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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.

i



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

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:

%0
O

No%o

Vad

OlUk

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 %o

Fuente o sumidero de la magnitud escalar %o

Magnitud instantanea de la velocidad del flujo en la componente
espacial " "Qrespectivamente.

Promedio temporal de la magnitud de la velocidad del flujo en la
componente espacial ‘Y "Qrespectivamente.

Fluctuacién en el tiempo de la magnitud de la velocidad del flujo
en la componente espacial "y ‘Qrespectivamente.

Delta de Kronecker. Por definicion, ésta posee el valor unitario si

‘= "y elvalornulosi'Q Q

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
i inclinacién lateral con la que incide el flujo de aire sobre la
aeronave.
Magnitud de la velocidad del flujo de aire en los ejes we « los que,
Gy Gy a su vez, corresponden a la direcciéon longitudinal y lateral,
respectivamente.
® Intensidad de la turbulencia expresada en porcentaje.
g Longitud de escala de la turbulencia.
5. 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.
5. Coeficiente adimensional de momento de yaw generado por el
v flujo de aire sobre la aeronave.
0 Momento de yaw generado por el flujo de aire sobre la aeronave.
N Presion dinamica del flujo no perturbado.
' Superficie alar.
@ Envergadura alar.
” Densidad del aire.
Q Error relativo entre datos experimentales y simulacién para los
coeficientes adimensionales de fuerza lateral.
Q Error relativo entre datos experimentales y simulacién para los
coeficientes adimensionales de momento de yaw.
B S Coeficiente de fuerza lateral obtenido de la simulacién de la CFD y
e F 6 experimental, respectivamente.
B B Coeficiente de momento de yaw obtenido de la simulacion de la
0.0 0 20 CFD y experimental, respectivamente.
b Vector de velocidad de desplazamiento de las fronteras que
8 definen el dominio de calculo.
N Vector de fuerza resultante sobre el nodo "Qle la malla durante la
@ aplicacién del suavizado basado en resortes.
Qu Constante elastica del “resorte” que une los nodos ‘¥ "Glurante la
aplicacién del suavizado basado en resortes.
VomYin, Desplazamiento, con respecto a la posicion inicial, de los nodos "¢y
"Qrespectivamente.
r Coeficiente de difusién para suavizado basado en difusién.
® Velocidad de desplazamiento de la malla, utilizada al aplicar
suavizado basado en difusién.
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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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Amplitud maxima (en valor absoluto) durante el ciclo i. Resultado
de la simulacién CFD.

. Amplitud maxima (en valor absoluto) durante el ciclo i. Resultado
e experimental.

Qu i Error porcentual en la amplitud de la respuesta vibratoria.
O Error porcentual en el amortiguamiento de la respuesta
vibratoria.
Can Error porcentual en la frecuencia de la respuesta vibratoria.
3 Namero de ciclos.
"Yom Amplitud maxima (en valor absoluto) durante el ciclo i. Resultado

de la simulacién CFD.

. Amplitud maxima (en valor absoluto) durante el ciclo i. Resultado
Yo experimental.

) Error porcentual en la amplitud de la respuesta vibratoria.

Error porcentual en el amortiguamiento de la respuesta
il vibratoria.

1e 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 estimacion 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 validacién de modelo CFD para la prediccién 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
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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:

L vgpe ceaov=o M
0 4 "y

—n

donde,” es la densidad, wel vector velocidad, &el vector de superficie (perpendicular a la
misma y apuntando al exterior), ®es el volumen de control y "Yla 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:

T .
—+10"® =0 (2)
To

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:

T—‘ " B + " il 25Q'Y= §2)] (3)
0 4 "y

—a

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 f, puede ser escrito de
la forma siguiente:

- . 2 g
f='2 1Y (4)

donde * es la viscosidad dindmica, “Yes el tensor unitario y| es el tensor correspondiente
a la velocidad de deformacion:

. 1 N
‘] :Erlu;)+ N (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:

L "B+ e 3IB0Y= N Y3E0 Y+ (6)
0 4 "y "y

—n

1 Y 2 G N3 ~v ”n 1’
Cnp+ Y = apY 3BBAY+ AW
"y 3 &

donde 1) es la presion estatica y "@es la representacién vectorial de las fuerzas de cuerpo

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

w 2 o
b"m)+r1:)”l‘m) = M+ 3 nd+ Y §HZ)¥|>"O+ "R 7)

—a
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2.3. Conservacion de magnitud escalar

La forma integral que describe la conservacion de una magnitud escalar %.en el
flujo es la siguiente:

L " %8&10 + " %> Y= G, N %03 Y+ Mo CX0 (8)
1o Y Y )
donde , es la difusividad de la magnitud %oy ri¢,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:

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,

Ug= Ut 0F (10)
donde Ufy UFson el valor medio y la fluctuacién de la velocidad en la componente Q
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:

T—”‘+T‘ "Ug=0 (11)
7o T dn
s ] g o DAL T Toa Tl 2 10
7o Vetig YT rotra ey Toan 3 W (12)
(.
T, VBB

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 " 0®&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,
"Q -,"Q 1 ysusderivados tienen su base en la hipétesis 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 &, 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

TamanQgea TamanGges

5OVY= _
TamanQgeq

(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
(ca) y angulo de inclinacién lateral (f ) 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, n Velocidad Lateral, , Velocidad Longitudinal, .,
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 we wson 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.
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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

Modelo Nﬁme-ro de Tiempg de c:ﬂculo Tiempo de
iteraciones por iteracién calculo total
"G 0 06 Gi G 0,65 0,44 0,29
o 0,54 0,62 0,33
Q 7 0,58 0,69 0,40

YY) 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, "@= 0,1%
V  Longitud de escala, 0y = 0,5 [n6dQ = 0,0127 [& ]

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 65y
el coeficiente de momento de yaw ¢;, que se definen de la siguiente forma:
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