de los objetivos aqui planteados. Este
esquema permite aclarar la importancia de la validacién del modelo de malla estatica.

4
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|
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Ilustracion 2: Esquema de metodologia general
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1.2. Estructura del informe

El presente informe se compone de seis capitulos. En el primero se presenta la
introducciéon y objetivos del proyecto.

En el segundo, en tanto, se realiza un breve repaso a la teoria en la cual se basa la
dinamica de fluidos computacional.

En el tercer apartado se presenta la fase inicial de este proyecto, correspondiente a
la implementacion y validacién del modelo CFD de malla fija.

En el cuarto capitulo se presentan las mallas deformables en mayor detalle,
incluyéndose las ecuaciones de gobierno de la CFD para esta situacién especial y los
métodos de actualizacién de malla. Al final de la misma seccién también se expone al
lector el médulo, “Six Degrees of Freedom” (6DOF) de ANSYS Fluent, el cual es capaz de
predecir el movimiento que experimenta un cuerpo en funcién de las cargas fluido-
dindmicas y las propiedades dinamicas del mismo.

Posteriormente, en el capitulo cinco se expone la implementacién y validacién del
modelo CFD de malla mévil.

Por dltimo, en la sexta seccién se presentan las conclusiones de la investigacion y
la proyeccién de la linea de investigacion hacia el futuro.

1.3. Softwares a utilizar

A continuacién se expone una breve descripcion de los mas importantes
programas computacionales utilizados en el desarrollo de la investigacién y se menciona
el uso que se le proporcion6 en la misma.

1.3.1. CATIA® v5r20

CATIA es un potente programa informatico de disefio e ingenieria asistida por
computador. Actualmente es comercializado por la compaiiia francesa Dassault Systémes
S.A. [16]. El software fue originalmente desarrollado para ser utilizado en la industria
aeronautica y, por ello, se ha hecho un gran hincapié en la creacién y manejo de
superficies complejas.

Por lo anterior y dado que los modelos a desarrollar poseen una compleja
geometria es que resulta apropiada y justificada la utilizacién de este programa para la
confeccién de los mismos. En los capitulos 3 y 5 se describen en mayor detalle cada uno
de ellos.

1.3.2. GAMBIT® 2.4.6

GAMBIT es un software disefiado para ayudar a analistas e ingenieros en la
confeccién de sus modelos geométricos y el mallado de los mismos [17]. Esta enfocado

5
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principalmente a la simulacién CFD, pero también se ha utilizado en mallado de
estructuras [18]. La versién actual es distribuida por la compafiia norteamericana ANSYS,
Inc.

Este software permite y, a la vez, obliga al usuario a tener un control total sobre el
proceso de mallado. Con ello es posible obtener grillas de muy buena calidad, atin con
geometrias complejas. Por lo anterior, es que en ambos modelos computacionales la
geometria fue creada en CATIA y exportada a GAMBIT, donde se llevé a cabo el desarrollo
total de las mallas, incluyéndose la definicién de zonas y tipos de fronteras. En los
capitulos 3 y 5 se profundiza al respecto.

1.3.3.  ANSYS Fluent® 13.0.0

ANSYS Fluent es un programa de simulacién numérica de la dindmica de fluidos.
Este permite a los ingenieros e investigadores predecir el comportamiento de los flujos de
fluidos bajo condiciones especificadas. Actualmente es distribuido por la compaiia
norteamericana ANSYS, Inc. y es el software de calculo CFD de tipo comercial mas
utilizado en el mundo [19]. Este se basa en las ecuaciones de conservacién de la masa,
cantidad de movimiento y energia y utiliza el método de volimenes finitos para la
obtencién de la solucién en el dominio discretizado [19].

Ademads, la compaifiia ANSYS Inc. ha incorporado en este software herramientas
que permiten la simulacién del flujo con mallas deformables o méviles, lo cual resulta
vital para la ejecucién de este proyecto.

Asi, cada uno de los modelos computacionales es elaborado con la ayuda del
software CATIA (creacion de la geometria), GAMBIT (confeccién de la grilla de calculo) y
en ANSYS Fluent se realiz6 la configuracién del solver, el calculo y la obtencién de
resultados. Lo anterior es presentado de forma grafica en la Ilustracién 3.

[ Geometria - Mallado Calculo de la CF Dt|
% F ANSYS

CATIA i FLUENT

Ilustracién 3: Esquema de utilizacion de Softwares

6



Tesis para optar al grado de Magister en Ciencias de la Ingenieria con mencion en Ingenieria Mecanica

Modelo matematico de la CFD

Este capitulo tiene por objetivo realizar un breve repaso de las ecuaciones que
gobiernan la dinamica de fluidos y que constituyen la base de todos los softwares CFD:
Ecuaciéon de continuidad, ecuacién de conservacibn de momento y ecuaciéon de
conservacién de magnitudes escalares. La conservaciéon de la energia no es incluida
porque no es relevante en el desarrollo de este proyecto. Al finalizar también se efectia
una breve revisiéon de la modelaciéon de la turbulencia.

2.1. Conservacion de la masa

El primer principio fisico en que se basa la dindmica de fluidos es la conservacién
de la masa. Ello da origen a la denominada ecuacién de continuidad. En su forma integral
y conservativa ésta es expresada de la siguiente manera:

9 pdV+J pv-ndS =0 (1)
ot J, <

donde, p es la densidad, v el vector velocidad, 7 el vector de superficie (perpendicular a la
misma y apuntando al exterior), V es el volumen de control y Sla superficie que lo
delimita. EI primer término de la ecuacién representa la variacion temporal de la masa al
interior del volumen de control, en tanto que el segundo (término convectivo)
corresponde al flujo de masa a través de las fronteras del dominio.

Aplicando el teorema de la divergencia de Gauss, se transforma la integral de
superficie de la ecuacién (1) en una integral de volumen. Esto guia a la obtencién de la
forma diferencial (igualmente conservativa) de la ecuacién de continuidad:

dp

E+V-(pv)=0 (2)

Notar que, aunque algunos términos contienen expresiones vectoriales, ambas
ecuaciones son de tipo escalar. Ademads, éstas corresponden a la forma general de la
ecuacion de continuidad y son validas tanto para flujos incompresibles como
compresibles.

7
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2.2. Conservacion de la cantidad de movimiento

El segundo principio base de la dinamica de fluidos es la conservaciéon de la
cantidad de movimiento o conservacién del momento lineal. La ecuacién que le
corresponde, en forma integral y conservativa, es la siguiente:

if padv+f pii-fids = ) f 3)
ot J, s

El lado derecho de la ecuaciéon (3) es la suma de todas las cargas que actGian sobre
el volumen de control de fluido. Estas incluyen a las fuerzas de superficie (presién y
esfuerzos normales y cortantes) y fuerzas de cuerpo (gravedad). Para que el sistema que
origina esta ecuacién vectorial pueda ser resuelto, es necesario representar la sumatoria
en funcién de propiedades intensivas como la densidad y velocidad. Para responder a ello
se pueden hacer algunas suposiciones. La mas simple es asumir un fluido Newtoniano,
modelo aplica con gran exactitud a la mayoria de los fluidos, entre ellos al aire, que se
utiliza en este proyecto.

Para los fluidos Newtonianos, el tensor de esfuerzo viscoso 7, puede ser escrito de
la forma siguiente:

= 2 =
%zu[25—§v-ﬁu] (4)

donde y es la viscosidad dinamica, U es el tensor unitario y § es el tensor correspondiente
a la velocidad de deformacion:

R 1 - -
5= > [V + (V)T] (5)

Luego, agregando las cargas debido a la presién, las fuerzas de cuerpo y los
esfuerzos viscosos, la ecuacion (3) queda de la siguiente forma:

0 —
%J padv+j paa-ﬁds=—f o0 - 7idS + (6)
74 S S
2 = [a—
f M[Vﬁ+(vﬁ)T—§V-ﬁU]-ﬁdS+f v
S Vv

donde p es la presion estatica y f, es la representacion vectorial de las fuerzas de cuerpo

por unidad de masa. Luego, aplicando el teorema de la divergencia de Gauss se obtiene la
forma diferencial:

9 2 4
a(pﬁ)+v-(pﬁﬁ)=—v;g+v-u[va+(vﬁ)T—Ev-m]+pfg o

8
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2.3. Conservacion de magnitud escalar

La forma integral que describe la conservaciéon de una magnitud escalar ¢ en el
flujo es la siguiente:

0
dat %4 S S %4

donde Iy es la difusividad de la magnitud ¢ y g4 es una fuente o sumidero de la misma. El
primer término del lado izquierdo de la ecuacién (8) corresponde a la variacién temporal
de la magnitud escalar al interior del volumen de control y el segundo corresponde al
término convectivo, que especifica el flujo neto del escalar a través de las fronteras. El
primer término del lado derecho corresponde al transporte por difusién del escalar y el
tltimo representa fuentes o sumideros del mismo.

Aplicando el teorema de la divergencia de Gauss, se obtiene la forma diferencial de
la ecuacion:

9
5 0P + V- (pgp?) =V - (I'VP) +qy ©

Esta ecuacién es general y valida para flujos incompresibles y compresibles. Se
utiliza, por ejemplo, para el calculo de las magnitudes escalares relativas a los modelos de
turbulencia.

2.4. Modelacion de la turbulencia

La mayoria de los flujos estudiados en ingenieria son turbulentos y los
correspondientes a esta investigacion no son la excepcion. En la CFD existen tres
metodologias de aproximacioén a la prediccion de los efectos de la turbulencia en el flujo:

v' La primera de ellas es la Simulacién Numérica Directa (DNS, del inglés Direct
Numerical Simulation), que consiste en resolver las ecuaciones de conservacion
directamente para todas las longitudes de escala presentes en el flujo. Este es un
método efectivo y el mas preciso, pero los costos computacionales que conlleva
son inabordables en la actualidad para la resolucién de problemas industriales. Sin
embargo, esta metodologia es utilizada para la investigacién de la turbulencia y
para la validacién de los modelos mas simples de ésta. La mayor simulacién directa
hasta la fecha utilizé 4096’ nodos de célculo y se ejecut6 el aiio 2002 en el Japanese
Earth Simulator [20].

v La segunda alternativa es la resolucién de las denominadas ecuaciones RANS (del
inglés, Reynolds Averaged Navier-Stokes), que se obtienen promediando en el
tiempo las ecuaciones de conservaciéon de masa y momento. Solamente se simula
directamente el flujo medio y se modelan los efectos de la turbulencia. Involucra
un costo computacional mucho menor que la primera opcion.

v’ La tercera alternativa es un método que mezcla los dos anteriores. Se trata de Large
Eddy Simulation (LES), el cual resuelve de forma directa solamente las longitudes

9
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de escala mayores, mientras simula las menores. Ello se basa en la hipétesis de que
la mayor cantidad de la energia del flujo se alberga en los grandes torbellinos.
Computacionalmente es bastante mas costoso que la modelacién utilizando
ecuaciones RANS y se recomienda su uso s6lo cuando estas Gltimas no satisfagan
los requerimientos.

En las ecuaciones RANS la velocidad del flujo se expresa como la suma de un valor
medio y una fluctuacién,

v, =0+ (10)

donde #; y v; son el valor medio y la fluctuacién de la velocidad en la componente i,
respectivamente. Sustituyendo la ecuacién (10) en las ecuaciones de continuidad
instantanea (2) y de conservacién del momento (7), y representindolo en notacién
tensorial Cartesiana, se obtiene:

dp 0

E-i_axl

? ? dp o[ (v, 9y 2_ dy
a(ﬂvi)+a—xj(Pvivj) = _6_xi+6_xj ”(a_acj+a_aci_§5"fa_xj (12)

(pv;) =0 (11)

a -
+ ax, (=pviv)
Las ecuaciones (11) y (12) son las denominadas Reynolds-averaged Navier-Stokes o
RANS, las cuales poseen la misma forma general que las ecuaciones instantaneas
mostradas en los items previos. Sin embargo, aparece un nuevo término que representa el

—_—

efecto de la turbulencia en el flujo medio. El producto —pv;v; es denominado tensor de
esfuerzo de Reynolds y debe ser calculado o estimado con el fin de poder dar solucién a la
ecuacién (12).

Un método comun para la modelacién del tensor de esfuerzo de Reynolds es la
hipétesis de Boussinesq, que relaciona los esfuerzos de Reynolds con los gradientes de
velocidad media. La principal ventaja de esta aproximacion radica en el relativo bajo costo
computacional que tiene asociado, ya que es necesario resolver solamente entre una y dos
ecuaciones de transporte adicionales. Por otro lado, la desventaja de esta metodologia es
que asume que la viscosidad turbulenta es una magnitud escalar isotrépica, lo cual no es
estrictamente cierto, sobre todo en los casos en los que el dominio posee una geometria
compleja que induce un intrincado flujo. Lo modelos de turbulencia Spalart-Allmaras,
k — &, k — w y sus derivados tienen su base en la hip6tesis de Boussinesq.

La alternativa al método de Boussinesq consiste en resolver directamente una
ecuacioén de transporte para uno de los términos del tensor de esfuerzo de Reynolds. Para
implementar esta metodologia es necesaria la resoluciéon de siete ecuaciones de
transporte adicionales, lo que induce un aumento de los costos computacionales
asociados. El modelo de turbulencia de esfuerzos de Reynolds (RSM, del inglés Reynolds
Stress Model) funciona de esta forma.

10
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Validacion de modelo de malla estatica

La validacién del modelo CFD utilizando un mallado estatico constituye la primera
etapa del desarrollo de este proyecto y es la base sobre la que se ejecutan los pasos
siguientes. Esta validacién es realizada haciendo la comparacién de los resultados
obtenidos de la simulacién con los publicados en el trabajo de Fehlner y MacLachlan [21],
quienes llevaron a cabo miltiples mediciones en tGnel de viento de las cargas
aerodindmicas que soporta una simplificada aeronave ante un flujo de aire inclinado
lateralmente.

El presente capitulo se encuentra dividido en tres secciones principales. En el item
inicial se expone brevemente el modo en el que se realiza la validacién, en el segundo
apartado se detalla el modelo computacional y en el subcapitulo tres se presentan los
resultados obtenidos y el analisis correspondiente.

3.1. Estrategia de desarrollo

Como parte de su investigacién acerca de los efectos del sideslip o angulo de
deslizamiento en la estabilidad direccional de una aeronave, Fehlner y MacLachlan
ejecutaron un conjunto de mediciones de la fuerza lateral y el momento de yaw (guifiada)
generado por el flujo de aire sobre el modelo geométrico, el cual estd constituido
solamente por fuselaje y empenaje (no posee ala). El experimento fue ejecutado en un
rango de angulos de deslizamiento que va desde los -5° hasta los 30°.

Dado lo anterior, se decidié ejecutar ocho simulaciones. La primera con sideslip
nulo, la Gltima con 30° y las restantes con valores intermedios. Los resultados de éstas son
comparados con las mediciones experimentales en base a lo cual se obtuvieron las
conclusiones. Las variables de comparacién utilizadas fueron los coeficientes
adimensionales de la fuerza lateral y momento de yaw, que son definidos mas adelante.

Previo a todo lo mencionado, fue necesaria la confeccion del modelo
computacional, lo cual incluye geometria, mallado y configuracién del solver de calculo.

11
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3.2. Modelo computacional

Este apartado tiene por objetivo describir en detalle el modelo computacional
confeccionado para las ocho simulaciones que se ejecutaron en la primera etapa del
proyecto. Ello incluye la caracterizacién de la geometria, el mallado, las condiciones de
borde, la modelacién de la turbulencia y la configuracién del solver de calculo.

3.2.1. Geometria

La geometria confeccionada fue basada en forma y dimensién en la descripcién
presentada por Fehlner y Maclachlan [21]. Esta consta de un fuselaje de seccién circular
no constante y un empenaje convencional con extremos semicirculares. Tanto el
estabilizador vertical como el horizontal poseen un perfil tipo NACA 0009. Lo anterior es
mostrado graficamente en la Ilustraciéon 4, donde también se indican las dimensiones
principales en milimetros. Esta geometria fue confeccionada en CATIA v5 y exportada al
software GAMBIT para su mallado.

205,6 3755

819,15

A4

Ilustracién 4: Geometria de modelo computacional para simulacion de malla estatica
(dimensiones en milimetros)

3.2.2. Mallado

Previo a la ejecucién del procedimiento de mallado en si, es necesario definir el
tamaifio y forma del dominio de simulacién en los cuales no exista influencia importante
de los limites del mismo. Hardie [22], en su trabajo acerca de la estimacién del arrastre de
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una aeronave utilizando métodos de la CFD, presenta un estudio acerca de las
dimensiones de su volumen de control (con respecto al tamafio del avion) en relacién a
las variaciones del arrastre resultante. Basandose en las conclusiones obtenidas en esta
investigacion, se decidi6 fijar la longitud del dominio en ocho veces el tamafio del avién
“aguas abajo” y cinco veces “aguas arriba”, lo cual conduce a una longitud total de 11
metros. Ademas, se resolvi6 utilizar la forma convencional de un dominio hexaédrico y se
define el alto y ancho del mismo en 5 [m] y 6 [m], respectivamente.

Con el objetivo de capturar de buena forma el desarrollo de la capa limite se utiliz6
el criterio del y*, que corresponde a la distancia adimensional a la pared y que (al utilizar
funciones de pared) debe poseer valores entre 30 y 300, segiin se especifica en la
bibliografia especializada [23]. Utilizando la aproximacién experimental propuesta por
Schlichting para la estimacién del coeficiente de friccién [24] [25], se obtuvo como
resultado un tamaiio de celda entre 0,5 [mm] y 2 [mm] aproximadamente.

Con el fin de disminuir el nimero total de elementos de discretizacién y obtener
de igual forma resultados aceptables, se decidi6 confeccionar una malla totalmente
estructurada y utilizando solamente celdas hexaédricas. Ademads, para facilitar la
presencia de elementos de menor tamafio alrededor del cuerpo de interés y no elevar
demasiado el nimero de elementos, se opt6 por hacer uso de una malla no conforme. Ello

puede ser observado en la Ilustracién 5, que corresponde a una vista parcial del plano de
simetria de la grilla.
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Ilustracién 5: Vista parcial del plano de simetria de la malla para simulacién estatica
En una malla no conforme los bordes o fronteras de ambas zonas en contacto no
necesariamente deben poseer la misma distribuciéon ni cantidad de nodos. Como se
observa en la Ilustracién 5, en las caras que delimitan la regién central de la malla hay un
nimero mucho mayor de nodos que en las de la region exterior. Para realizar los calculos
de la CFD en esta interfaz, ANSYS Fluent interpola la informacién de un conjunto de nodos
sobre los segundos y viceversa. En la grilla confeccionada, la zona central posee un
tamafio de 2,5 [m] de longitud y 1 [m] de alto y ancho.
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Finalmente, se obtuvo una malla de alrededor de dos millones de elementos. La
calidad de ésta se puede calificar como muy buena, dada la complejidad de la geometria.
Solamente un 0,11% de los elementos supera el valor de Cell Equisize Skewness (CESS) 0,7
y no existen celdas que sobrepasen el 0,9; en tanto que casi el 50% se encuentra bajo 0,1.
El parametro Cell Equisize Skewness o Cell Equivolume Skewness cuantifica la diferencia
de forma de la celda en relacién a una celda ideal que posea el mismo circunradio.
Matematicamente se define como

(Tamafiogeq) ) — (Tamafioge, )

CESS =
(Tamaﬁoldeal ) ( 13)

El tamafio ideal de la celda corresponde al tamafio (volumen) maximo que puede
poseer un elemento circunscrito en el mismo radio que la celda en evaluacién. Un valor
nulo resultante de la ecuaciéon (13) indica el mejor caso asociado a una celda no
deformada y el valor 1 indica una completa degeneracién de la misma.

En la Ilustracién 6 se puede observar el mallado obtenido alrededor del modelo de
la aeronave. En ésta se evidencia claramente la caracteristica ya mencionada de malla
estructurada.

Ilustracién 6: Vista lateral de malla alrededor del modelo geométrico
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3.2.3. Condiciones de borde

La condicién de borde mas importante que fue necesario definir es la magnitud
(V) y angulo de inclinacién lateral (8) de la velocidad del flujo de aire. En las pruebas
realizadas por Fehlner y Maclachlan [21] esta magnitud es constante e igual a 160 millas
por hora, lo que equivale a 71,53 [m/s]. Este valor es considerado para los ocho casos de
simulacién y solamente se vari6 el angulo de sideslip desde 0° hasta 30°. Lo anterior es
presentado en detalle en la Tabla 1.

Tabla 1: Velocidad de flujo de aire para los ocho casos de simulacién

C Sideslip, g Velocidad Lateral, v,, Velocidad Longitudinal, V,
aso
[deg] [m/s] [m/s]
1 0 0,00 71,53
2 5 6,23 71,26
3 8 9,96 70,83
4 13 16,09 69,70
5 16 19,72 68,76
6 20 24,46 67,22
7 25 30,23 64,83
8 30 35,77 61,95

Notar que, tal como se muestra en la Ilustracion 7, el angulo de sideslip es positivo
cuando el flujo de aire impacta al avién por la derecha y, en este caso, las componentes en
los ejes x e y son negativas. Dado lo anterior, cuando se ingresan al software los valores
expuestos en la Tabla 1, debe anteponérseles el signo menos (-).

Ilustracién 7: Definicion de ejes, angulo de sideslip y descomposicién de velocidad

La condicién de borde de velocidad mencionada se definié como tal para todas las
fronteras externas del dominio, a excepcién de la ubicada directamente atras del avion.
Esta dltima se configuré como superficie de salida a presién constante y nula, lo cual es
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valido debido al despreciable efecto que causa sobre esta frontera el modelo de la
aeronave, debido a la gran distancia existente.

La condicién de contorno para la turbulencia propia del flujo no perturbado es
detallada en el siguiente item.

Las paredes internas que delimitan la geometria de la aeronave simplificada fueron
definidas como estaticas y se estableci6 la condicién de no deslizamiento. Ademas, debido
a la inexistencia de informacion al respecto, la rugosidad del modelo fue definida nula.

3.2.4. Modelacion de la turbulencia

Luego de realizar madltiples pruebas con diferentes modelos de turbulencia, se
seleccion6 el Modelo de Esfuerzos de Reynolds (RSM, del inglés Reynolds Stress Model),
ya que éste present6 los resultados mdas cercanos a los experimentales. Esto se puede
verificar al observar la Ilustracién 8, donde se muestra una comparacion entre algunos de
los modelos implementados en ANSYS Fluent, para el error relativo de la estimacién de la
fuerza lateral.

35
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Ilustracién 8: Comparacién de modelos de turbulencia

El modelo de esfuerzos de Reynolds es el mas elaborado de los que trae consigo el
software ANSYS Fluent. Este resuelve una ecuacién de transporte para cada uno de los
componentes del tensor, por lo que es evidente que no hace uso de la hipétesis de
Boussinesq. Lo anterior, lleva consigo un notable mejoramiento de los resultados en
relaciéon a los demas modelos de turbulencia que si consideran esta hipétesis, pero los
costos computacionales se elevan considerablemente. Esto Gltimo es mostrado en Ia
comparaciéon del namero de iteraciones y tiempos de calculo normalizados sobre el
modelo RSM en la Tabla 2.

Tabla 2: Comparacién de modelos de turbulencia

Ndmero de Tiempo de calculo Tiempo de
Modelo . . X -, .
iteraciones por iteracién calculo total
Spalart — Allmaras 0,65 0,44 0,29
k—¢ 0,54 0,62 0,33
k—w 0,58 0,69 0,40

RSM 1 1 1
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El modelo de esfuerzos de Reynolds requiere como condicién de frontera un valor
para la tasa de disipacién turbulenta (¢) y un valor para cada componente del tensor. Dado
que es muy dificil conocer esta informacién, el mismo software posee formulaciones de
estimacién en funcién de las magnitudes de definicién convencional de la turbulencia. En
este caso se utiliz6 la intensidad de turbulencia y la longitud de escala.

Lamentablemente en la publicacion de Fehlner y MacLachlan [21] no hay
informacién clara respecto a la turbulencia existente durante las mediciones. Sin
embargo, se menciona que éstas fueron ejecutadas en el “NACA Stability Tunnel” de
Virginia (USA), lugar en el cual se han llevado a cabo multiples proyectos de investigaciéon
en los afnos posteriores. Ejemplo de ello en el trabajo de Choi y Simpson [26], quienes
determinaron las caracteristicas de la turbulencia del flujo al interior de la seccién de
medicién de este tanel. Sus resultados son tomados como principal referencia para la
definicion de las condiciones de borde requeridas. Luego, se considera lo siguiente:

v Intensidad de turbulencia, I, = 0,1%
v Longitud de escala, L, = 0,5 [pulg] = 0,0127 [m]

Por otra parte, el tratamiento de la simulaciéon en la cercania de las paredes se
realiza utilizando funciones de pared no equilibradas (en inglés, Non-Equilibrium Wall
Functions), las cuales se basan en la ley logaritmica de Launder y Spalding [23], pero se
incluyen mejoras para afrontar fuertes gradientes de presién. Lo anterior hace que esta
metodologia sea la mas apropiada para simulaciones de la CFD del flujo alrededor de una
aeronave.

3.2.5.  Configuracion de solver de calculo

La implementacion de este modelo consider6 un solver tridimensional y
estacionario. Para la evaluacién de gradientes y derivadas se seleccion6 el método de
Minimos Cuadrados Basado en las Celdas (Least Squares Cell Based), por defecto en ANSYS
Fluent. En tanto que, todas las ecuaciones empleadas en las simulaciones (cantidad de
movimiento, continuidad, tasa de disipacién turbulenta y esfuerzos de Reynolds) fueron
discretizadas usando un esquema de primer orden (First Order Upwind). Ello indica que
las variables en cada celda se determinaron asumiendo que los valores en el centro de la
misma corresponden al promedio y se mantiene a través de todo el elemento.

Todos los parametros asociados a la configuracién de este solver y los submodelos
relacionados se detallan en el anexo 1, al final de este informe.

3.3. Resultados y analisis

La validacién se realiz6 haciendo la comparacién de los resultados de los ocho
casos simulados con los datos de mediciones experimentales publicados por Felhner y
Maclachlan [21]. Las variables de comparacién fueron el coeficiente de fuerza lateral ¢, y
el coeficiente de momento de yaw Cy, que se definen de la siguiente forma:
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Cy = L (14)
qSw
N

Cy = 25D (15)

donde Y y N corresponden a la fuerza lateral y momento de yaw, respectivamente. S,, es
la superficie del ala, b es la envergadura de la misma y q corresponde a la presion
dindmica, que se define como

_1 (16)

donde p es la densidad y V., corresponde a la velocidad del flujo no perturbado.

Como se puede observar en la Ilustracién 4, el modelo simulado no posee ala. Sin
embargo, Felhner y Maclachlan presentan valores de referencia de un ala ficticia para
calcular con éstos los coeficientes adimensionales definidos previamente. En la Tabla 3 se
muestra la superficie y envergadura del ala y se agrega la densidad de referencia
(correspondiente al aire) y la velocidad (del flujo no perturbado). Por dltimo, se incluye la
presion dinamica, que es calculada a partir de los valores de las variables previas, de la
forma expuesta en la ecuacion (16).

Tabla 3: Valores de referencia para obtension de coeficientes adimensionales

Variable Simbolo Unidad Valor Numérico
Superficie alar S, [m?] 0,233
Envergadura b [m] 1,219
Velocidad v, [m/s] 71,53
Densidad p [kg/m?] 1,225
Presién dindmica q [Pa] 3133,9

A continuacion, en los apartados 3.3.1 y 3.3.2 se exponen las comparaciones de las
mediciones experimentales con los valores obtenidos de las simulaciones de la CFD para
el coeficiente de fuerza lateral y coeficiente de momento de yaw, respectivamente. Luego,
se presenta un item relativo a la interpretacioén fisica de los resultados y se concluye.

3.3.1. Comparacion de coeficiente de fuerza lateral

La Tabla 4 presenta los datos del coeficiente de fuerza lateral, tanto los
experimentales de bibliografia como los obtenidos de los casos simulados. Con ello es
posible llevar a cabo la comparacién de validacién. Ademas, se expone el error porcentual
relativo existente entre ambos valores, el cual se define como

CY,cfd - CY,exp

Ey = -100% (17)

CY,exp
donde Cyrq Y Cyexp corresponden a los coeficientes de fuerza lateral obtenidos de
simulacién y de forma experimental, respectivamente.

18



Tesis para optar al grado de Magister en Ciencias de la Ingenieria con mencién en Ingenieria Mecanica

Tabla 4: Comparacion de datos experimentales y de simulacion para el coef. de fuerza lateral

Cas Sideslip, g Coef. de Fuerza Lateral, Cy Error Relativo, Ey
[deg] Medicién Experimental Calculo CFD [%]
1 0 0,001 0,001 1,39
2 5 0,035 0,034 2,14
3 8 0,058 0,056 3,15
4 13 0,086 0,082 4,41
5 16 0,097 0,090 6,78
6 20 0,110 0,101 7,83
7 25 0,138 0,125 9,65
8 30 0,164 0,142 13,12

Coef. de fuerza lateral [-]

Error relativo en CY [%]

Para clarificar esta comparacién, se expone el grifico de la Ilustracién 9
correspondiente a las curvas formadas por los datos experimentales y los simulados, en
funcién del angulo de deslizamiento o sideslip.

02 Datos Experimentales —s— Resultados CFD —e—
015 }
01}
0.05 t
0 i M i "
0 5 10 15 20 25 30

Angulo de sideslip [°]

Ilustracién 9: Comparacion de coeficiente de fuerza lateral

Ademas, en la Ilustracién 10 se muestra el error relativo porcentual existente entre
ambas curvas, el cual es obtenido como lo muestra la ecuacién (17).

Error relativoen CY —e+— |

5 10

15 20 25 30

Angulo de sideslip [°]

[lustraciéon 10: Error relativo de coeficiente de fuerza lateral
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De la grafica de la Ilustracién 9 se desprenden tres observaciones. La primera de
ellas es que el orden de magnitud de los coeficientes de fuerza lateral resultantes de las
ocho simulaciones ejecutadas es coherente con la informacién experimental disponible.
Esto sefiala que las simulaciones se han llevado a cabo de forma correcta.

Por otra parte, la tendencia de los resultados es similar a la de los datos
experimentales. Mientras mayor es el angulo de deslizamiento, mayor también es la
fuerza lateral. Ademas, la forma de las dos curvas, considerando la magnitud de las
pendientes y las variaciones de éstas, lleva a afirmar que el comportamiento descrito por
el conjunto de simulaciones es practicamente igual al comportamiento observado
experimentalmente para esta variable.

Por dltimo, es importante hacer notar que existe una pequefia subestimacién de la
fuerza lateral. Dado que esto se reitera en todos los casos simulados, es de suponer la
existencia de alguna fuente de error sistematico como causa de ello.

Del grafico de la Ilustracién 10 se desprende que el error relativo porcentual, entre
los angulos de deslizamiento o sideslip 0° y 30° varia en el rango que va desde
aproximadamente 1% hasta 13%. Y se observa claramente que mientras mayor es el
angulo de sideslip, mayor también es el error registrado.

La interpretacion de estas observaciones se realiza en el apartado 3.3.3.

3.3.2. Comparacién de coeficiente de momento de yaw

En la Tabla 5 se exponen en conjunto los resultados de los ocho casos simulados y
los datos experimentales asociados del coeficiente de momento de yaw. Igualmente, se
expone el error porcentual relativo existente entre los valores experimentales y
simulados que se define como

CN,Cfd - CN,exp (18)

Ey = +100%

CN ,exp

donde Cyrq Y Cyexp Corresponden a los coeficientes de momento de yaw obtenidos
mediante simulacién y de forma experimental, respectivamente.

Tabla 5: Comparacion de datos experimentales y de simulacion para el coef. de momento de yaw

Caso Sideslip, g Coef. de Momento de Yaw, Cy Error Re!ativo, Ey

[deg] Medicién Experimental Calculo CFD [%]
1 0 0,0001 0,0001 1,14
2 5 0,0075 0,0074 1,11
3 8 0,0122 0,0120 1,44
4 13 0,0183 0,0170 7,27
5 16 0,0186 0,0174 6,35
6 20 0,0190 0,0178 6,55
7 25 0,0221 0,0202 8,47
8 30 0,0262 0,0236 9,93
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En la Ilustraciébn 11 se expone una grafica comparativa entre los valores
experimentales y los obtenidos de las simulaciones numéricas. Un segundo grafico con el
error porcentual relativo entre ambas magnitudes en funcién del angulo de deslizamiento
es mostrado en la Ilustracién 12.

0.03 r . .
o Datos Experimentales —»— Resultados CFD —+—
% 0025 |
>
@
T 002}
o
% 0.015
g [
[e]
E 0.01
[
©
‘T 0.005 }
o
o 0 i . ; : :

0 5 10 ) 15 20 25 30
Angulo de sideslip [°]
Ilustracién 11: Comparacién de coeficiente de momento de yaw

12 Error relativo en CN —e—
X 10t
=z
O gt
oy
@
207
©
® 4t
2 21
w .

O L —r L n

0 5 10 15 20 25 30

Angulo de sideslip [°]
Ilustracién 12: Error relativo de coeficiente de momento de yaw

De la grafica de comparacién del coeficiente del momento de yaw (Ilustracién 11)
se evidencian tres aspectos a destacar. Lo primero es que el orden de magnitud de los
resultados de las simulaciones es coherente con las pruebas experimentales.

Por otro lado, la forma de la curva a la que estos datos dan lugar es similar a la
formada por la informacién experimental. Es decir, el comportamiento simulado del
coeficiente de momento de yaw en funcién del angulo de deslizamiento es correcto. Ello
se evidencia al notar que la pendiente de ambas curvas es practicamente coincidente a lo
largo de todo el rango de angulo y los principales cambios en la misma se producen
aproximadamente para el mismo sideslip.

Al igual que lo observado en el coeficiente de fuerza lateral, la estimacién obtenida
del conjunto de simulaciones de la CFD para el coeficiente de momento de yaw es menor
a los valores experimentales y dicho comportamiento se presenta para todo el rango de
angulos de deslizamiento.
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En la Ilustracién 12 correspondiente al error relativo en funcién del sideslip, se
muestra que la subestimacién va en aumento a medida que se incrementa el angulo de
deslizamiento. A mayor angulo, mayor es el error relativo porcentual. Este va desde
aproximadamente el 1%, para dngulos pequeios, hasta casi un 10% para 30°. También, se
observa un brusco aumento del error relativo desde aproximadamente un 1% hasta un 7%
para un angulo de alrededor de 13°.

La interpretacién de estas observaciones se realiza en el apartado 3.3.3.

3.3.3. Interpretacion de los resultados

Los resultados de las simulaciones fueron analizados con el fin de corroborar el
cumplimiento de algunos principios fisicos con lo que sea posible fortalecer la certeza
acerca de la validez de los mismos.

En la Ilustracién 13 se presentan los contornos de velocidad de flujo en el plano
horizontal de simetria del fuselaje del avién para los angulos de deslizamiento o sideslip
5° y 20°. De dichas imagenes se desprende que la magnitud de la velocidad del flujo no
perturbado es aproximadamente 72 [m/s], que corresponde a la condicién de frontera
definida. Ademas, en la cercania de la pared se observa que la velocidad disminuye
abruptamente, lo que es concordante con la condicién de no deslizamiento asignada a
toda la superficie que rodea la geometria del avién. También se observa en la Ilustracion
13 el movimiento del punto de remanso hacia la izquierda a medida que la inclinaciéon
lateral va en aumento. Al mismo tiempo zona de sobrevelocidad se intensifica por el lado
opuesto. Esto dltimo es producto del estrechamiento del area de flujo provocada por el
cuerpo del avién.

[m/s]

o

81
72
63
54

45
36

27

18

9
B=5° B =20° .0

Ilustracién 13: Contornos de velocidad del flujo

En la Ilustracién 14 se muestran los contornos de presién estatica para los mismos
casos de las imagenes previas y en el mismo plano horizontal. En esta ilustracién se puede
notar que la magnitud de la presion estatica en los sectores alejados del avién es
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practicamente nula, lo cual es congruente con la condicién de borde que le asigné al flujo
no perturbado.

El valor maximo alcanzado por la presién estatica es aproximadamente 3000 [Pa]y
esto se produce en las zonas donde la velocidad es minima (ver Ilustracién 13). Esto
corrobora el cumplimiento del principio de conservacién de la energia de Bernoulli, que
establece que en los puntos de estancamiento la energia cinética es transformada en
energia de presion.

10~3[Pa]
3,0

2,4

| 18

-1,8

—2,4

-3,0

Ilustracién 14: Contornos de presion estatica

Lo anterior, sumado a la congruencia de los resultados de las simulaciones en
términos generales con respecto a los datos experimentales, sefiala que los resultados
aqui expuestos son validos.

A continuacién se expone la interpretaciéon de los resultados observados y
expuestos en los apartados 3.3.1y 3.3.2:

v' Efecto de la rugosidad de la pared

En el articulo de Felhner y Maclachlan [21] no se presenta informacién relativa a la
rugosidad de la pared del modelo geométrico y, por tanto, ésta es no es considerada. Sin
embargo, aunque se supone que las terminaciones superficiales del modelo usado en las
mediciones son bastante buenas, es imposible que la rugosidad sea realmente nula. Lo
anterior, hace que la fuerza resultante debido a efectos de tipo viscoso sea subestimada.
Ello explica el comportamiento observado en la grafica de la Ilustracién 9,
correspondiente a la comparacién de los resultados de simulacién y los experimentales
para el coeficiente adimensional de fuerza lateral.

Ademas, cuando el angulo de deslizamiento es nulo casi la totalidad de las cargas
viscosas apuntan en la direccion longitudinal de la aeronave. Por el contrario, cuando este
angulo aumenta su valor, las cargas originadas por la rugosidad de la pared tienen una
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componente mucho mayor. Esto explica el incremento del error relativo a medida que
aumenta la inclinacién lateral con la que impacta el viento sobre la aeronave.

v" Relacién Fuerza Lateral - Momento de Yaw

La relacion entre la fuerza lateral y el momento de yaw es basica. El segundo es
obtenido del producto de la primera por su respectivo brazo de accién. Por ello, es facil
comprender que, dado que existe una subestimacién de la fuerza lateral, existe también
una subestimaciéon del momento de yaw. Esto es lo que se evidencia en los resultados
mostrados en la grafica de la Ilustracion 11.

v/ Stall de estabilizador vertical

En la Ilustracién 15 se muestran las lineas de corriente alrededor del estabilizador
vertical del avién en un plano horizontal ubicado a 12 centimetros del centro del fuselaje.
Es facil notar en estas imagenes la gran diferencia existente para el caso de sideslip 5° y el
de 20°. En el primero de ellos (izquierda) el flujo permanece apegado al perfil
aerodinamico, con lo cual se genera una sustentacién que responde a un comportamiento
lineal en relacién a su angulo de ataque. Por el contrario, en el segundo caso el flujo se
desprende de la superficie y se origina el fendmeno denominado stall. Ello da origen a una
fuerte caida de la sustentacion, situacién que se traduce en la disminucién de la fuerza
lateral resultante. Lo anterior explica lo observado en la grafica de la Ilustracién 10, donde
a partir de aproximadamente los 13° de dngulo de deslizamiento se presenta una caida de
la pendiente de la curva.
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Ilustracion 15: Lineas de corriente alrededor de estabilizador vertical
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Mallas dinamicas

El presente capitulo de este informe se concentra en realizar una detallada
descripcién, principalmente teérica, de las mallas dindmicas utilizadas para el calculo
computacional de fluidos en régimen transiente.

El primer apartado se enfoca en una descripciéon general con el objetivo que el
lector conozca las ideas basicas acerca de las mallas dinamicas. En el segundo item se
exponen las modificaciones a las ecuaciones de conservacién (ya presentadas en el
capitulo 2) al utilizar mallas méviles. El tercer apartado tiene por objetivo describir las
metodologias de actualizacién de malla que tiene implementadas ANSYS Fluent 13.0.0.
Por dltimo, el cuarto subcapitulo se concentra en caracterizar desde un punto de vista
teérico el médulo “Six Degrees of Freedom (6DOF)”, también incorporado en el software
de simulacién.

4.1. Introduccion a las mallas dinamicas

En muchas aplicaciones de dinamica de fluidos computacional en ingenieria e
investigacion el dominio de calculo varia con el tiempo debido al movimiento de las
fronteras que lo definen. Este movimiento puede ser generado por causas externas, es
decir, son consecuencia de una carga no asociada al propio flujo calculado o puede ser
originado internamente, lo que corresponde a una consecuencia de cargas fluido-
dinamicas [4].

Ejemplo de un movimiento de las fronteras por causas externas es lo expuesto en
la Ilustracién 16, donde se esquematiza la disminucién del tamano de la cAmara (dominio
de calculo, demarcado con linea punteada) en un motor de combustién interna debido al
deslizamiento del pistén en el transcurso del tiempo. El movimiento de este altimo debe
ser definido previo a la realizacién de la simulacién numérica, es decir, la posicién de la
frontera b, (luego b,’ y b,”) es conocida durante toda la ejecucién del calculo. De esta
forma, es posible conocer el efecto que tiene tal movimiento sobre el fluido interno.
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t:tz t:tg

Ilustracién 16: Cambio en el tamaiio de la camara debido al deslizamiento del pistén

Por otra parte, un ejemplo de cambios en el dominio debido al movimiento de las
fronteras por causas internas es una placa inmersa en un flujo, tal como se exhibe en la
Ilustracién 17. En esta imagen se esquematiza el movimiento de la placa, el cual es
consecuencia directa de las cargas generadas por el fluido sobre ella. En este caso,
solamente es conocida la posicion inicial del cuerpo (representada por la frontera b, en el
tiempo t) y debe calcularse la trayectoria y actitud que tendra en el tiempo posterior
(representada por la frontera b,’ en el tiempo t,).

LLLLLLLLLLL
LLLLLLLLLLL

Ilustracién 17: Cambio en el dominio debido al movimiento del cuerpo sumergido

En lo exhibido en la Ilustracién 17, a diferencia de lo correspondiente a la
Ilustracion 16, el dominio de calculo posee un volumen (o darea, al observarlo
bidimensionalmente) constante. Solamente existe una transformacién de la geometria
circundante al mismo. Por el contrario, en el ejemplo del piston el cambio de forma no es
importante, pero existe una gran diferencia de tamafios. No obstante, en cualquiera de los
casos antes mencionados la grilla que discretiza el dominio debe modificarse durante el
transcurso del tiempo para adaptarse a los cambios en el mismo. A este tipo de mallas se

” o«

le denominan “mallas dinamicas”, “mallas méviles” o “mallas deformables” [4].
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4.2. Modificaciones de las ecuaciones de conservacion

En un problema que involucre movimiento de las fronteras el nico cambio en las
ecuaciones de conservacién es la aparicion de la velocidad relativa en el término
convectivo. En este apartado se busca describir como se obtienen las ecuaciones para un
sistema de malla méviles a partir de las ecuaciones de conservacién convencionales
expuestas en el capitulo 2.

Para clarificar conceptos, se considera el caso unidimensional de la ecuacién (2),
correspondiente a la conservacién de la masa. Luego, se tiene que

dp N d(pvy)
Jt d0x
Integrando esta ecuacién sobre un volumen de control cuyas fronteras, x;(t) y
x,(t), son funcién del tiempo, se obtiene que

0 (19)

x2(t) x2(t)

d d(pv
f 2P dx + f v x)dx=0 (20)

ot 0x

x1(t) x1(t)

y resolviendo,
x2(t)
0 axZ axl
e f de—[PZW—mE]‘FPzUxZ —P1Vx;, =0 (21)

x1(t)

Las derivadas de la variable espacial x con respecto al tiempo representan la
velocidad con la cual se mueven las fronteras del dominio, ello es denotado por v,. Luego,
los términos en corchetes tienen una forma similar a los dos dltimos, involucrando en ello
el producto de la densidad por una velocidad. La ecuacién (21) puede ser reescrita de la
siguiente manera:

0 d
o | paxre [ Solpe - w1ax =0 22)

x1(t) x1(t)

Cuando los bordes se mueven con igual velocidad que el fluido, es decir v, = v, la
segunda integral es nula y se obtiene la ecuacién Lagrangiana de conservacién de la masa.

De forma andloga a lo mostrado, se puede obtener la ecuacién tridimensional para
la conservacién de la masa en sistemas de mallas moéviles:

d
2 pdV+J p(B —5,) - RdS = 0 (23)
donde ¥, corresponde a la velocidad de las fronteras del dominio expresada de forma
vectorial. Al comparar la ecuacién (23) con la (1), mostrada en el capitulo 2, se observa
que la Gnica variaciéon es la inclusion de la velocidad relativa en lugar de la absoluta.
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Del mismo modo, la ecuacién de conservacién de momento para un volumen de
control, cuyas fronteras se desplazan con la velocidad 7,, se obtiene reemplazando la
expresion de la velocidad en el término convectivo en la ecuacién (6):

9 _
—f padv+f pﬁ(ﬁ—ab)-ﬁds=—f p - 7idS + (24)
at 74 S S

2 = —
f U [vﬁ + (V)T —§v - ﬁu] - ndS + f pf,dv
S 4
Para la conservaciéon de una magnitud escalar se realiza el mismo procedimiento

con la ecuacién (8) presentada en el capitulo 2.

4.3. Metodologias de actualizacion de malla

Las mallas dindmicas son aquellas que deben modificar su geometria para
adaptarse a los cambios del dominio en el tiempo. Para lograr esto, existen las
denominadas Metodologias de Actualizacién de Malla (en inglés, Mesh Update Methods)
que corresponden a los algoritmos que se utilizan para regenerar la grilla de calculo en
cada paso de tiempo.

Los métodos implementados en el software ANSYS Fluent 13.0.0 se clasifican en
tres categorias principales:

v' Métodos de suavizado (Smoothing methods)
v' Métodos de remallado (Remeshing methods)
v’ Estratificacién dinamica ( Dynamics layering)

de los cuales, los dos primeros son utilizados en la ejecucién de este proyecto y son
descritos a continuacion.

43.1. Meétodos de suavizado

Los métodos de suavizado (o en inglés, Smoothing Methods) corresponden al
conjunto de algoritmos que estan disefiados para redistribuir en cada paso de tiempo los
nodos existentes. No generan nuevos elementos. Las celdas de la grilla solamente se
modifican en tamafo y forma, pero permanecen asociadas a los mismos nodos y aristas
que la definen. El objetivo de estos algoritmos es tratar de mantener la proporciéon de
tamafio de los elementos y una calidad de malla aceptable [27].

v' Suavizado basado en resortes

El suavizado basado en resortes (o en inglés, Spring-based Smoothing) idealiza las
aristas existentes entre los nodos de la malla como una red de resortes interconectados.
La posicion de equilibrio de cada uno de éstos viene dada por la grilla inicial. Los
desplazamientos o deformaciones de las fronteras del dominio generan sobre los nodos
fuerzas proporcionales a las elongaciones de las aristas [27]. Esto es, la fuerza sobre cada
nodo es igual a la sumatoria de las cargas generadas por cada arista de la que forme parte.
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Cada una de estas cargas, a su vez, es igual al producto de la constante elastica propia de
la arista y la elongaciéon de la misma. Matematicamente, lo anterior puede ser escrito
como

n;
F = Z ki (A% — AX;) (25)
7

donde F, es la carga resultante sobre el nodo i, Ax; corresponde al desplazamiento del
propio nodo i mientras que Ax; corresponde a los desplazamientos de los n; nodos vecinos
que el mismo posee. Por ultimo, k;; es la constante elastica del “resorte” que une los

nodos i y j, la cual es definida como

1
ki = (26)
1% = |

En el equilibrio, la fuerza neta sobre cada nodo debido a la accién de los resortes
conectados al mismo debe ser nula, es decir,

n;
> ky (8% - 4%) = 0 (27)
J
lo que puede reescribirse como
n; n;
j J

lo cual da lugar a la ecuacién de iteracién para encontrar el resultado para los
desplazamientos de cada uno de los nodos de la malla:

n; —m
a1 2 Ky A
BT T
j
donde m representa el nimero de la iteracion a ejecutar.

Existe la posibilidad de ajustar el valor de la rigidez de los “resortes” a través de la
configuracién del parametro denominado factor de constante elastica (en inglés, Spring
Constant Factor), el cual puede tomar valores entre cero y uno. El valor cero indica que no
existe amortiguamiento en los resortes y que, por ello, los nodos de las fronteras ejerceran
una mayor influencia sobre los del interior del dominio. Si se configura el valor unitario, la
constante elastica toma el valor por defecto presentado en la ecuacién (26).

A través de la interfaz que proporciona ANSYS Fluent es posible controlar la
solucion de la ecuacién (29) modificando los valores de la tolerancia de convergencia y el
nimero maximo de iteraciones. Dicha ecuacién es resuelta iterativamente (en cada paso
de tiempo) hasta que uno de los siguientes criterios se cumple:

v Se alcanza el nimero maximo de iteraciones predefinidas.
v La solucién converge para ese paso de tiempo, es decir,
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(Aic’;'}ns

A7l > < tolerancia de convergencia (30)
rms

donde Axl.,, corresponde al desplazamiento medio cuadratico calculado en la primera
iteracién del calculo. Por defecto la tolerancia de convergencia es 0,001 y el nimero de
iteraciones maxima es 20. Si la geometria es compleja o la malla posee una gran cantidad
de elementos alejado de las fronteras se recomienda aumentar, pero siempre mantenerlo
en el mismo orden de magnitud.

En la Ilustracién 18 se exhibe un ejemplo de suavizado de malla mediante el
método basado en resortes. En este caso, las fronteras ubicadas en los extremos del
cilindro se mueven acercandose una a la otra y con ello disminuyen el tamafio del
dominio de calculo, por lo cual la malla debe adaptarse.

Ilustracion 18: Suavizado de malla basado en resortes
(Fuente: ANSYS, Inc.. ANSYS FLUENT User’s Guide)

La metodologia de suavizado basado en resortes puede ser utilizada para actualizar
cualquier tipo de grilla cuyo dominio se vea afectado por el movimiento de sus fronteras.
Sin embargo, es necesario considerar lo siguiente:

v’ Este algoritmo ha sido creado para usarlo con elementos tetraédricos (triangulares en
caso 2D) y el comportamiento del mismo es 6ptimo en esta situacién, debiendo tener
suma precaucién cuando se trate de otro tipo de malla. Es facil imaginar que un
triangulo formado por tres resortes, independiente de las cargas que soporte, siempre
tendera a mantener su forma original. Esto no ocurre con una regién cuadrangular.

v Cuando el mallado es no tetraédrico, se recomienda su uso solo cuando el
movimiento de las fronteras sea predominantemente en la direccién perpendicular a
las mismas.

v" No se recomienda cuando existen grandes rotaciones de los bordes.

No tomar en consideracion las anteriores indicaciones puede resultar en grillas de
muy mala calidad (altos valores de Skewness) e, incluso, el algoritmo puede fallar luego
de transcurridos algunos pasos de tiempo, debido al colapso de la malla sobre si misma.
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v" Suavizado basado en la difusiéon

En el suavizado basado en difusiéon (en inglés, Diffusion-based Smoothing) el
movimiento de la malla es gobernado por la ecuacién de la difusion

V-(yVa) =0 (31)

donde u es la velocidad de desplazamiento de la malla. Las condiciones de borde de la
ecuacién (31) son obtenidas del movimiento de las fronteras, lo que podria ser
predefinido o calculado paso a paso. En otras palabras, la ecuacién de difusién describe
como la transformacién del contorno del dominio difunde hacia el interior de la malla
deformable.

El coeficiente de difusion y en la ecuacién (31) es utilizado para controlar el modo
en que el movimiento de las fronteras afecta al interior de la malla. Un coeficiente
constante implica que el movimiento difunde uniformemente. Por otra parte, un
coeficiente no constante significa que los nodos de las regiones con mayor difusividad
tienden a moverse en conjunto, es decir, con menor movimiento relativo que los nodos de
zonas de menor difusividad.

En ANSYS Fluent hay dos formulaciones disponibles para definir el coeficiente de
difusién. La primera de ellas lo considera funcién de la distancia a los bordes o fronteras,
esto es de la forma

1
T de
donde d es la distancia normalizada desde el centro del elemento a la frontera mas

cercana. La segunda formulacién plantea al coeficiente de difusién como funcién del
volumen de la celda, esto es

! 33

Y =va (33)
donde V es el volumen normalizado del elemento. En las ecuaciones (32) y (33)aes el
parametro de difusién, el cual posee un valor mayor o igual a 0 que el usuario debe

introducir.

Y (32)

La ecuacién vectorial que se origina a partir de (31), en combinacién de la ecuacién
(32) 0 (33) segln sea el caso, es discretizada utilizando el método de voladmenes finitos.
Ello resulta en una ecuacién matricial que debe ser resuelta iterativamente.

El método de suavizado basado en la difusién es considerado la alternativa al
método de resortes. Es posible aplicarlo a cualquier tipo de elemento cuyo dominio sufra
deformaciones debido al movimiento de sus fronteras y los resultados que se obtienen del
uso de este algoritmo son mucho mejores, sobre todo cuando se trata de elementos no
tetraédricos (no triangulares en 2D). Sin embargo, el costo computacional que conlleva su
uso hace que se prefiera el método basado en resortes cada vez que sea ello factible.
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43.2. Métodos de remallado

Cuando el desplazamiento de las fronteras es grande en relacién al tamafio de las
celdas a nivel local se recomienda ejecutar un algoritmo de remallado. Ello con el fin de
mantener una calidad de la grilla aceptable y evitar el colapso de la misma. Las
metodologias de remallado se aplican en cada paso de tiempo de la simulacién, luego de
actualizar la nueva posicién de las fronteras y realizar el suavizado de malla.

ANSYS Fluent incluye varios métodos de remallado: remallado local de celdas,
remallado por zona, remallado local de caras, remallado por zona CutCell y remallado de
superficie 2.5D.

El remallado local de celdas es el mas utilizado de los nombrados previamente y se
encuentra disponible solamente para malla de elementos triangulares (2D) y tetraédricos
(3D). Cuando se ejecuta esta metodologia ANSYS Fluent evalGia todas las celdas del
dominio basdndose en su calidad y tamafio. La evaluacién y posterior marcado para
remallado de los elementos se realiza si estos cumplen con alguno de los criterios
expuestos a continuacion:

v Calidad deficiente.
Cada celda se evalda a través del parametro Skewness y se compara con el
valor maximo indicado por el usuario. Si éste es superado, el elemento es
marcado para remallado. Se recomienda utilizar los valores 0,7 y 0,9 para
casos 2D y 3D, respectivamente.

v' Tamafio fuera del rango.
Cada celda se compara con un valor minimo y uno maximo de longitud de
escala que el usuario desea obtener en la malla. Si la celda se encuentra
fuera del rango es marcada para remallado. Este criterio es posible aplicarlo
cada varios pasos de tiempo en lugar de hacerlo en cada uno. Con ello se
logra disminuir el costo computacional que conlleva.

En la Ilustracién 19 se muestra una comparacién entre una actualizacién de malla
utilizando remallado local y una sin hacerlo. En la primera imagen (a) se exhibe la grilla
inicial, la cual contiene en su interior una regiéon que se desplaza verticalmente
modificando el dominio a medida que transcurre el tiempo. En la imagen central (b) se
puede observar la malla resultante luego de cierto nimero de pasos de tiempo
aplicandose solamente el algoritmo de suavizado basado en resortes. En la Gltima imagen
(c) se muestra la malla resultante transcurridos la misma cantidad de pasos de tiempo que
en (b), pero aplicindose un remallado local. El resultado es evidentemente mejor en el
altimo caso.

El remallado por zona también estd limitado a elementos triangulares y
tetraédricos. Este método permite realizar el remallado completo a una zona del dominio,
en lugar de hacerlo localmente. En cada paso de tiempo se evalGan los mismos criterios
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antes mencionados en todos los elementos de la zona y, si al menos uno de estos es
marcado, se realiza el remallado a la zona completa.

Ilustracién 19: Comparacion de actualizacién de malla con y sin remallado local

Cabe destacar que cada vez que finaliza la aplicacién del algoritmo de remallado
local se evalda la nueva malla. Si ésta no cumple los requerimientos de calidad deseados,
automaticamente se aplica el remallado por zona. También es posible ejecutar esta
metodologia de forma manual y directa.

El remallado local de caras tiene un funcionamiento similar al remallado local,
pero es aplicable solamente a dominios tridimensionales. Ademas solamente afecta a las
caras deformables del mismo y las celdas adyacentes a éstas. ANSYS Fluent permite al
usuario definir un limite maximo para el parametro Skewness que solamente se utilice al
ejecutar este algoritmo. Por defecto este parametro es fijado en 0.8.

El método de remallado por zona CutCell tiene como objetivo remallar zonas
completas. Posee dos grandes diferencias en relacion en remallado por zonas
convencional: realiza un mallado principalmente de tipo cartesiano, es decir, con
elementos hexaédricos y no se basa en el criterio del parametro Skewness, sino que el
usuario predefine cada cuantos pasos de tiempo se ejecuta el algoritmo y se remalla la
zona completamente.

Finalmente, el método de mallado de superficie 2.5D es aplicable solamente a
dominios tridimensionales, cuyas grillas se hayan creado a partir de la extrusién de una
bidimensional. Tiene un funcionamiento similar al remallado local en dos dimensiones. La
solucién para la nueva malla obtenida en la superficie se extruye al volumen.

4.4. Six degrees of freedom (6DOF)

Existen dos formas por las cuales las fronteras que definen el dominio se mueven:
causas externas, es decir, como consecuencia de una carga no asociada al propio flujo
calculado o debido a causas internas, esto es, como consecuencia de cargas fluido-
dinamicas. Cuando la situacién corresponde al segundo escenario planteado, es necesario
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calcular las cargas paso a paso de tiempo y obtener los desplazamientos producidos por
ellas. Esta dltima es la funcién especifica del médulo contenido en ANSYS Fluent “Six
Degrees of Freedom” (6DOF).

De la resoluciéon de las ecuaciones de conservaciéon es posible obtener la
distribucion de presion y esfuerzos de corte sobre las fronteras méviles del dominio. Estas
cargas son integradas sobre las superficies y, con ello, se obtienen las fuerzas y momentos
resultantes sobre las mismas.

Para obtener el movimiento producto de las fuerzas calculadas es necesario definir
las caracteristicas del cuerpo que forman las fronteras moviles y aplicar la segunda ley de
Newton. En el primer item a continuacién se exponen las ecuaciones que deben
resolverse al ejecutar el médulo 6DOF y luego en el segundo apartado se presenta la
forma en la cual las propiedades del cuerpo son ingresadas al software.

441. Teoria del modulo 6DOF

El m6dulo 6DOF de ANSYS Fluent utiliza las fuerzas y momentos resultantes sobre
el cuerpo para calcular el movimiento rotacional y translacional del mismo. La ecuacion
que gobierna el movimiento traslacional del centro de gravedad es resuelta en
coordenadas inerciales:

AN 1 —
Vg =E2fc (34)

donde v; corresponde a la velocidad del centro de gravedad expresada vectorialmente. En
tanto que, mes la masa y f, corresponde a la suma de las fuerzas aplicadas sobre el
cuerpo, que pueden ser generadas por el flujo mismo o pueden ser cargas externas
definidas por el usuario.

Por otro lado, el movimiento angular del objeto es resuelto utilizando coordenadas
locales. La ecuacién que domina este movimiento es la siguiente:

w_.B):I_l(zﬁB)_w_B)XIw_B)) (35)

donde I es el tensor de inercia, M; es el vector de momento aplicado sobre el cuerpo y @g
corresponde a la velocidad angular del mismo.

Luego que las aceleraciones lineal y rotacional son calculadas a partir de las
ecuaciones (34) y (35), las velocidades son obtenidas por integracién numérica. Estas son
utilizadas para actualizar la posicién del cuerpo y definir el nuevo dominio del problema.

Para ejecutar el médulo 6DOF es necesaria la definiciéon de dos tres zonas en la
malla inicial:

v’ Zona activa
Corresponde a la frontera sobre la cual se calculan las cargas y que delimita un
cuerpo con caracteristicas dinamicas definidas.
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v' Zona pasiva
Es un sector de la malla que debe rodear a la zona activa y que se mueve solidaria a
ésta. No es deformable y, por tanto, no se aplican sobre ésta las metodologias de
actualizacion.

v' Zona de malla deformable
Es la regiéon mayor de la malla. En ésta se encuentran inmersas las dos zonas
descritas previamente. Se trata de un mallado deformable y, por ende, en general
esta constituido por elementos triangulares (caso 2D) o tetraédricos (caso 3D). Los
métodos de actualizacién de malla son aplicados sobre esta zona.

44.2. Definicion de propiedades a través de UDF

Para la resolucién de las ecuaciones (34) y (35) del item anterior se requiere
ingresar al software ANSYS Fluent las propiedades del cuerpo en movimiento: masa,
momentos y productos de inercia y fuerzas y momentos externos, si existieran. Esto se
realiza a través de una “funcién definida por usuario” o UDF (del inglés, User-Defined
Function).

Una UDF es una rutina escrita en lenguaje de programacién C que puede ser
dindmicamente cargada por ANSYS Fluent y permite mejorar o ampliar algunas funciones
propias del software. Para el usuario ésta es la forma mas flexible para poder acceder a las
variables del calculo CFD que desee y escribir los parametros que requiera. En otras
palabras, constituyen un “plugin” o pequefio programa que se ejecuta en paralelo al
software principal y que posee una interfaz predefinida para la comunicacién entre ambos
entes.

Para utilizar el médulo 6DOF se requiere la creacién y compilacién de una UDF
para la inclusién de las caracteristicas del cuerpo. Las variables que deben ajustarse
mediante esta modalidad son las siguientes:

v' Masa
SDOF_MASS
v" Momentos de inercia
SDOF IXX, SDOF IYY, SDOF IZZ
v" Productos de inercia
SDOF IXY, SDOF IXZ, SDOF IYZ
v" Fuerzas externas
SDOF LOAD F X, SDOF LOAD F Y, SDOF LOAD F %
v" Momentos externos
SDOF LOAD M X, SDOF LOAD M Y, SDOF LOAD M %

Las identificaciones de cada una de las variables se encuentran establecidas por el
software ANSYS Fluent. Dado que la UDF se ejecuta en paralelo, es posible cambiar los
valores asociados a cada variable a medida que transcurra el tiempo o si se cumpla alguna
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condicién particular. Al interior de una UDF es posible realizar operaciones aritméticas y
légicas. Ademas, se pueden incluir estructuras estandares de programacion.

Cabe destacar que en el anexo 5 se expone la forma de compilar una UDF en el
sistema operativo Windows, lo cual, a pesar de ser bastante facil, no es trivial.
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Validacion de modelo dinamico

La validacién del modelo CFD utilizando un mallado mévil o dindmico constituye
la etapa final de este proyecto y de ésta se obtienen las conclusiones mas importantes.
Esta validaciéon se efectué haciendo la comparacién de los resultados obtenidos por medio
de la simulacién numérica y datos experimentales obtenidos en un vuelo de prueba
ejecutado con la aeronave no tripulada Giant III (en la Ilustracién 20), correspondiente al
modelo KADET LT-40 escalado a un 125%, que es propiedad del Laboratorio de Técnicas
Aeroespaciales de la Universidad de Concepcion.

El presente capitulo se encuentra subdividido en seis secciones principales. La
primera de ellas expone a grandes rasgos el procedimiento ejecutado durante la
validacién. En la segunda parte se expone el desarrollo experimental, mientras que el
modelo computacional utilizado se describe en la tercera seccién. Luego, en los apartados
cuatro y cinco se presenta una descripcion de la dinamica de la aeronave y la obtenciéon
del estado de equilibrio estatico longitudinal, respectivamente. Finalmente, en la dltima
seccién se exponen los resultados alcanzados y el analisis respecto de los mismos.

[lustracién 20: UAV Giant III

Previo al inicio del desarrollo de este capitulo es importante indicar el sistema de
coordenadas que se utilizé durante la ejecucién de esta simulacién. Ello es exhibido en la
[lustracién 21.
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Ilustracién 21: Sistema de coordenadas

Notar que el origen del sistema se encuentra en el plano de simetria de la aeronave
y en la parte central inferior de la nariz rectangular de la misma. Este sistema de
coordenadas es de tipo local (con respecto al avién) y solamente al inicio de la simulacién
éste es idéntico al sistema de coordenadas global o inercial.

5.1. Estrategia de desarrollo

Para que la validacién sea posible es necesario contar con datos experimentales.
Estos fueron obtenidos del vuelo de prueba llevado a cabo por los estudiantes de
intercambio provenientes de la Universidad Técnica de Delf, Reinier Toppinga y Guy Rigot
[28]. Durante este vuelo, cuando el avién se encontraba en condicién recta y nivelada, se
le aplic6 una perturbacién y se registré su respuesta dinamica longitudinal.

Por la contraparte se encuentra el desarrollo del modelo computacional de malla
dinamica. Dentro de éste se incluye la generacién de la geometria del avion, el mallado y
la configuracién del solver (incluyéndose la movilidad de malla). Previo a la ejecucién de
esta simulacién de la CFD en forma dindmica, fue necesario obtener una solucién al flujo
alrededor de la aeronave en estado de equilibrio estatico. Luego se activ6 la movilidad de
malla y se aplicé la perturbacién en el elevador de lIa misma forma que en el vuelo de
prueba. El estado de equilibrio estatico se refiere a la configuracién de superficies de
control y a la posicién de la aeronave relativa al flujo de aire (para una velocidad dada) en
la cual la sumatoria de las cargas que la afectan resulta nula en todas las dimensiones.
Dicho estado es obtenido aplicando algunas formulaciones semi-empiricas, para luego
resolver iterativamente un sistema de ecuaciones.

Luego se llev6 a cabo la simulacién de malla dinamica y mediante el médulo 6DOF
se obtuvo el movimiento resultante de la aeronave como reacciéon a la perturbacién
introducida. Las variables extraidas del vuelo simulado con el fin de observar el fugoide u
oscilacién longitudinal de periodo largo fueron las siguientes: velocidad longitudinal (en
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coordenadas locales), altura (en coordenadas globales) y angulo de pitch (cabeceo). Estas
tres variables fueron comparadas con las mediciones experimentales, utilizando para ello
graficas de dispersion temporal, en base a lo cual se obtuvieron las conclusiones.

Como se menciona en la introduccién, de forma complementaria se ejecut6 una
validacion del arrastre generado por la aeronave durante el vuelo recto y nivelado. Para
ello se compar6 el arrastre obtenido de la simulacién CFD en estado de equilibrio estatico
y un valor de empuje obtenido experimentalmente en un tdanel de viento. Recordar que en
vuelo recto y nivelado el empuje de la aeronave es igual a la fuerza de arrastre.

5.2. Desarrollo experimental

El desarrollo experimental se divide en dos secciones: el vuelo de prueba y la
estimacion del arrastre del UAV en vuelo recto y nivelado en un tdnel de viento.

5.2.1. Vuelo de prueba

Como se indicé, el vuelo de prueba fue ejecutado por los estudiantes de
intercambio provenientes de la Universidad Técnica de Delf, Reinier Toppinga y Guy Rigot.
Lo expuesto en este apartado corresponde a un resumen de lo presentado en su reporte
de intercambio [28].

El UAV Giant IIl posee un peso de 11.5 [kg], una envergadura de 2.2 [m] y es
propulsado por un motor a combustién interna con una potencia aproximada de 1 [hp]y
una hélice APC con un diametro de 8 [pulg]. La aeronave ademads tiene instalado un
autopiloto MicroPilot MP2028, el cual controla el avién y permite la facil obtencién de
datos del vuelo. Este autopiloto se encuentra equipado con los siguientes sensores: Pitch
rate gyro, roll rate gyro, yaw rate gyro, pressure altimeter, ultrasonic altimeter, airspeed
sensor (pitot tube) y GPS.

El vuelo de prueba se desarrollé en tres etapas. Se llevé de forma manual la
aeronave a la condicién de vuelo recto y nivelado a una velocidad de 21.6 [m/s], para lo
cual el empuje y la deflexiéon del elevador fueron variados hasta alcanzar el equilibrio
estatico longitudinal. Luego se aplicé una perturbacién tipo impulso a este equilibrio
mediante una variaciéon de 10° en la deflexiéon del elevador durante un lapso de 2
segundos. Finalmente, se liber6 la aeronave y se registr6 su respuesta oscilatoria a una
frecuencia de 5 [Hz] a través de las siguientes variables: angulo de pitch, altura sobre mar
y velocidad longitudinal. Los resultados y analisis se muestran en la seccién 5.6 de este
informe.

5.2.2. Estimacion de arrastre

Durante el vuelo de prueba no se pudo medir el arrastre generado por el UAV y
tampoco se dispone de la instrumentaciéon necesaria para cuantificar el empuje. Por lo
anterior es que se decidi6 llevar a cabo en un tGnel de viento un experimento
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complementario para obtener el empuje con el cual el avién ejecuté el vuelo durante la
prueba en funcién de los parametros que se pudieron medir directamente.

La medicién se llev6 a cabo en el tdnel de viento de propiedad del Laboratorio de
Termofluidos de la Universidad de Concepcién. Este es un ttnel de viento Plint & Partners
de circuito abierto tipo “soplador” (Blower Tunnel) de seccién de medicién de 18 por 18
pulgadas.

Tal como muestra el esquema de la Ilustracién 22, frente al tinel se instalé un
banco de ensayo de hélices que posee una celda de carga capaz de medir el empuje
generado por la rotacién de la hélice. Este trae consigo un motor eléctrico tipo Brushless
de 1200 watts, que es suficientemente potente para hacer girar la misma hélice del Giant
Il a Ia RPM medida durante el vuelo de prueba. La velocidad de rotacién fue monitoreada
por un sensor optico. La velocidad del flujo de aire fue controlada manualmente en
funcién de la lectura de un manémetro asociado a un tubo pitot instalado al interior del
tanel.

Tunel de viento de circuito abierto
I —

Banco de
ensayo de Hélice
hélices 9167

Velocidad
21.6[m/s]

187 x 18”
Celda de

carga

Sensor
RPM —_——

I'VYVVY

Manometro
diferencial

Ilustracién 22: Esquema de instalacion experimental

La velocidad del flujo del aire del tdnel y el giro de la hélice fueron fijadas en los
mismos valores medidos en el vuelo de prueba. Luego se registr6 el empuje generado para
ser comparado con el resultado de la simulaciéon CFD. Los resultados obtenidos y el
analisis correspondiente se muestran en la seccién 5.6 de este informe.

5.3. Modelo computacional

Este apartado tiene por objetivo describir en detalle el modelo computacional
confeccionado para la realizaciéon de la simulacién con malla mévil. A continuacién se
expone la geometria, mallado, condiciones de frontera, modelacién de la turbulencia,
configuracién del solver y configuracién de la grilla dinamica.
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5.3.1. Geometria

La geometria creada es basada en la informacién relativa al avién expuesta en el
informe de Toppinga y Rigot [28] y en algunas mediciones realizadas directamente sobre
la aeronave. Esta posee un fuselaje de seccién rectangular no constante, un ala alta de
perfil aerodinamico tipo CLARK Y con incidencia de 1.5° y un empenaje de configuracién
convencional, donde tanto el estabilizador horizontal como el vertical poseen un perfil de
placa plana de 8 [mm] de espesor.

Tal como se observa en la vista superior del avién en la Ilustracién 24 y en la vista
lateral en la Ilustraciéon 23, no se confeccion6 ni el motor con su hélice ni el tren de
aterrizaje. Lo anterior es debido a que la complejidad de estas piezas las hace muy dificiles
de mallar manteniendo una calidad de grilla que asegure una buena convergencia.

L 1615

,~ >

[lustracién 23: Vista lateral de modelo geométrico del Giant III
(dimensiones en milimetros)

2170

408

e 820 "

L] |
Ilustracién 24: Vista superior de modelo geométrico del Giant III

(dimensiones en milimetros)

Este modelo geométrico fue desarrollado en el software CATIA y exportado para su
posterior mallado en GAMBIT.

41



Tesis para optar al grado de Magister en Ciencias de la Ingenieria con mencion en Ingenieria Mecanica

5.3.2. Mallado

Previo a la ejecucién del mallado, fue necesario especificar el tamafo del dominio
de calculo con el objetivo de obtener resultados que no presenten la influencia directa de
las fronteras del mismo. Dado que se utiliz6 un mallado que varia en el tiempo
dependiendo del movimiento de la aeronave inmersa, fue fundamental estimar el
movimiento de este cuerpo en cada una de las dimensiones espaciales y asegurar que
no salga del dominio durante la ejecucién de la simulacién. Si ello ocurriera, la grilla
hubiera colapsado y seria imposible continuar con el calculo.

Basandose en lo anterior y tomando como referencia los datos experimentales
presentados por Toppinga y Rigot [28] se determiné un largo de dominio (en la direccién
longitudinal de la aeronave) de 130 [m], un alto de 160 [m] y un ancho de 20 [m], valor
que se explica por el casi nulo movimiento que debe registrar la aeronave en forma
lateral.

Con el fin de capturar de buena forma el desarrollo de la capa limite sobre la
superficie de la aeronave se utilizo el criterio del y ™, el que (al utilizar funciones de pared)
debe poseer valores entre 30 y 300 [23]. Considerando las condiciones en las que se
ejecuta esta simulacién y asumiendo la metodologia semi-empirica de Schlichting para la
estimacién del coeficiente de friccién [24] [25], se obtuvo como resultado un tamafio de
celda entre 1 [mm] y 5 [mm] aproximadamente. Esto se refleja en el segmento de la malla
exhibido en la Ilustracién 25.

3?
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Ilustracién 25: Malla alrededor del cuerpo del avion

Con el objetivo de disminuir la cantidad total de elementos de la grilla sin
perjudicar la densidad de estos en la cercania del cuerpo de interés, se opté por utilizar
una interfaz no conforme. La regi6on central (que contiene al avién) es una malla
estructurada de alta complejidad de alrededor de 2,5 millones de elementos de tipo
hexaédricos (en la Ilustracién 25 se muestra parte de ella). La regién exterior (regién
blanca y achurada en esquema de la Ilustracién 26) es de un tamaifo muchisimo mayor y
estd compuesta por aproximadamente 1,5 millones de elementos de tipo tetraédricos de
evidente mayor envergadura que los primeros.
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130

Interfaz no conforme

6 1

Interfaz conforme

160 4.5

Malla estructurada: 2.5e6 elementos
Zona pasiva (malla rigida)

.

Malla no estructurada: 1e6 elementos
Zona pasiva (malla rigida)

T

Malla no estructurada: 1e6 elementos
Zona activa (malla dindamica)

Ilustracién 26: Esquema de malla para simulaciéon dindmica
(dimensiones en metros — esquema no a escala)

En este esquema, la zona central y la blanca son definidas como zonas rigidas y
pasivas para el calculo del médulo 6DOF. La zona achurada fue configurada como
deformable. La linea punteada es un interfaz conforme y la linea continua que delimita el
segmento central es una interfaz no conforme.

La calidad de la malla obtenida se puede calificar como muy buena. La evaluacién
del parametro Cell Equisize Skewness mostr6 un maximo de 0,86 y sobre el 95% de las
celdas se encontraron bajo un valor de 0,5. Ver definicién de este parametro en el
apartado 3.2.2.

5.3.3. Condiciones de borde

La velocidad del flujo no perturbado es la condicién de borde mas importante a
definir. Segtn lo descrito en el informe de Toppinga y Rigot [28], durante la ejecucién de
sus pruebas experimentales ésta posee una magnitud de 21,64 [m/s], valor que se utilizé
en la simulacién de malla dinamica aqui expuesta. El angulo con el cual el flujo ingresa al
dominio fue determinado por la condicién de equilibrio inicial, lo cual es explicado en el
item 5.5 de este capitulo. Esta condicién de borde de velocidad se impuso a todas las
fronteras externas del dominio, a excepcion de la ubicada directamente atras del avién en
su posicién inicial. Esta Gltima se defini6 como superficie de salida de fluido a presién
constante y con valor manométrico nulo. La configuracién de estas fronteras en relacién a
la turbulencia, se especifica en el apartado siguiente.

Por otra parte, las paredes internas que delimitan la geometria de la aeronave
fueron definidas como méviles y se establecié la condicién de no deslizamiento. Ademas,
se despreci6 la rugosidad de las mismas.
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5.3.4. Modelo de turbulencia

Tomando como base la comparacion de modelos expuesta en el capitulo
correspondiente a la simulacién con mallado fijo, se opt6 por el modelo de Esfuerzos de
Reynolds (RSM).

Por otro lado, en el trabajo de Toppinga y Rigot [28] no se especifican condiciones
de turbulencia del flujo libre, por lo que no existe informacién sélida para la descripcion
de ésta. En su lugar, se realizé6 una estimacién de la turbulencia considerando como
referencia valores tipicos expuestos en la literatura para un flujo externo atmosférico a
baja altura [29]. De lo anterior, se obtiene lo siguiente:

v Intensidad de turbulencia, I, = 0,1%
v Razén de viscosidad turbulenta, u, /pu = 1

Con estos dos parametros y asumiendo que en la frontera la viscosidad turbulenta
es isotrépica, ANSYS Fluent calcula la condicién de contorno para cada una de las
componentes del tensor de esfuerzos de Reynolds.

Finalmente, el tratamiento de la simulacién en la cercania de la pared se realiz6
utilizando funciones de pared no equilibradas (Non-Equilibrium Wall Functions), lo cual
constituye la metodologia mas adecuada para el cdlculo del flujo alrededor de una
aeronave en vuelo, debido a las mejoras que posee en el tratamiento de los gradientes
adversos de presion.

Las condiciones de borde descritas en el apartado 5.3.3, respecto de la presién y
velocidad, y en el 5.3.4, respecto de la turbulencia, se resumen en la Ilustracién 27.

p Input Velocity i
< !
Input velocity S E
21 .6[1‘1‘1/8] > Condicion de no deslizamiento
AL LB LALLM AR S 3
> 1 : .
1 i + Pressure Outlet
. \ ! :
Intensidad de : I 0 [MPa]
turbulencia* > | . Presién
0.1% > : : E manométrica
- e S :
Razén de -
viscosidad Rugosidad de pared no considerada
turbulenta* »
| Q 3
> Input Velocity :

Ilustracién 27: Esquema de condiciones de borde
(*: Flujo atmosférico a baja altura)
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5.3.5. Malla dinamica

El movimiento de la malla dindmica es impulsado por el desplazamiento de una o
mas fronteras del dominio. En el caso de la simulacién aqui descrita, estas fronteras se
encuentran constituidas por todas las superficies que definen el modelo de la aeronave.
Dicha aeronave posee un movimiento que es funcién de las cargas aerodinamicas sobre
ella y sus propias caracteristicas dinamicas (ver item 5.4). Este movimiento fue calculado
por el moédulo de ANSYS Fluent, 6DOF.

Con el objetivo de mantener la proporcién en el tamafio y la razén de aspecto de
los elementos de la grilla cuando la aeronave se desplaza, se opté por implementar la
metodologia de suavizado basado en resortes. Esta permite transmitir el movimiento de la
frontera hacia el interior del dominio y distribuirlo en la totalidad de los elementos de la
malla, debido a lo cual no se afecta de forma significativa su calidad. Por lo anterior, es que
la regién exterior de la grilla, se encuentra constituida solamente por elementos
tetraédricos, sobre los cuales el suavizado basado en resortes funciona de manera 6ptima.
En la Tabla 6 se muestran los parametros bajo los que se implementa dicha metodologia.

Tabla 6: Parametros de metodologia de suavizado basado en resortes

Parametro Valor Numérico
Factor de constante elastica 0,5
Tolerancia de convergencia 0,001
Ndmero maximo de iteraciones 50

Dado que los movimientos de la aeronave son de gran magnitud en relacién al
tamafio de las celdas a nivel local, se decidi6 implementar un remallado local de celdas.
Esto evita que ante grandes angulos de pitch o pronunciados desplazamientos del avién la
calidad de la malla caiga por debajo de lo establecido por el parametro Skewness y el
rango de tamafios de elemento deseado. Los valores numéricos asignados a estos
parametros son expuestos en la Tabla 7.

Tabla 7: Parametros de metodologia de remallado local de celdas

Parametro Valor Numérico
Longitud de escala minima 0,2 [m]
Longitud de escala maxima 1,0 [m]

Maximo Skewness 0,7

Notar que los valores para la longitud de escala expuestos en la tabla previa
corresponden al rango de tamanios de las celdas de la zona exterior del dominio, en la cual
se aplica el procedimiento de remallado. Por supuesto, en la zona interior hay elementos
de dimensiones varias 6rdenes de magnitud menor.
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5.3.6. Configuracion de solver de calculo

Para la ejecucién de esta simulacién de la CFD se implementa un solver de tipo
tridimensional y transiente. Ademas, se utilizaron esquemas de discretizacién de primer
orden para todas las ecuaciones y se opté por el método de Minimos Cuadrados basado en
las Celdas para la evaluacién de gradientes y derivadas.

Dado que se trata de un calculo transiente, es necesario definir el tamafo del paso
de tiempo y el nimero maximo de iteraciones a ejecutar. El primero de estos parametros
se fija en valores entre 0,05 [s] y 0,25 [s], dependiendo de la etapa de la simulacién que se
esté llevando a cabo. En segmentos donde se esperan pronunciados cambios se disminuye
el paso de tiempo al minimo. Por el contrario, en los periodos de tiempo donde los
gradientes son poco importantes el paso de tiempo se eleva. El nimero maximo de
iteraciones se fij6 en 150.

Todos los parametros introducidos durante la configuracién del solver aqui
expuesto y los submodelos asociados se detallan en el anexo 2 de este informe.

5.4. Caracteristicas dinamicas de la aeronave

Las caracteristicas dindmicas de la aeronave no tripulada Giant IIl (masa, posiciéon
de su centro de gravedad y las componentes del tensor de inercia) fueron estimadas
tomando como referencia la informacién y los calculos presentados en el trabajo de
Toppinga y Rigot [28].

Sobre la descripcién de la inercia de la aeronave, se consideré como hip6tesis que
la distribucién de la masa de ésta es simétrica con respecto al plano formado por los ejes
Xy Z (ver llustracién 21) o, en otras palabras, que cada elemento de masa ubicado en la
posicién (x, +y, z) tiene una contraparte de igual masa localizada en (x,—y,z). Como
resultado de ello, se obtiene que cuatro de los seis productos de inercia son nulos,

L, =1, =f yzdm =0 (36)
m

Ly, =L, = f xydm =0 (37)
m

Para obtener los parametros restantes, se ha consider6 como base la discretizaciéon
de la masa del avién expuesta en la publicacién de los autores previamente mencionados.
En ella se le asigna a cada elemento de la aeronave un porcentaje de la masa total, una
localizacién espacial y una inercia con respecto a sus propios ejes. De lo anterior, se
obtuvo toda la informacién necesaria relacionada a las caracteristicas dinamicas del avion,
lo cual es resumido en los datos presentados en la Tabla 8.
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Tabla 8: Caracteristicas dinamica de aeronave Giant III

Variable Simbolo Unidad Valor Numérico
Masa m [kg] 11,455
Posicién de CG en eje X CG, [m] 0,496
Posicién de CG en eje Y ca, [m] 0

Posicién de CG en eje Z CG, [m] 0,137
Momento de inercia en eje X Ly kg - m?] 0,951
Momento de inercia en eje Y L, [kg - m?] 2,736
Momento de inercia en eje Z I, kg - m?] 3,281
Producto de inercia en ejes X-Z L, =1, kg - m?] 0,155

El centro de gravedad es fijo en relaciéon a las coordenadas locales del avién. El
impacto en la estabilidad longitudinal del consumo de combustible para esta aeronave es

intrascendente. En la llustracion 28 se muestra en vista lateral la localizacion del centro
de gravedad.

137 ]

>
>

A

Ilustracién 28: Centro de gravedad de modelo de aeronave Giant III
(dimensiones en milimetros)

La obtencién del producto de inercia de la aeronave se ejecut6 considerando el
supuesto de que cada elemento de masa de ésta posee alguno de sus ejes principales de
inercia de forma paralela al eje X o Z. Por lo anterior, el producto de inercia de cada uno de
los mencionados elementos es nulo y el valor numérico expuesto en la Tabla 8 es el
resultado de la aplicacion del teorema de ejes paralelos, omitiéndose el primer término,

n
Ly, =1 = Z m;x;z; (38)
i

donde el subindice i representa a cada uno de los elementos de masa de la aeronave y n el
nGmero total de estos.

Toda la informacién expuesta en este apartado es ingresado a la simulacién

numeérica a través de la implementacién de una UDF compilada, la cual es mostrada en el
anexo 3 de este informe.
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Condicion de equilibrio longitudinal y perturbacién

5.5.1.

Condicion de equilibrio estatico longitudinal

El vuelo de prueba ejecutado por el avién Giant III comenzé de forma recta y

nivelada. Dado esto, es necesario conocer las condiciones necesarias para que se ejecute
esta primera fase del vuelo en la condicién indicada, con el fin de iniciar la simulacién
numeérica en un estado lo mas parecido posible a lo ocurrido en la realidad.

El estado o condiciéon de equilibrio estatico longitudinal corresponde a la

combinacién de la deflexion del elevador, el angulo de ataque y el empuje generado por la
hélice (para una velocidad dada) en la cual la sumatoria de las cargas que afectan a la
aeronave resulta nula [15]. Ello induce a que el vuelo resulte recto y nivelado. A
continuacién se explica la forma mediante la cual se obtuvo la mencionada combinacién.

Ilustracién 29: Esquema de cargas sobre la aeronave Giant III

En la Ilustracién 29 se muestra un esquema que incluye todas las cargas que

soporta el avion durante el vuelo. El significado de cada uno de los simbolos que ahi se
expone se presenta a continuacion:

v

L,D, M : sustentacién, arrastre y momento causados por acciéon del flujo de aire
sobre la aeronave cuando ésta tiene una deflexién del elevador nula.

ALy, ADg, AM : variacién de la sustentacién, arrastre y momento generado por el
estabilizador horizontal debido a la deflexién del elevador.

Fy : fuerza de propulsién debido al giro de Ia hélice.

W : peso del avién.

V.. : velocidad del flujo no perturbado.
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v «a':angulo de ataque del fuselaje. Se ha denotado de esta forma para destacar la
diferencia de este angulo con el de ataque del ala, los que se encuentran
relacionados con la incidencia de la misma, es decir,

a=a +15° (39)

v' dy : distancia perpendicular desde la linea de accién de la fuerza propulsiva al
centro gravitacional del avion. Corresponde a 9 milimetros.

v' dg: distancia en la direccion longitudinal de la aeronave entre el estabilizador
horizontal y el centro gravitacional de la misma. Corresponde a 965 milimetros.

El angulo de inclinacién de la linea de accién de la fuerza de empuje generado por
la hélice con respecto a la direccién longitudinal posee un valor fijo de 6°.

Del esquema previo se pueden desprender tres ecuaciones de equilibrio de cargas:
dos de tipo lineal y una de momento. La primera de éstas es el equilibrio de fuerzas en la
direccién del flujo no perturbado y es de la forma

—Fy cos(a’' —6) + D + ADg = 0 (40)

Por otra parte, la ecuacion de equilibrio de fuerzas en la direccién perpendicular al
flujo no perturbado queda constituida de la siguiente manera

L+ALg+Fysen(a —6)—W =0 (41)
Por dltimo se tiene la ecuacién de equilibrio de momento, esto es,
M + AME - FHdH — ALEdE COS((X,) = ADEdE Sen(a,) =0 (42)

Las ecuaciones (40), (41) y (42) forman el sistema que permitiria obtener la
condicién en la que se debe iniciar la simulacién numérica. Sin embargo, éste es
indeterminado, debido a que solamente se conocen tres de las once variables
involucradas. En respuesta a ello, se utilizaron aproximaciones empiricas para la
estimacion de las cargas aerodinamicas, tal como se explica a continuacion.

v Aproximaciénde L, Dy M

Para una velocidad del aire fija las fuerzas aerodindmicas originadas sobre Ia
superficie de la aeronave son solamente dependientes de la inclinacién con el cual el
viento impacta a la misma. Luego, se tiene que la sustentacion, el arrastre y el momento
pueden ser expresados como funcién exclusiva del angulo de ataque.

Para obtener tales funciones se llevaron a cabo multiples simulaciones estaticas del
flujo alrededor del avién para diferentes angulos de ataque. A priori, se estima que el
equilibrio podria encontrarse para angulos entre 0° y 3°, por lo que dichas simulaciones se
ejecutaron en este rango.

De cada uno de los calculos se extrajeron las magnitudes de las cargas
aerodinamicas, se introdujeron en graficos de dispersiéon y se obtuvieron funciones de
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tendencia para el rango indicado. Las funciones obtenidas (validas para angulos de ataque
entre 0° y 3°) son las siguientes:

L= 1927a + 68,76 (43)
D= -0836a + 23,29 (44)
M= —1,745a + 3,944 (45)

donde « corresponde al angulo de ataque del fuselaje de la aeronave.

v' Aproximacién de ALg, ADgy AMp

Las variaciones en las fuerzas aerodindmicas generadas por el estabilizador
horizontal debido a la deflexién del elevador son igual al producto de la variacién del
coeficiente aerodindmico respectivo, la presién dindmica y la superficie del mismo
estabilizador. En el caso de la variacién del momento, se considera ademas la envergadura
como factor.

En la Tabla 9 se muestran los valores de referencia utilizados para la
transformacion de las cargas dimensionales a coeficientes aerodinamicos adimensionales.

Tabla 9: Valores de referencia para coeficientes aerodinamicos

Variable Simbolo Unidad Valor Numérico
Superficie del estabilizador horizontal Sg [m?] 0,198
Envergadura del estabilizador horizontal by [m] 0,820
Velocidad v, [m/s] 21,64
Densidad p [kg/m?] 1,225
Presién dinamica q [Pa] 286,83

Para una velocidad de flujo fija, los coeficientes aerodindmicos de un estabilizador
horizontal sufren variaciones que son exclusiva funcién de la deflexién de su elevador.
Dada la similitud de la geometria del elevador en la aeronave Giant III con la de un
dispositivo de hipersustentacién tipo flap simple, se decidi6 utilizar la teoria existente
para el calculo de estos altimos. En el anexo 4 de este informe se muestra un resumen del
articulo publicado por A. D. Young [30] relativo a la estimacién de los coeficientes
aerodindmicos en funcién de las caracteristicas geomeétricas y la deflexion del flap.

Tabla 10: Caracteristicas de elevador de la aeronave Giant III

Variable Simbolo Unidad Valor Numérico
Cuerda de elevador Co [m] 0,061
Razén de cuerdas* Co/CE (-] 0,247
Pendiente de curva de sustentacién ag [deg™] 0,068

(*): En relacién a una cuerda (CMA) del estabilizador horizontal igual a 0,247 metros.

50



Tesis para optar al grado de Magister en Ciencias de la Ingenieria con mencién en Ingenieria Mecanica

Haciendo uso de las ecuaciones y graficas expuestas en el anexo 4 se obtuvieron las
siguientes funciones de aproximacién para las variaciones de los coeficientes
aerodinamicos:

AC,, = 0,0408 6, (46)
ACp. = 1075 (9,20 6,° + 29,90 6,) (47)
ACy,. = —0,0116, (48)

Finalmente, utilizando la informacién de la Tabla 10, se obtuvieron las tres
funciones de estimacién de la variacion de las fuerzas en funcién del angulo de deflexién
del elevador:

ALp = 2,317 8, (49)
ADp = 107 (5,22 6,> + 16,98 5,) (50)
AMg = —0,512 6, (51)

v Resolucién de sistema de ecuaciones

Al reemplazar las ecuaciones (43), (44) y (45), correspondientes a las cargas
aerodinamicas del avién completo, y las ecuaciones (49), (50) y (51), relativas a las
variaciones en las cargas debido a la deflexion del elevador, en el sistema indeterminado
formado por las ecuaciones (40), (41) y (42) se obtiene un nuevo sistema de ecuaciones
que posee solamente tres incégnitas. Este se resolvié iterativamente, con lo cual se
obtienen como resultados los valores mostrados en la Tabla 11.

Tabla 11: Condicién de equilibrio estatico

Variable Simbolo Unidad Valor Numérico
Empuje Fy [N] 20,745
Angulo de ataque (del fuselaje) a' [deg] 2,327
Deflexion del elevador 8, [deg] -0,07

5.5.2.  Perturbacién por deflexion de elevador

La perturbacién que se introdujo al avién a través de la deflexion del elevador es de
tipo impulsiva y tiene una duracién de dos segundos. Dado que este impulso no es ideal
(tarda una cantidad de tiempo finito el elevador en realizar el movimiento de la posicién
de equilibrio al de perturbacién y viceversa) se decidié aproximar el angulo de deflexion
del mismo por tres funciones lineales definidas por tramos de tiempo. Ello es mostrado en
la grafica temporal de la Ilustracién 30, donde se comparan los datos de medicién en la
aeronave durante el vuelo de prueba y la aproximacién para la simulacién.
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Ilustracién 30: Aproximacion de perturbacion

El angulo de deflexién queda definido de la siguiente forma:

6, = —15,27 ¢; con0 < t<0,58 (52)
6, =—0,775t —8,41; con 0,58 < t<1,78 (53)
8, = 44,5t —89,0; con1,78 < t <2 (54)

La perturbaciéon causada por la deflexién del elevador se traduce en un conjunto de
cargas sobre la aeronave. Estas son calculadas para cada instante de tiempo combinando
las ecuaciones (52), (53) y (54), correspondientes al propio angulo, y las ecuaciones (49),
(50) y (51), con las cuales es posible realizar una estimaciéon de la variacién de la
sustentacion, arrastre y momento de pitch generados.

5.6. Resultados y analisis

Este apartado tiene por objetivo la presentacién y analisis de los resultados
obtenidos de la simulacién de malla dinamica. En primer lugar se realiza la comparacion
de validacién entre los datos experimentales disponibles en el trabajo de Toppinga y Rigot
[28] y los provenientes de la simulacién CFD. Luego se expone una breve interpretaciéon de
estos resultados y, por Gltimo, se concluye en base a ello.

También se le dedica una seccién a los resultados y analisis de la validacién del
arrastre generado por el avion.

5.6.1. Comparacion de la reaccién de la aeronave ante la perturbacion

En la Ilustracién 31 se muestran los graficos comparativos entre los resultados de
la simulacién CFD y las mediciones ejecutadas durante el vuelo de prueba para el angulo
de pitch, la altura y la velocidad longitudinal de la aeronave. Ello es presentado para 55
segundos de vuelo, donde los 2 primeros segundos corresponden al intervalo en el que se
introduce la perturbacién en el elevador. La altura mostrada es relativa a la altura inicial o
altura de equilibrio.
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Ilustracion 31: Comparacion de validacién

En las tres graficas presentadas se observa una buena correlaciéon entre los
resultados de la simulacién y las mediciones. Ello se evidencia al notar que en ambos
casos, luego de aplicar la perturbacién, la aeronave asciende con un angulo de pitch
positivo y disminuyendo su velocidad longitudinal hasta alcanzar una altura maxima
local. Luego desciende con un angulo de pitch negativo y aumentando la velocidad lineal
hasta llegar a una altura minima local. Lugar de donde nuevamente comienza un ascenso
de las mismas caracteristicas que el inicial. Este ciclo se repite en el tiempo.

La tendencia del valor medio de las tres variables mostradas es hacia la magnitud
de equilibrio. Ejemplo de ello es la tendencia hacia el valor nulo del angulo de pitch o
hacia aproximadamente 22 [m/s] para la velocidad longitudinal.

De la observacién de las graficas también se desprende que el comportamiento de
la aeronave es estable estatica y dindmicamente. Cuando ésta es sacada del equilibrio por
accion de la perturbacién, se generan cargas compensadoras tendientes a retornarla a su
posicion de equilibrio. Ademas, dichas cargas hacen que las oscilaciones sean de una
amplitud cada vez menor (amortiguamiento temporal).
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5.6.2. Calculo de error

La amplitud, periodo de oscilaciébn y amortiguamiento temporal de las tres
variables presenta un error relativo muy bajo. Esto es mostrado en detalle en la Tabla 12.

Tabla 12: Error relativo entre resultados de simulacion y datos experimentales

Variable Error relativo [%]

Angulo de pitch 20.81

Amplitud Altitud 20.31
Velocidad longitudinal 19.66

Angulo de pitch 6.75

Frecuencia Altitud 4.52
Velocidad longitudinal 533

Angulo de pitch 10.97

Amortiguamiento Altitud 8.35
Velocidad longitudinal 10.24

El error de la amplitud fue obtenido como la media aritmética de los errores en la
amplitud maxima de cada ciclo, de forma analoga, el error en la frecuencia se calculé
como la media aritmética de los errores del inverso del periodo de cada ciclo y el error en
el amortiguamiento fue obtenido como el cociente entre los coeficientes de
amortiguamiento; esto es presentado en las ecuaciones (55), (56) y (57), respectivamente:

B n
10 |Aicfa
Ep = —Z <211 1009 55
amp n Aiexp %o (55)
L=
B n
1 T
Epre = —Z 211+ 100% (56)
n Ti_e}cp
L =1 4
Ejum = ?ﬂ -100% (57)
exp

El calculo de los coeficientes de amortiguamiento se explica a continuacién: La

respuesta dindmica de un sistema lineal, libre y sub-amortiguado es de la forma:
x(t) = Xpe*“nt cos(wyt + @g) (58)

Los maximos y minimos locales de la respuesta vibratoria pueden ser descritos a
través de las curvas envolventes que tienen la forma +X,e~¢“»* [31]. En los graficos de la
Ilustracién 32 se muestra la comparacién en valor absoluto de los datos experimentales y
los resultados de simulacién. En cada caso se presenta la curva envolvente, que fue
obtenida a través de regresion exponencial considerando los maximos y minimos locales.
De la ecuacién obtenida para cada caso se calculé el coeficiente de amortiguamiento, dado
que la frecuencia natural es conocida.
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Ilustracién 32: Valor absoluto de resultados y envolventes
5.6.3.  Andlisis de respuesta dinamica

Las mediciones realizadas en el vuelo de prueba y la simulacién llevada a cabo que
buscaba replicarlo tienen por objetivo observar la respuesta longitudinal que presenta la
aeronave en su modo fugoide.

Existen dos modos oscilatorios asociados a la respuesta libre de tipo longitudinal
de una aeronave: el modo de periodo corto y el modo de periodo largo o fugoide [15]. El
primero es altamente amortiguado en el tiempo. Para una aeronave como la Giant III el
intervalo que tarda en disiparse el 99% de la energia asociada a este modo es
aproximadamente 1 segundo. Por lo anterior la oscilacibn de periodo corto es
imperceptible en la simulacién y no presenta efectos significativos en el comportamiento
de las variables mostradas en los graficos comparativos. Si se deseara observar la
respuesta de periodo corto bastaria con disminuir el paso de tiempo de la simulacion.

Por otra parte, el fugoide posee un amortiguamiento muy débil. La desaparicién
del 99% de la energia de la oscilacion puede tardar varios minutos. Este modo se
caracteriza por la presencia de cambios graduales en la velocidad relativa al aire, la altitud
y el angulo de pitch, con muy pequefios cambios en el angulo de ataque. Esto es producto
del intercambio ciclico de la energia cinética de traslacién y la energia potencial dada por
la altura de la aeronave.
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Al observar la grafica de la respuesta vibratoria se puede notar que la descripcion
del modo fugoide se cumple casi perfectamente. Ademas, en la Ilustracién 33 se muestra
que la variacién del dngulo de ataque con respecto al tiempo es casi nula. Solamente
durante los primeros instantes, cuando se esta aplicando la perturbacién, se presenta una
variacion significativa.

0.5

Resultados CFD-6DOF ——

Angulo de ataque [*]

0 10 20 30 40 50
Tiempo [s]
Ilustracién 33: Angulo de ataque

En el grafico previo solamente se muestra el angulo de ataque obtenido de la
simulacién CED, puesto que durante el vuelo de prueba no pudo ser medido por falta de la
instrumentacién necesaria.

5.6.4. Arrastre

A partir del calculo ejecutado para obtener la configuracién de equilibrio de la
aeronave, se obtuvo el arrastre generado por la misma en esta condicién. En la Ilustracién
34 se muestran las dos componentes del arrastre: presion estdtica a la izquierda y
esfuerzo cortante en las paredes a la derecha. Ambos contornos presentan distribuciones
acordes al vuelo recto y nivelado de un avién. Ademas, se puede corroborar que en los
puntos de estancamiento, donde la presién estatica es igual a la presion total, el valor
reportado es concordante con la velocidad impuesta en las fronteras del dominio.

ngPa -ZPa

\

.-285Pa 5 ‘, B .0Pa b .

Ilustracién 34: Contornos de presion estatica (izq) y esfuerzo cortante (der)

Cuando el angulo de ataque es nulo, la fuerza de arrastre generada por la aeronave
es contrarrestada por el empuje. Dado que en el modo fugoide el angulo de ataque
permanece practicamente constante y en un valor cercano a cero (ver Ilustracién 33), el
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tnico efecto que tiene un error en la estimacién del arrastre es que se generara el mismo
error en el calculo del empuje, pero en los resultados de la simulacién no habran efectos
que puedan asociarse a esto.

Sin embargo, para poder generalizar la metodologia aqui aplicada y validar su
utilizacién a situaciones donde el arrastre juega un papel importante fue necesario
verificar que la estimacion del arrastre es apropiada. En la Tabla 13 se resumen los
resultados obtenidos del experimento de comparacién del empuje segin la metodologia
expuesta en el apartado 5.2.2.

El empuje medido corresponde al valor de empuje reportado por la celda de carga
para una velocidad de giro de la hélice de 6510 RPM, que es la velocidad de rotacién
durante el vuelo de prueba. El arrastre calculado es el valor obtenido para el arrastre de la
simulacién CFD y el error relativo fue calculado entre ambos valores.

Tabla 13: Error relativo en arrastre

RPM Empuje medido [N] Arrastre calculado [N] Error relativo [%]
6510 22.27 20.75 6.84

De lo expuesto en la tabla, se observa que existe una subestimacién del arrastre de
casi un 7%. Esto puede deberse en parte a la simplificacion de la geometria de la aeronave,
donde fueron omitidos todos los elementos relacionados al motor y tren de aterrizaje.
Ademas no se consider6 la rugosidad de la superficie del avion.

La diferencia registrada en la prediccion del arrastre es considerada aceptable, por
lo que se valida la generalizacion de la metodologia a casos en los que las variaciones del
arrastre influye directamente en la respuesta dinamica a predecir. Ejemplo de ello es la
prediccién de la respuesta longitudinal de periodo corto o cualquier caso donde se vean
afectados los modos lateral o direccional de la aeronave.
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Conclusiones y perspectivas

6.1. Conclusiones

Las conclusiones de este estudio son las siguientes:

v Se implementé y validdé un modelo CFD de malla fija describiendo Ila
aerodinamica de un sistema fuselaje-empenaje bajo condicién de flujo lateral.
Fueron seleccionados todos los submodelos y los parametros asociados de acuerdo al
mejor ajuste con los datos experimentales disponibles. La validaciéon tiene
justificacién en la buena correlacion que mostraron los resultados de las simulaciones
y los datos experimentales de comparacién. Los errores relativos tanto para la fuerza
lateral como el momento de yaw no superan el 13%. Este error es atribuible a 1a no
consideracion de la rugosidad de la pared del modelo geométrico, lo que condujo a
una subestimacién de las cargas viscosas.

v Se ejecuté una comparaciéon de cuatro modelos de turbulencia implementados en
ANSYS Fluent: Spalart Allmaras, k — ¢, k —wy Modelo de Esfuerzos de Reynolds
(RSM). A través de la comparacion de los resultados obtenidos con cada uno de ellos y
la informacién experimental disponible se determindé que la mejor correlacién se
obtiene con el Modelo de Esfuerzos de Reynolds. El error relativo alcanzado con la
utilizacién de este modelo es aproximadamente un tercio que lo obtenido con los
restantes. En tanto que el costo computacional (traducido en tiempo de calculo)
requerido para ello fue superior al doble del necesario para ejecutar los calculos con
cada uno de los otros tres modelos comparados.

v' Se implementé y validé un modelo CFD de mallas deformables describiendo la
respuesta dinamica de una aeronave en lo relativo a la estabilidad longitudinal.
Fueron seleccionados los submodelos y los parametros asociados en funcién de las
conclusiones obtenidas de la etapa inicial. La descripcién de las caracteristicas
dinamicas de la aeronave y la inclusién de la perturbacién se realizé a través de una
UDF. La validacién se justifica en la buena correlacién que se registr6 entre los
resultados de la simulacién y los datos experimentales para el angulo de pitch,
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elevaciéon y velocidad longitudinal. Los errores relativos obtenidos en amplitud,
frecuencia y amortiguamiento fueron 21%, 7%y 11%, respectivamente.

v" Se comparo el arrastre calculado a través del modelo de la CFD para la aeronave y
el empuje medido experimentalmente en un tdnel de viento, obteniéndose una
subestimacion menor al 7%. Por lo anterior, se concluye que la metodologia aqui
expuesta es extensible a casos en los que los cambios en el arrastre jueguen un rol
preponderante en la determinacion de la respuesta dinamica del sistema.

v' Con estos resultados, la metodologia es validada y se verifica la funcionalidad de la
herramienta para la prediccion de la respuesta dindmica de cualquier cuerpo sélido
que se encuentre inmerso en un fluido.

6.2. Perspectivas

Dado lo positivo de los resultados alcanzados se plantea como trabajo futuro la
ejecucion de estudios acerca de los efectos asimétricos sobre una aeronave generados por
el viento e incluyendo los factores dinamicos. Incorporando para ello la utilizacién de
simulaciones CFD con mallas deformables.

Basiandose en lo ejecutado en este trabajo, se propone el estudio del efecto
dinamico de la variacién del viento lateral sobre una aeronave en vuelo. Para ello se puede
utilizar el mismo modelo geométrico creado del UAV Giant IIl y adaptar solamente la
malla. Se puede aplicar una perturbacion en la condicién de borde de velocidad de viento
de tal forma que genere un impulso de viento lateral sobre el avién. Luego se debe
observar y cuantificar la respuesta dindmica de la aeronave y tratar de correlacionarla con
las caracteristicas propias de ésta y la magnitud de la perturbacion.

Por otra parte, los conocimientos alcanzados durante la ejecucion de este proyecto
en lo relativo a la utilizacién de grillas méviles o deformables pueden ser usados para
estudiar cualquier fenémeno de la dinamica de fluidos que involucre cambios en el
tamafio y/o forma del dominio.
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Parametros de modelo de malla estatica

A continuacién se muestran los parametros ingresados a través de la interfaz de
usuario de ANSYS Fluent durante la confeccién del modelo de malla estatica.

v" Configuracién general del solver

La configuracién general del solver de calculo implementado en ANSYS Fluent es
mostrada en la Tabla 14, en tanto que, los submodelos utilizados en el mismo se
encuentran expuestos en la Tabla 15.

Tabla 14: Configuracion general del solver

Concepto Seleccion
Solver type Pressure-Based
Velocity Formulation Absolute
Time Steady

Tabla 15: Implementacion de submodelos

Sub-modelo Estado

Multiphase Off
Energy Off

Viscous Reynolds Stress (7 ecs.)
Radiation Off
Heat Exchanger Off
Species Off
Discrete Phase Off
Solidification and Melting off

Acoustics Off
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v" Modelacion de la turbulencia

Las opciones seleccionadas en lo relativo a la configuracién de la modelacion de la
turbulencia son presentadas en la Tabla 16. Ademads, en la Tabla 17 es exponen las
constantes del submodelo, las que corresponden a los valores por defecto que el mismo

posee en ANSYS Fluent.

Tabla 16: Configuracion de submodelo de turbulencia

Concepto

Seleccion

Reynolds-Stress model
Wall BC from k Equation
Wall Reflection Effects

Near-Wall Treatment

Linear Pressure-Strain

On
On

Non-Equilibrium Wall Functions

Tabla 17: Constantes del submodelo de turbulencia

Parametro Valor Numérico
Cmu 0,09
C1-Epsilon 1,44
C2-Epsilon 1,92
C1-PS 1,8
C2-PS 0,6
C1’-PS 0,5
C2'-PS 0,3

TKE Prandtl Number 1

TDR Prandtl Number 1,3

v" Definicién de material

En la Tabla 18 se presentan las propiedades del material, en este caso aire, que son
utilizadas por el software de calculo para llevar a cabo la simulacién numérica.

Tabla 18: Definicién de material

Concepto Seleccion
Name Air
Material Type Fluid
FLUENT Fluid Materials Air

Constant: 1,225 [kg/m’]
Constant: 1,7894e-05 [kg/m-s]

Properties — Density
Properties - Viscosity
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v Condiciones de borde

La configuracién de las tres condiciones de borde implementadas son presentadas
en la Tabla 19, para la entrada del flujo de aire a velocidad constante, en la Tabla 20, para
la salida a presi6n constante, y, por Gltimo, en la Tabla 21 se muestran las caracteristicas
de la frontera que define la geometria de la aeronave.

Tabla 19: Condicion de borde 1

Concepto Seleccion
Zone Name Inlet
Type Velocity-inlet
Initial Gauge Pressure 0 [Pa]
X - velocity seg(in caso
Y - velocity 0 [m/s]
Z - velocity seglin caso
Turbulence - Turbulent Intensity 01%
Turbulence - Turbulent Length Scale 0,0127 [m]

Tabla 20: Condicion de borde 2

Concepto Seleccion
Zone Name Outlet
Type Pressure-outlet
Initial Gauge Pressure 0 [Pa]
Turbulence - Turbulent Intensity 0,1%
Turbulence - Turbulent Length Scale 0,0127 [m]

Tabla 21: Condicion de borde 3

Concepto Seleccion
Zone Name Wall
Type Wall
Wall Motion Stationary Wall
Shear Condition No Slip
Wall Roughness — Roughness Heigh Constant: 0 [m]

Wall Roughness - Roughness Constant Constant: 0,5
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v' Metodologia de solucién

Lo que respecta a la metodologia de la solucién, incluyéndose el esquema de
acoplamiento presién-velocidad y la discretizacién espacial es mostrado en la Tabla 22. En
tanto que los factores de bajo-relajacién utilizados son presentados en la Tabla 23.

Tabla 22: Metodologia de Solucién

Concepto Seleccion
Pressure-Velocity Coupling Scheme SIMPLE
Spatial Discretization - Gradient Least Squares Cell Based
Spatial Discretization - Pressure Standard
Spatial Discretization - Momentum First Order Upwind
Spatial Discretization - Turbulent Kinetic Energy First Order Upwind
Spatial Discretization - Turbulent Dissipation Rate First Order Upwind
Spatial Discretization - Reynolds Stresses First Order Upwind

Tabla 23: Factores de bajo-relajacion

Factor Valor numeérico
Pressure 0,1
Density 0,5
Body Forces 0,5
Momentum 0,3
Turbulent Kinetic Energy 0,3
Turbulent Dissipation Rate 0,3
Turbulent Viscosity 0,5

Reynolds Stresses 0,2
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Parametros de modelo de malla dinamica

A continuacién se muestran los parametros ingresados a través de la interfaz de
usuario de ANSYS Fluent durante la confeccién del modelo de malla mévil. Para no repetir
informaci6én innecesariamente, se hara referencia a algunas de las tablas del anexo previo.

La configuracién general del solver es idéntica a la mostrada en la Tabla 14, con la
excepcién de la formulacién temporal, la que pasa de ser estacionaria (steady) a
transiente (transient). La implementaciéon de los submodelos presentados en la Tabla 15
es también vdalida para esta simulaciéon. Lo mismo ocurre con la configuracién de la
modelacién de la turbulencia, expuesta en la Tabla 16 y Tabla 17, y con la definicién de las
propiedades del material, en la Tabla 18.

v Condiciones de borde

Tabla 24: Condicion de borde 1

Concepto Seleccion
Zone Name Inlet
Type Velocity-inlet
Initial Gauge Pressure 0 [Pa]
X - velocity 21,622 [m/s]
Y - velocity 0 [m/s]
Z - velocity 0,879 [m/s]
Turbulence - Turbulent Intensity 0,1%
Turbulence - Turbulent Viscosity Ratio 1

Tabla 25: Condicion de borde 2

Concepto Seleccion
Zone Name Outlet
Type Pressure-outlet
Initial Gauge Pressure 0[Pa]
Turbulence - Turbulent Intensity 0,1%
Turbulence - Turbulent Viscosity Ratio 1

La configuracién de la tercera condicién de borde, correspondiente a la pared de
que define la aeronave, se realiza de la forma presentada en la Tabla 21.
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v Malla dinamica

La configuracién de la malla dindmica es ejecutada seglin los parametros y
opciones indicadas en la Tabla 26, en términos generales, en la Tabla 27 en lo relativo al
método de actualizacion de malla de suavizado y en la Tabla 28 en lo referido al
remallado. Por otro lado, la informacién de configuracién y propiedades para la ejecuciéon
del médulo 6DOF se introducen mediante una UDF, que es presentada en el anexo
siguiente.

Tabla 26: Configuracién general de mallas dinamicas

Concepto Estado
Dynamic Mesh On
Mesh Methods - Smoothing On
Mesh Methods - Layering Off
Mesh Methods - Remeshing On
Options - In cylinder Off
Six DOF On
Implicit Update Off

Tabla 27: Configuracion de Smoothing

Concepto Estado
Method Spring
Parameters - Spring Constant Factor 0,5
Parameters — Boundary Node Relaxation 1
Parameters — Convergence Tolerance 0,001
Parameters - Number of Iterations 50

Tabla 28: Configuraciéon de Remeshing

Concepto Estado
Method Local Cell
Parameters — Minimum Length Scale 0,2 [m]
Parameters — Maximum Length Scale 1[m]
Parameters - Maximum Cell Skewness 0,7

Size Remeshing Interval 1
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v' Metodologia de solucién

En lo relativo a la metodologia de resolucién, el esquema de acoplamiento presion-
velocidad y la discretizacién espacial utilizada son idénticos a los presentados en la Tabla
22 del anexo anterior. A ello se le suma que la formulacién de tiempo transiente es
configurada en primer orden implicito (First Order Implicit).

Por otro lado, los factores de bajo-relajacién son, en su mayoria, modificados. Ello
se muestra en la Tabla 29 a continuacion.

Tabla 29: Factores de bajo-relajacion

Factor Valor numérico
Pressure 0,1
Density 0,1
Body Forces 0,1
Momentum 0,1
Turbulent Kinetic Energy 0,1
Turbulent Dissipation Rate 0,1
Turbulent Viscosity 0,1

Reynolds Stresses 0,2
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UDF de definicion de propiedades de 6DOF

A continuacién se expone la UDF implementada en ANSYS Fluent para definir las
propiedades para la ejecuciéon del médulo 6DOF, en ésta se incluyen las caracteristicas
dindmicas de la aeronave y cargas adicionales aplicadas sobre la misma.

/*

UDF: Definicidén de 6DOF para GIANT IITI

Memoria de Titulo para optar al titulo de Ing. civil Aeroespacial
Pablo Sandoval Medina

Marzo de 2013

*/

#include "udf.h"

#define FH 20.745 /* Definicidén de empuje de equilibrio */
#define dE 0.965 /* Brazo del estabilizador horizontal para la generacidn
de momento de pitch */

int iii;
iii = 1;

DEFINE SDOF PROPERTIES (GIANT III 6DOF, prop, dt, time, dtime)
{
real tiempo;
real tiempo inicial;
real tiempo_actual;
real delta E;
real VX CG;
real Vz CG;
real theta?2;
real V_inf equil x;
real V_inf equil z;
real V_inf x;
real V_inf_z;
real alpha2;
real FH_long;
real FH perp;
real FH x;
real FH z;
real V_inf;
real DELTA LE;
real DELTA DE;
real DELTA ME;
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real FE long;
real FE perp;
real FE x;
real FE z;
real F_udf_x;
real F udf z;
real M udf;

if (iii==1)

{
tiempo inicial = CURRENT TIME;
iii=2;

}

tiempo = CURRENT TIME;
tiempo actual=tiempo-tiempo inicial;

/* Coordenadas Globales */
prop[SDOF_LOAD_LOCAL] = FALSE;

/* Definicién de la masa [kg] */
prop[SDOF MASS] = 11.455;

/* Definicidén de los momentos de inercia [kg*m”2] */
prop[SDOF IXX] = 0.951;
prop [SDOF IYY] 2.736;
prop [SDOF IZZ] 3.281;

/* Definicidén de los productos de inercia */

prop[SDOF IXZ] = 0.155;
prop[SDOF IXY] = 0;
prop[SDOF IYZ] = 0;

if (tiempo actual < 0.58)

{
/* Condicién durante perturbacidén - etapa 1 */
delta E = -15.27*tiempo_actual-0.07;

}

else if (tiempo actual < 1.78)

{
/* Condicién durante perturbacidédn - etapa 2 */
delta E = -0.775*tiempo_actual-8.41-0.07;

}

else if (tiempo_actual < 2)

{
/* Condicidén durante perturbacidén - etapa 3 */
delta E = 44.5*tiempo actual-89-0.07;

/* Condicién de equilibrio */
delta E = -0.07;
}

/* Obtencién de velocidad del CG */
VX CG = DT _VEL CG(dt) [0];
VZ_CG = DT_VEL_CG(dt)[2];

/* Obtencidén de orientacidn del avidn */
theta?2 = DT THETA(dt) [1];

/* Definicidén de velocidad del viento en equilibrio
V_inf equil x = 21.622;

(V_inf equil)

*/
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V_inf equil z = 0.879;

/* Obtencidén de vel. del viento c/r al avidn en coordenadas globales */
V_inf x =V _inf equil x-VX CG;
V inf z = V inf equil z-VZ CG;

/* Obtencidén de adngulo de ataque instantdneo (del fuselaje) */
alpha2 = theta2 + (180/(2*3.1416))*atan2(v_inf_z,v_inf_x);

/* Obtencién de fuerza de hélice en eje long. y perp. al avidén */
FH long = -FH*cos (6*(2*3.1416)/180);
FH perp = -FH*sin(6*(2*3.1416)/180);

/* Obtencién de fuerza de hélice en sistema de coordenadas global*/
FH x = -FH long*cos(theta2*(2*3.1416)/180) - FH perp*sin(theta2*(2*3.1416)/180);
FH z = FH long*sin(theta2*(2%¥3.1416)/180) - FH perp*cos(theta2*(2%3.1416)/180);

/* Calculo de norma de velocidad del aire c/r al avidén */
V_inf = sqrt(pow(V_inf x,2)+pow(V_inf z,2));

/* Obtencién de cargas debido a la deflexidén del elevador */

DELTA LE = 4.948*pow (10, (-3)) *pow (V_inf,2) *delta E;

DELTA DE 0.121*(5.22*pow (delta E,2)+16.98*delta E)*pow (10, (-3)) *pow (V_inf,2);
DELTA ME = -1.103*pow (10, (-3)) *pow (V_inf, 2) *delta E;

/* Fuerzas debido a la deflexidén del elevador en eje long. y perp. al avidén */
FE long = DELTA DE*cos (alpha2*(2*3.1416)/180) - DELTA LE*sin(alpha2*(2*3.1416)/180);
FE perp = DELTA_DE*sin(alphaZ*(2*3.1416)/180) + DELTA_LE*cos(alpha2*(2*3.1416)/180);

/* Fuerzas debido a la deflexidén del elevador en sist de coordenadas global */
FE x = FE long*cos (theta2*(2*3.1416)/180) + FE perp*sin(theta2*(2*3.1416)/180);
FE z = —FE_long*sin(theta2*(2*3.1416)/180) + FE_perp*cos(thetaZ*(2*3.1416)/180);

/* Calculo de cargas para la UDF */
F udf x = FH x + FE x;

F udf z = FH z + FE z;

M udf = DELTA ME - FE perp*dE;

/* Definicidén de cargas para 6DOF */
prop[SDOF_LOAD_F_X] = F_udf_x;
prop[SDOF_LOAD F Z] = F_udf z;
prop[SDOF_LOAD_M_Y] M_udf;

printf ("\nGIANT III: Propiedades de 6DOF actualizadas");
}
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Estimacion de fuerzas por deflexion de flap

La variacién de las fuerzas aerodinamicas generadas por la deflexion de un flap de

tipo plano y que posee la superficie de hipersustentacién en la totalidad de su
envergadura, puede ser estimada, seglin se muestra en la publicacién de A. D. Young [30],
mediante las siguientes funciones:

donde,

v

v

ACL,f =a, Al(Cf/C) 6f (59)

ACpp = & (cr/c) 82(5f) (60)
_ ACwy

M=, (61)

a,, corresponde a la pendiente del segmento lineal de la curva de sustentacion del
ala.

M (cf /c) es un parametro adimensional que, tal como se indica, es funcién de la
relacion entre la cuerda del flap ¢, y la cuerda total del ala c. El valor de éste puede
ser obtenido de la grafica de la Ilustraciéon 35.

8¢ es el angulo de deflexion del flap, que es definido positivo hacia abajo (lo cual es
evidente en un flap).

81(cs/c) corresponde a un pardmetro adimensional que es funcién de la relacién
entre la cuerda del flap ¢ y la cuerda total del ala c. El valor para dicho parametro
se puede obtener de la grafica de la Ilustracién 36.

o (Sf) es un parametro adimensional que se encuentra relacionado con el angulo
de deflexion del flap. El valor que éste puede tomar, se presenta en el grafico de la
[lustracién 37.

Por tltimo, el parametro p, indica la relacién entre la variacién en el coeficiente de
sustentacion y la variacion del coeficiente de momento. En la Ilustracién 38 se
exhiben los valores numéricos de éste en funcion de la relacién entre la cuerda del
flap ¢; y la cuerda total del ala c.
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Ilustracién 35: Parametro A, para calculo de variacién de €, por deflexion de flap
(Fuente: Young, A. D.. “The aerodynamics characteristics of flaps”)
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Ilustracién 36: Parametro §, para calculo de variacién de C, por deflexién de flap
(Fuente: Young, A. D.. “The aerodynamics characteristics of flaps”)



Tesis para optar al grado de Magister en Ciencias de la Ingenieria con mencion en Ingenieria Mecanica

t/c,"'0-|2

t/c=

O«21

o2

8co =8 (5/) 5, ()

(SPan )

/Y

-

52(p)

/

/ SPLIT FLAPS

ol 7

PLAIN FLAPS |/~
(AL t) 7

A

(¢} 20° 20°

G
FLAP ANGLE

80"

100

Ilustracién 37: Parametro &, para calculo de variacion de C; por deflexién de flap
(Fuente: Young, A. D.. “The aerodynamics characteristics of flaps”)
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Ilustracién 38: Parametro u, para calculo de Cy, por deflexioén de flap
(Fuente: Young, A. D.. “The aerodynamics characteristics of flaps”)
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Implementacion de UDF en Windows

El presente apartado tiene por objetivo servir como ayuda a los usuarios del
sistema operativo Windows que pretendan implementar UDF's en el software ANSYS
Fluent. Si bien la realizacién de esto esta lejos de ser dificil, es necesario considerar
algunos detalles no triviales y que, en general, complican en sobremanera a los
principiantes.

A continuacién se exponen algunas instrucciones a considerar:

v Se requiere descargar el software de entorno de desarrollo integrado Microsoft
Visual Studio Express en su version 2010 o posterior. Este puede ser obtenido
gratuitamente de la padgina web

http://www.microsoft.com/visualstudio/esn/downloads.

v' También es necesario descargar el kit de desarrollo de software (SDK) de Windows
7 (u otro SO-W, segtin corresponda) en su edicién mds actualizada y, en conjunto a
ello, descargar .NET framework en su versién 3.5 o 4. Esto puede ser obtenido de
forma gratuita de la pagina web

http://www.microsoft.com/en-us/download/details.aspx?id=8279

v Los contenidos descargados deben ser instalados en el PC segin la configuracién
por defecto de los mismos. Ademas, se asume que el software ANSYS Fluent se
encuentra instalado.

v Para lograr la correcta implementacién de funciones definidas por usuario, lo
primordial es el modo en el que se inicia el software ANSYS Fluent: Debe
ejecutarse desde la ventana de comandos del SDK de Windows.

v' Para acceder a ella, tal como se muestra en la [lustracion 39, debe hacerse a través

de la barra de inicio a
> Microsoft Windows SDK v7.0 > CMD Shell
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Microsoft Windows SDK v7.0

B3 CMD Shell
e Release Notes
© Windows SDK Documentation

Tools
Visual Studio Registration

Ilustracién 39: Apertura de ventana de comandos del SDK de Windows

v' Para ejecutar ANSYS Fluent desde la ventana de comandos, considerar lo que a

continuacién se indica:
o Verificar que, tal como se expone en la Ilustracién 40, en el encabezado de la
misma se establezca lo siguiente:
Setting SDK environment relative to
C:\Program Files\Microsoft SDKs\Windows\v7.0.
Targeting Windows Server 2008 x64 DEBUG
o Cambiar el directorio a la carpeta en la cual se guardan los archivos que se
utilizaran en el calculo de la CFED, es decir, la malla (*.msh), el caso (*.cas) o
datos previamente almacenados (*.dat). En el caso del ejemplo de la Ilustracion
40 esta corresponde al directorio
> C:\test

o Iniciar ANSYS Fluent indicando lo siguiente:
“C:\Archivos de programa\ANSYS Inc\v1l30\fluent\ntbin
\win64\fluent”

Administrador: Microsoft Windows Server 2008 x64 DEBUG Build Environment E=1i "'"-j"'l

Setting SDK environment relative to C:\Program Files\Microsoft SDKs\Windows\u?.8

iargeting Windows Server 2008 x64 DEBUG

HARNING: The UC++ Compiler Toolset is currently using Windows SDK ’v6.8A°.
o use Windows SDK v?7.8 use ’WindowsSdkUer.exe -version:v?.8’,. or alternatively

lyou can pass the ’/useenv’ switch to vchuild.exe to use the Windows SDK v?7.8 on

per project basis.

C:\Program Files\Microsoft SDKs\Windows“\w?7.8>cd \test

C:\test>"C:\Archivos de programaANSYS Inc\vl3@\f luent\ntbin\win64\f luent"'_

Ilustracién 40: Ejecucién de ANSYS Fluent desde SDK de Windows

Toda la informacién relativa a la forma de escribir el cédigo de una UDF y la
manera en la que se compila desde la interfaz de usuario de ANSYS Fluent es facil de
encontrar en el manual que la compafiia ha creado para ello [32].
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