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Resumen

En aviones de pequeno porte, el uso de superficies moviles de control o
dispositivos hipersustentadores de borde de fuga generalmente requiere la
presencia de una abertura (gap) entre la terminacién de la superficie alar fija
y el comienzo de la superficie mévil. En principio, esta situacién no es ideal
desde el punto de vista de performance aerodinamica, pero estd presente por
limitaciones constructivas. Existen varias alternativas que intentan mitigar
el efecto del gap, y en el presente trabajo se analizaran ventajas y desventajas
de algunas de ellas.

Se concentrara el estudio a la geometria del perfil alar del avién Petrel
912i. En el trabajo se busca modelar el campo fluidodinamico bidimensional
alrededor de la seccién alar en la condicién de crucero de la aeronave y
obtener los coeficientes aerodinamicos de diferentes geometrias que cubren
parcialmente o sellan completamente el gap.

Estos coeficientes se obtendran haciendo uso de un cédigo comercial de
CFD para un amplio rango de angulos de ataque y angulos de deflexién
del comando. También, se obtendran visualizaciones del fenémeno que in-
tentan explicar el comportamiento del flujo de aire en presencia de esta
discontinuidad.

Previamente, sera necesario validar los modelos computacionales con
algunos resultados experimentales disponibles y realizar diferentes analisis
de calidad e independencia de malla.



Objetivo

Predecir si la utilizacion de elementos que cubren el gap en los flaps y alerones de la
aeronave Petrel 912i traera beneficios desde el punto de vista aerodinamico, principalmente
respecto a la potencia requerida en vuelo. Se desea obtener una conclusiéon a partir de la
comparacién con otros dos casos donde el gap estd presente, y determinar cual de las tres
configuraciones es la mas conveniente. Para ello, también es de interés conocer la influencia
que tiene el gap en la eficiencia de los comandos y sus capacidades de actuacion.



Introduccién

1.1. Aeronave

El modelo Petrel 912i es disenado y construido en la Argentina por la empresa Proyecto
Petrel S.A.. Se trata de un avién biplaza, de ala alta y tren de aterrizaje tipo triciclo,
certificado por la autoridad nacional para reglas de vuelo visuales.

Las alas de la aeronave son rectangulares, con envergadura de 9,6 m y cuerda de 1,408
m. La estructura del ala se compone de dos largueros de aluminio de seccién circular, con
didmetros de 3” en el borde de ataque y 2”7 en el caso del larguero secundario.

Estas alas cuentan con costillas y un recubrimiento de tela que le dan forma a su seccion,
una forma basada en el perfil alar GA 30315 disenado por Harry C. Riblett en 1996 [1]. En el
borde de fuga encontramos una modificacién para incorporar los comandos de flap y alerén.

Algunas caracteristicas generales de la aeronave son:
= Longitud: 6,1 m

= Motor: Rotax 912 de 80 HP o 100 HP

» Peso vacio: 347 kg

= Peso maximo: 565 kg

» Carga alar: 41,8 kg/m?

» Velocidad de crucero: 165 km/h

s Techo de servicio: 5.000 m

1.2. Comandos

A la hora de realizar un viraje, la aeronave primero realiza un rolido de forma de inclinar
el vector sustentacién en la direccion deseada. Esto ocurre al producirse una diferencia de
sustentacion entre las dos semialas, elevando una de ellas para producir un giro hacia el
lado contrario. Los encargados de comandar esta accién son los alerones: superficies moviles
de borde de fuga que se encuentran en la parte exterior del ala, las cuales se deflectan en
direcciones opuestas generando mayor o menor sustentacion.



También ocurre un efecto aerodinamico denominado guinada adversa que se produce,
principalmente, por la mayor resistencia inducida en el ala que més sustenta, ademés del
cambio de angulo de ataque que trae la velocidad de rotaciéon. Ambos tienden a guinar el
avion en direcciéon contraria a la deseada.

El Petrel 912i cuenta con alerones diferenciales, con una actuaciéon maxima de 20°
hacia arriba y 14° hacia abajo. Este diseno se utiliza para disminuir el efecto de guiiada
adversa. El alerén que sube se deflecta un angulo mayor (relacién 10:7),y de esta forma,
aumentando la resistencia propia del perfil, se intentan equiparar las fuerzas fuerzas y mitigar
el efecto.

Figura 1.1: Esquema de una aeronave virando hacia la derecha

Los flaps se encuentran en la parte central del ala y se utilizan para obtener un mayor
coeficiente de sustentacién en situaciones que lo requieren como el de despegue, la aproxi-
macion y el aterrizaje, donde las velocidades desarrolladas son menores y por lo tanto la
presién dinamica es menor. Los flaps se deflectan siempre hacia abajo y se pueden colocar
en 4 posiciones: 0°, 12°, 24° y 36°.

Los comandos de flap y alerén, aunque se ubican en diferentes sectores del ala y tienen
distintos propdsitos, son en este caso geométricamente iguales, por lo que se hara uso de esta
simulaciéon 2D para analizar ambos.



Figura 1.2: Petrel 912i en vuelo con flaps bajos

1.3. Caso de estudio

El principal objetivo del trabajo es hacer uso de herramientas computacionales para
evaluar los cambios en la eficiencia aerodinamica de la geometria alar en 3 configuraciones
diferentes:

= gap descubierto: corresponde a la geometria base,

= gap parcialmente cubierto en el borde superior: se trata de la alternativa utilizada
actualmente por el fabricante,

= gap totalmente cubierto: es la alternativa propuesta.

A continuacién se describira cada una de ellas.

El borde de ataque del ala respeta la forma del perfil GA 30315, definido a partir de sus
coordenadas [1], hasta que se ve interrumpido por el larguero secundario conformando entre
ellos la parte fija del ala.

Los comandos de flap y alerén tienen también una estructura muy simple formada por
dos largueros de seccién circular de 1 1/2” y 1/2”, separados 0,2 m y cubiertos con tela.

Esta modificacion que sufrié el perfil original eliminé su borde de fuga afilado y lo reem-
plazé por una terminaciéon redondeada como se ve en la Figura 1.4. También se aumento el
valor de la cuerda de 1,33 m a casi 1,41 m. Esta informacién fue brindada por el fabricante.

Entre la superficie fija y la superficie mévil se coloca una serie de bisagras a lo largo de
la envergadura que permiten el movimiento de rotacién del flap o alerén alrededor de ellas.
Asi se da origen al gap o abertura formado entre estas dos partes convexas. En el punto mas
angosto se tiene una separacién de aproximadamente 17 mm.

Al dngulo formado entre la linea de la cuerda del ala y la cuerda de la superficie mévil se
lo denomina ¢, como se ve en la Figura 1.5 se lo considera positivo cuando se deflecta hacia
abajo.
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Figura 1.3: Dimensiones principales del perfil GA30315, mm
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Figura 1.4: Dimensiones de la seccion alar modificada, mm
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Figura 1.5: Detalle de la superficie mévil y el gap, mm

La cobertura parcial en el sector superior, tal como se ve en la Figura 1.6, es la solucién
por la cual opt6 el fabricante y con la que cuenta actualmente la aeronave. Constructivamente
es muy simple, ya que se trata de un elemento rigido con forma de L adherido en la zona
exterior del larguero secundario que recorre la totalidad de la envergadura. Esta opcion
disminuye el tamano de la abertura, pero la misma sigue estando presente.

Mientras que la propuesta de cubrir totalmente el gap tanto en el extradds como en el
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Figura 1.6: Detalle cobertura parcial del gap, mm

intrados se puede llevar a cabo de forma sencilla utilizando un par de elementos pléasticos
flexibles, los cuales son usualmente de 0,5 mm de espesor. Estos se adhieren a la parte fija
y se apoyan sobre la parte mévil. Su flexibilidad les permite acompanar los movimientos de
deflexién y mantener siempre cerrado el contorno de la seccion alar. Se puede visualizar este
tipo de elemento aplicado en la Figura 1.9

Para su modelado, se asume que estos elementos seran capaces de sellar perfectamente el
gap vy se desprecia su espesor. Adoptan una forma suave en funcién del angulo d tal como se
ve en 1.8, que comienza tangente a la forma del perfil en la parte fija y luego hace contacto
con la parte movil.
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Figura 1.7: Seccion alar con gap idealmente cubierto



Figura 1.8: Modelado de los elementos que sellan el gap



Elemento flexible

Superficie fija

Superficie movil

Figura 1.9: Elemento flexible colocado en el intradés de una aeronave similar



Marco teoérico

2.1. Aerodinamica de un perfil

La fuerza aerodinamica resultante en el perfil, producto del campo de presiones alrededor
de ¢l y de las tensiones de corte sobre el cuerpo, se descompone en la fuerza de sustentacion
(L), alineada con la direccién del viento incidente, y la fuerza de resistencia (D) perpendicular
a ella. En vuelo recto y nivelado, la sustentacién debera equilibrar el peso de la aeronave y
el empuje debera vencer la resistencia.

‘Sustentacién (L)

A

E[-fgjgi Resistencia (d)

angulo de ataque |

\')

Figura 2.1: Esfuerzos sobre el perfil

Los esfuerzos que produce el flujo sobre el perfil se adimencionalizan con la presion

dindmica g, = 3 pV? vy la cuerda del perfil c.

Cr= —
o€

d
Cy= —
oo C

También se genera un momento que tiende a producir un giro en la seccién. Se mide
tipicamente al 25 % de la cuerda, posicién cercana al centro aerodindmico donde el momento
se mantiene aproximadamente constante ante cambios en el angulo de ataque.



m
oo C?

Por anélisis dimensional, se conoce que para un perfil estos coeficientes varian iinicamente
con el angulo de ataque y el nimero de Reynolds.

Cpm =

pVe
1
El ntimero de Re no tiene unidades pero representa una relacién entre fuerzas de inercia
y fuerzas viscosas.
Por ejemplo, para una altura de vuelo fija se podria variar la velocidad de vuelo V y escalar
el perfil de tal manera que, si se mantiene el mismo Re, los coeficientes aerodindmicos seran
los mismos.

Re

2.1.1. Capa limite

Refiere al espesor alrededor de un cuerpo inmerso en un flujo en el cual la velocidad crece
rapidamente desde cero (por condicién de no deslizamiento) hasta una velocidad del 99 % de
la corriente incidente. En ella se concentran la mayoria de los efectos viscosos.

/

) e ——Linea de separacion

Capa limite

Figura 2.2: Perfil de velocidades en la capa limite

En gradientes de presién adversos, este espesor comienza a crecer y la capa limite tiende
a separarse. Debido al bajo Re local, una capa limite tiene siempre un comienzo laminar y
al avanzar sobre la longitud del cuerpo ocurre una transicion a la turbulencia. En general,
una capa limite turbulenta tiene mayor capacidad de mantenerse adherida ante gradientes
de presion adversos, lo que puede disminuir la resistencia de presiones. Sin embargo, la
turbulencia aumenta la componente de piel por la friccién con la superficie.

Este mecanismo explica la entrada en pérdida de perfiles.

En la Figura 2.3 se puede ver como en la parte superior el gradiente de presiones es
tan adverso que la capa limite no tiene capacidad de mantenerse adherida y se desprende
produciendo vortices. Cuando el angulo de ataque es muy elevado y produce este efecto,
la sustentacién disminuye y la resistencia aumenta, lo que se hace evidente en las curvas
aerodinamicas.
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Figura 2.3: Entrada en pérdida de un perfil

2.2. Dispositivos hipersustentadores y de control

El objetivo de incorporar un comando es variar el Cj de la seccién al accionarlo.

En la Figura 2.4 se muestran 3 tipos de comando utilizados cominmente. Los primeros
dos casos bajo estudio de este trabajo se asemejan al tipo slotted con diferentes tamanos de
gap, mientras que el ultimo caso bajo estudio es equivalente a un flap tipo plain.

m
N
PLAIN N2

—~

/l -'.EI-
o

SPUT N S

) ——
swﬁ?n‘&-_.._

Figura 2.4: Tipos de comando

y en la Figura 2.5 se muestra se desplazan las curvas aerodinamicas con su funcionamiento.
Para estos casos, tenemos un nuevo coeficiente de interés. Se trata del momento que

genera el campo fluidodindmico alrededor del comando medido en el punto de bisagra

mp

Cp = 5
QOOCf
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Figura 2.5: Cambios en las curvas por deflexién de comando

2.2.1. Consecuencias del gap

2.2.1.1. Resistencia

Se sugiere en [2] que parte de la resistencia adicional observada en una superficie con gap,
a diferencia de la equivalente sin imperfecciones, es generada por dos motivos: la perdida de
cantidad de movimiento debido al flujo de aire que atraviesa el gap, y la interferencia entre

el comando y el flujo que abandona el perfil.
A partir de diversos ensayos experimentales, se conoce que el aumento de la resistencia

es proporcional al ancho del gap, como se muestra en la Figura 2.6.

.0020 r ACDS
0005} n/
a
00lo }
O NACA, PRESS.SIDE (20,a)
» DVL, AILERON GAP (20b)
A AILERON GAP (20,c)
0005 | ¥ CONTROL GAP Fig.28

GAP SIZE

2 4+ 6 8 10% e/
Figura 2.6: Aumento de Cd vs. ancho del gap en porcentaje de cuerda
Otra variable que se ha analizado en la bibliografia es la relaciéon entre el espesor del
comando y el espesor del borde posterior la superficie fija, obteniendo mejores resultados al

aumentar dicha relacién. Esto se debe a que se puede direccionar el flujo que sale del perfil
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hacia el comando, evitando asi separaciones, y disminuyendo la velocidad en ese sector. Esto
se observa en la Figura 2.7.

Figura 2.7: Cd vs. relacién de espesores para sustentacion nula

Finalmente, observamos en la Figura 2.8 un caso donde el perfil esta sustentando y tiene
mayor presion en la zona inferior. Vemos que, cambiando la terminacion de la parte fija, se
puede evitar que el flujo atraviese el gap, y asi disminuir la resistencia.

— — - 0012 - —-

(a) BASIC SHAPE

AT BLIO.l ARD Rc-1vl ‘IUs

0.005 Cpp = 0.014

(b) OPTINUM;, PLOW DOWN

{c) MAXIMUM DRAG

Figura 2.8: Estrategia para disminuir el drag

Este andlisis fue realizado sin deflexién del comando. Sin embargo, cuando el flap/alerén
se deflecta mas de 15°, se ha notado que la resistencia de una configuracion plain tiene igual
o mayor resistencia que la del tipo slotted [2].
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2.2.1.2. Sustentacion

El aire tendra una tendencia a atravesar el gap desde la zona de mayor presion hacia
la de menor presion, esto es desde el intradés hacia el extradds cuando la superficie esta
sustentado. Se produce un efecto denomidado soplado el cual puede ser beneficioso en algunas
condiciones.

Cuando las deflexiones del comando son grandes, el aumento de la curvatura con el
asociado gradiente desfavorable de presiones tiende a producir la separacién de la capa
limite. El soplado es capaz de energizar y volver a adherir la capa limite, restableciendo la
circulacion y asi aumentar la sustentacion, ademas de brindar mayor capacidad de actuacion
al comando.

En la Figura 2.9 se visualiza este fenémeno a partir del perfil de velocidades dentro de la
capa limite antes y después del gap.

Confluent
boundary-layer
analysis
Turbulent
Turbulent wake
wake analysis
analysis

Conventional
laminar/turbulent
boundary-layer
analysis

Figura 2.9: Energizacion de la Capa Limite en un comando slotted

2.3. ;Qué es CFD?

Computational Fluid Dynamics es el campo que estudia el proceso de obtener un modelo
matematico discretizado de algtin fenémeno fisico que involucra un fluido, y resolverlo de
forma numeérica en un computador.

Las ecuaciones basicas que gobiernan el comportamiento de un fluido son 3 ecuaciones
de conservacion:
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= Conservacion de masa,
= Conservacion de cantidad de movimiento,

= Conservacion de la energia.

Para un fluido newtoniano y flujo incompresible, se reduce a un par de ecuaciones vecto-
riales conocidas como las ecuaciones de Navier-Stokes.

2.3.1. Modelos de turbulencia

En el enfoque RANS (Reynolds Average Navier-Stokes), se descomponen las variables en
su valor medio y una componente fluctuante, y al aplicarse en las ecuaciones de Navier-Stokes
surge el término de las tensiones turbulentas.

Una forma de incorporar el efecto de esas tensiones es definir una viscosidad turbulenta
que se asocia a valores medios del flujo, u otras variables.

Hay que distinguir la diferencia entre la viscosidad propia del fluido, la cual en este caso
es una propiedad del aire, y la viscosidad turbulenta, la cual depende del flujo e incluso es
variable en el propio dominio.

La turbulencia afectara a las propiedades del campo fluidodinamico, y con estos modelos
su efecto se verd en los valores medios del campo de velocidades y de presiones, ya que las
escalas temporales donde ocurre esa turbulencia no seran resueltas de forma directa.

En este trabajo se utilizaran modelos de turbulencia de 2 ecuaciones:

Modelo k — € realizable EWT

Este modelo incorpora dos variables para modelar la viscosidad turbulenta, donde k corres-
ponde a la energia turbulenta, y € corresponde a la disipacién de la turbulencia. Realizable
significa que es una version posterior a la Standard, mas consistente. Es decir, mantiene
ciertos parametros fluidodindmicos dentro de los valores fisicos posibles.

Modelo k£ — w SST

Los modelos k — w surgieron luego, también son de dos variables y estan basados en un
concepto similar a £ — e. Muestran mejores resultados respecto a la separacion de la capa
limite y en las zonas de Re bajos, aunque requieren mayor potencia de calculo que los k — e.

La funcién Shear Stress Transport (SST) combina las mejores propiedades del k — w en
esos sectores, con la ventaja de simplicidad del k — € en las zonas de corriente libre.

15



Desarrollo

De forma resumida, los pasos que se siguieron en el desarrollo del trabajo se muestran en
el diagrama de la Figura 3.1.

Una vez definida la simulacién més adecuada para este caso, se procede al mallado y
simulacion de los perfiles NACA 2415 y NACA 4415 en Reynolds coincidentes a los resul-
tados experimentales disponibles (Re 3M y 6M) para comparar los resultados que brindan
diferentes modelos de turbulencia.

De esta forma seleccionamos el modelo de turbulencia que mejor correlacion tiene con los
datos experimentales para calcular ahora el perfil GA30315 al régimen de vuelo en crucero
(Re 4M). Este caso se utiliza para verificar y optimizar algunos pardmetros de la malla que
se adoptaran en los casos posteriores, los cuales involucran la mayor cantidad de computos.

Finalmente, se procede a calcular los 3 casos bajo estudio para valores de angulo de
ataque a desde -12° hasta 16°. La deflexion del comando ¢ tomara valores de -7.1°, -3.5°, 0°
y 5° (alerones diferenciales) y también 12°, 24° y 36°, que son las posiciones fijas que puede
adoptar el flap.

Por esta razom, la construccion de las curvas aerodinamicas comparativas entre las 3
posibles geometrias involucraron la convergencia de méas de 252 casos distintos, mas alla de
todos los realizados para encontrar el modelo de turbulencia y el tamano de malla 6ptimo.

16



Definicién de los objetivos y el
alcance de la simulacion

Configuracion del programa

Simulacion de perfiles NACA
en distintos modelos de turbulencia

Comparacion con datos experimentales

v

Eleccion del modelo
de turbulencia

|
KwSST

Simulacién del perfil GA30315

Tamafo de malla —

v

Simulacién casos de
estudio

Gap descubierto

Gap parcialmente cubierto

Gap totalmente cubierto

Figura 3.1: Diagrama de flujo del trabajo realizado
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3.1. Simulacion

3.1.1. Caracteristicas

Es necesario mencionar las hipdtesis y simplificaciones que estan presentes en la simula-
cién y que determinan los alcances de ésta, para posteriormente analizar los resultados de
forma correcta.

Bidimensional:

La potencia de computo necesaria para llevar adelante una simulacién bidimensional es
mucho menor a la que se precisaria para calcular el campo tridimensional completo. Esto esta
principalmente asociado a que en una simulacién tridimensional se requiere mayor cantidad
de celdas para discretizar el dominio donde se resolveran numéricamente las ecuaciones
fluidodinamicas, y por ende se requiere mayor tiempo de calculo o contar con hardware de
mayor capacidad. De esta forma, se pudieron realizar todas las simulaciones de este trabajo
una computadora portatil y haciendo uso de una licencia estudiantil de Ansys Fluent.

Las simulaciones bidimensionales brindan la posibilidad de realizar comparaciones de
forma rapida entre el comportamiento de un fluido atravesando diferentes geometrias. En
este caso, se buscan patrones en el flujo 2D que expliquen las diferencias que se podran
encontrar entre un ala y otra.

Una de las caracteristicas mas importantes de un ala es la forma de su seccién transversal,
ya que la distribucién de presiones alrededor del perfil tiene un gran peso en la fuerza
aerodinamica resultante.

Los efectos tridimensionales que se desprecian tienen mayor efecto en la distribucion de
la fuerza de sustentacién a lo largo de la envergadura, y dependen principalmente de la
geometria de la planta alar. Por eso, ya que estaran presentes de forma similar en los 3 casos
bajo estudio, no haran a las diferencias de eficiencia entre un caso y otro.

Es decir que los resultados obtenidos en la comparacion de las geometrias 2D seran
extrapolables conceptualmente al comportamiento de las geometrias alares 3D. Ademas,
aunque los resultados numéricos se corresponden al perfil de esta aeronave, también seran
aplicables a muchos casos similares que se pueden encontrar en aeronaves de aviacién general.

Estacionaria:

En una simulacién estacionaria la variable tiempo no se tiene en cuenta de manera expli-
cita, porque se asume que la solucién encontrada no varia con él. Se utiliza cuando la escala
temporal de las fluctuaciones que puedan ocurrir no son de interés para el andlisis que se
esta realizando.

Por ejemplo, en este caso, no estamos teniendo en cuenta la evolucion del flujo cuando
ocurre la rotacién del ala al cambiar de angulo de ataque, ni el movimiento del flap/alerén
al ser deflectado. Nos concentraremos en la condicion estatica que se da luego de que el flujo
se ha establecido. Es la condicion de interés que tiene lugar la mayor parte del tiempo, y
también en la que se realizan los ensayos experimentales con los que se comparan nuestros
resultados.
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3.1.2. Dominio y condiciones de borde

En simulaciones CFD es necesario
s definir un dominio dentro del cual se simulara el comportamiento del fluido,

» definir condiciones de borde que sean representativas de la situacion que se desea
analizar.

Generalmente las condiciones de borde se definen sobre los limites del dominio, por lo
que es necesario que éste sea suficientemente grande para que las condiciones no interfieran
en la region de interés del campo fluidodinamico.

Para las simulaciones se eligié una geometria en forma de C que permite especificar
facilmente las condiciones de entrada y de salida. En la Figura 3.2 también se puede observar
las dimensiones del dominio, en funcién de la cuerda del perfil C y en metros. Las dimensiones
superan ampliamente los minimos recomendados para este tipo de simulacién.

K— inlet

outlet —=

A

14C > 20C . 37

y m
V' i)\—perﬁl

- 45m -

Figura 3.2: Dominio: dimensiones y condiciones de borde

En este caso, se utiliza una condicién de borde tipo inlet (entrada, color azul en la Figura
3.2) que impone un vector de velocidad sobre las caras de las celdas adyacentes y representa
al vector de la corriente de aire libre V que impacta sobre el perfil, definido con una magnitud
y un angulo de incidencia o de ataque («) formado entre la direccién del viento y la cuerda
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del perfil. En los diferentes casos, la intensidad del viento se mantendra constante y se variara
el valor de « para obtener las curvas aerodinamicas.
El vector V se define a partir de sus componentes proyectadas en el plano zy.

V, =V cos(a)
V, = Vsin(a)

En Fluent, a se define como un parametro de entrada. Esto es importante porque de
esta forma se podran crear casos con diferentes valores de angulo de ataque sin modificar la
malla, ya que el perfil se mantendra siempre alineado con la terna del dominio.

La condicién pressure-outlet (salida, color azul en la Figura 3.2) define presién mano-
métrica nula. Es decir, el aire a la salida del dominio recupera la presion ambiente, lo cual
ocurre suficientemente lejos del perfil donde la presencia del cuerpo ya no tiene un efecto
apreciable.

Por tltimo, se define una condicién wall (de pared, no deslizamiento) sobre el contorno
del perfil. Esta condiciéon provoca que el aire se “adhiera” a la pared y su velocidad sea
cero localmente. Luego, esta velocidad crecera rapidamente hasta un valor del orden de la
velocidad incidente. Este pequenio espesor del perfil de velocidades en el cual ocurre ese
crecimiento se denomina capa limite, y en ella se concentran la mayoria de los efectos
ViSCosos.

No se tuvo en cuenta la rugosidad de la pared, es decir, se asume que el material es liso.

La region contenida entre los limites del dominio y la forma del perfil se dividira en
pequenos “volimenes” de control durante el proceso de mallado para el posterior calculo
numérico. El mallado de la capa limite resultara ser un aspecto muy importante que se
tratara en la Seccién 3.2.1.

3.1.3. Generacién de curvas con Ansys

Para acelerar el proceso de construccién de las curvas, en la interfaz Workbench de Ansys
se utiliza la funcion disenio paramétrico. Esta permite crear una tabla donde cada fila co-
rresponde a cierto valor del parametro de entrada «, es decir que se construye un conjunto
de casos con condiciones de borde ligeramente diferentes, sin variar la malla ni ningtin otro
parametro.

De esta forma, se inicializa el primer design point, asociado al primer valor de «, y
se lo calcula hasta la convergencia. Luego, este resultado se utiliza para inicializar el caso
siguiente que comienza a iterar desde una solucion mas aproximada y de esta forma se acelera
la convergencia de cada uno de los casos de la tabla.

Se definieron como parametros de salida a los coeficientes aerodinamicos. En cada
iteracion, el software computa el valor de las fuerzas y momentos totales sobre el perfil, que
se adimencionalizan con los valores de referencia para obtener C,, C,, C,, v C}. La tabla
se completa con los valores de los parametros de salida alcanzados en la ultima iteracion de
cada design point una vez convergido el caso.
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Debido a que Fluent brinda el valor de las fuerzas aerodindmicas proyectadas sobre la
terna zy del dominio (donde el eje x coincide con la cuerda del perfil, terna body), y como
normalmente en aerodindmica se utilizan C; y Cy (fuerzas proyectadas sobre una terna que
coincide con la direccién del viento incidente, terna wind), estos ultimos se obtienen en
post-procesamiento aplicando la siguiente rotacién [7]:

C) = C,, cos(a) — Cysin(a)
Cq = Cysin(a) + C, cos(a)

3.1.3.1. Convergencia

Se utilizaron los siguientes criterios para los valores de los residuos, considerando que son
valores suficientemente bajos para asegurar una buena convergencia en CFD.

s Continuidad: £ — 6

n Vi E—6
» V,:E—6
» kbt E—5
»m wi E—5

Cuando los residuos de cada una de las 5 variables se encuentran por debajo del valor
mencionado se considera que la simulaciéon ha convergido, y no es necesario continuar reali-
zando iteraciones ya que el desbalance numérico es suficientemente pequeno para la exactitud
del trabajo.

Otro criterio para verificar la convergencia es corroborar el desequilibrio de masa: di-
ferencia entre el caudal mésico que ingresa y egresa de cada celda. Similar al residuo, es
una diferencia numérica que disminuye a medida que la simulaciéon se aproxima a un re-
sultado matematicamente correcto. Se grafica en el dominio y se verifica que el valor sea
suficientemente pequeno en todas las celdas.

Mas alla de los residuos y desbalances, es de mucha utilidad inspeccionar la evolucién de
algunas variables representativas a medida que se realizan iteraciones. De esta forma podemos
asegurarnos que los resultados de mayor interés de nuestra simulacién han alcanzado un valor
que aceptamos como constante. Para esto se grafican los coeficientes Ca, Cn, Cm y Ch en
funcion de las iteraciones, al igual que los residuos, como se observa en las Figuras 3.3 y 3.4.

En resumen, si se verifica que:

= El valor de los residuos son de un orden de magnitud pequeio y no aumentan su valor
con las sucesivas iteraciones,

= Todos los coeficientes aerodindamicos han alcanzado un valor constante y no presentan
oscilaciones,

= El desequilibrio de masa es pequeiio en todo el dominio,

Se puede aceptar que el resultado numérico ha convergido.
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Figura 3.4: Grafica de Cn vs. iteraciones

3.2. Perfiles

El perfil alar GA 30315 nace como una modificacion de la serie de perfiles de 4 digitos de
NACA. Tiene 15 % de espesor maximo y un Cl de diseno de 0,3. Es similar a perfiles como
el 2415 (2% de curvatura al 40 % de la cuerda) y el 4415 (4% de curvatura al 40 % de la
cuerda). La Figura 3.5 es un grafico comparativo de los 3 perfiles.

Los perfiles NACA se estudiaran en regimenes correspondientes a los valores experimen-
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GA 30315
NACA 2415
NACA 4415

——

Figura 3.5: Comparacion perfiles NACA 2415, NACA 4415 y GA 30315

tales disponibles mas cercanos al Reynolds de trabajo. El perfil GA se estudiara también en
el Re asociado al vuelo en crucero de la aeronave.

En todos los casos se utilizaron propiedades del aire a nivel del mar, esto es p = 1,225
kg/m3y p = 1,79E — 5 Ns/m? y se modifico la velocidad incidente de la forma que se
muestra en la tabla:

Caso Perfil U [m/s] Re

1 | NACA 4415 65,9 6M
NACA 2415 65,9 6M
NACA 2415 33 3M
GA 30315 659  6M
GA 30315 458  4M

U= W N

3.2.1. Malla

El mallado se realiza completamente en Ansys MESH.

Se analiz6 la posibilidad de utilizar una malla estructurada debido a que, en general,
presentan ventajas respecto a la velocidad de convergencia y precisiéon. Sin embargo, se
decidié que no era conveniente al encontrar gran dificultad en mallar el sector del gap con
elementos de buena calidad, requiriendo un mayor tiempo de trabajo manual para obtener
las diferentes mallas asociadas a cada deflexién del comando. Ademas, este tipo de mallado
requiere mantener la regularidad en todo el dominio, lo que usualmente lleva a desaprovechar
una cantidad de elementos pequenos en sectores donde no se precisan.

Se optd por utilizar una malla no estructurada, con preferencia de elementos trapezoi-
dales. Este tipo de mallado se adapta mas facilmente a geometrias complejas y requieren
menos cantidad de horas hombre.

Para simular la evoluciéon de la capa limite de la mejor manera se la discretizo con
elementos muy pequenos dentro de ella. Alrededor del perfil se utiliza el método inflation, el
cual permite definir la altura del primer elemento sobre la pared y, a partir de este, los demas
iran aumentando su tamano consecutivamente un 20 % en relacién al elemento anterior, lo
que se puede ver en la Figura 3.6. Esta relacion de tamanos entre elementos consecutivos es
un estandar recomendado que se debe procurar en toda la malla.

En la Figura 3.7 podemos apreciar que fue necesario definir un pequeno radio de acuerdo
en el borde de fuga para dar continuidad a los elementos del inflation.

23



Figura 3.6: Elementos alrededor del NACA 2415

Figura 3.7: Inflation en el borde de fuga del NACA 2415

Los modelos de turbulencia RANS que se evaluaran requieren que el primer elemento
adyacente a la pared se encuentre dentro de la subcapa viscosa, lo cual se considera que
ocurre cuando y* < 5, mientras que lo 6ptimo es y* ~ 1.
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Para estimar cual es el tamano que se corresponde a y* = 1 se utiliza el desarrollo tedrico
de la teoria de capa limite para una placa plana [5]. Conociendo U, p y p, se obtuvo que el
tamano del primer elemento debia ser 0,008mm. El calculo se realizé con los valores asociados
a Re 6M, el cual resulta ser el caso mas exigente, y se mantuvo en la malla de los tres perfiles.
Este tamafio se verificd posterior al calculo y se muestra en la subseccién 3.2.1.1.

En la direccién de la cuerda del perfil, sus paredes se discretizan en 300 partes, lo cual
permitira captar correctamente la evolucion longitudinal de las velocidades y, principalmente,
del gradiente de presion que influye en la capa limite. Es decir que se tienen unos 600
elementos en todo su contorno de tamano menor a bmm cada uno.

Se utilizaron una serie de superficies de influencia (Figuras 3.8 y 3.9) que permiten confi-
gurar diferentes tamafo de elementos para cada sector del dominio. De esta forma, se pueden
agrupar mayor cantidad de elementos en los sectores que requieren mayor resoluciéon, como
lo es cerca del perfil y en la estela que este produce. Mientras que en los sectores lejanos
al cuerpo, donde las variaciones del flujo respecto a la corriente libre son minimas, se evita
colocar elementos que aumenten el costo computacional innecesariamente.

Figura 3.8: Zonas de influencia: medidas y tamanos de elementos

Estas superficies también permiten asegurar una transicion suave entre los elementos de
todo el dominio, desde los mas pequenos cerca de la pared del perfil hasta los elementos
mas grandes que encontramos en los limites del dominio, de 650 mm. Lo podemos ver en la
Figura 3.10.

La cantidad total de elementos de la malla para los perfiles es de aproximadamente 58000.
Todos los elementos cuentan con una calidad ortogonal mayor a 0,25 y skewness menor a
0,65; lo cual esta dentro del rango de valores recomendados para considerar que la calidad
de la malla es buena, y que los errores numéricos asociados a ella sean minimos. [3]
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Figura 3.9: Refinamiento con zonas de influencia

Nota: los parametros y dimensiones presentadas en esta seccion, asi como las zonas de
influencia utilizadas, surgieron luego de un proceso de optimizacion de la malla que se des-
cribe en la subseccion 3.2.4, el cual se realizé luego de seleccionar el modelo de turbulencia
a partir de lo descrito en 3.2.3.
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Figura 3.10: Malla completa

3.2.1.1. Verificacion del y*

Es necesario verificar que el tamano del primer elemento sobre la pared de los perfiles
se encuentre dentro del rango aceptado. Esto se hizo para cada uno de los perfiles en los
distintos casos simulados. En la Figura 3.11 se muestra el caso del GA30315 con Re 4M en
3 angulos de ataque distintos. Vemos que el y™ toma valores por debajo de la unidad en casi
todo el desarrollo del perfil, tanto para angulos de ataque negativos como positivos.
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Figura 3.11: Valor de y+ obtenido en 3 condiciones distintas

3.2.2. Comparacion con datos experimentales

Los datos experimentales disponibles provienen de [4], los ensayos fueron realizados en los
tineles de viento de la NASA y son ampliamente citados como una referencia en numerosos
trabajos vinculados a la aerodinamica de perfiles. Contamos con datos de C;, Cy y C,, en
funcién de « para ntimeros de Reynolds de 3M, 6M y 9M. Estos tltimos no se utilizan ya
que superan el doble del valor de crucero.
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3.2.3. Seleccion del modelo de turbulencia

3.2.3.1. NACA 4415 Re 6M
Modelo k& — € realizable EWT

CL

-1.5 -1 -0.5 0 0.5 1 1.5 2
—@—rkeEWT —@— experimental

Figura 3.12: Curvas de C; y Cy NACA 4415, modelo k — €
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Figura 3.13: Curvas de C,,,, NACA 4415 modelo k — ¢

Modelo £ — w SST
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Figura 3.14: Curvas de C; y Cqy NACA 4415, modelo k — w
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Figura 3.15: Curvas de C,,, NACA 4415, modelo k — w
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Se puede observar en los graficos la gran similitud entre los resultados que brinda el
modelo k — w y los datos experimentales, proporcionando una coincidencia casi total en la
curva de sustentacion desde o = —12° hasta después de la pérdida. Se obtiene idéntico a4,
y valores de 4, v Ci, muy cercanos a los medidos. La tinica regién de la curva en la cual
no hay coincidencia es para valores de o muy negativos, es decir, luego de que el perfil en
posicion invertida entra en pérdida, situacion que es de poco interés en este trabajo.

Respecto a la polar de resistencia, ambos modelos estudiados presentan un corrimiento
hacia arriba de la curva simulada respecto a la experimental. Esto puede tener su origen
en algunos parametros semiempiricos que utilizan los modelos de turbulencia. Buenas apro-
ximaciones cualitativas se obtienen con los modelos k — w y k — ¢, los cuales brindan una
diferencia practicamente constante con la curva experimental y una forma muy similar.

Por otro lado, la rugosidad superficial aumenta el coeficiente de friccion e influye en el
valor de resistencia. La falta de informacién sobre la terminacion superficial tanto de los
perfiles ensayados como del ala de la aeronave bajo estudio provoca que no sea objetivo de
este trabajo predecir el valor exacto de Cy, el cual es sensible a esta caracteristica.

Al notarse un valor aproximadamente constante en la discrepancia, se asume que no
tendra mayor influencia en los andlisis comparativos a realizarse al final del trabajo.

Por tultimo, la mejor aproximacion a la curva del coeficiente de momento de cabeceo
también la otorga el modelo k£ — w, dando resultados muy aproximados tanto en magnitud
como en el comportamiento.

Ahora, se procede a calcular otros dos casos con el mismo modelo de turbulencia.
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3.2.3.2.

NACA 2415 Re 6M

CL

0.025

0.015

0.005

CL

0O
A4

-1.5 -1 -0.5 0 0.5 1 1.5 2
—0—kwSST —@— experimental

Figura 3.16: Curvas de C; y Cy NACA 2415 Re 6M, modelo k — w
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3.2.3.3. NACA 2415 Re 3M

CL

0.005

CL
0,,
-1.5 -1 -0.5 0 0.5 1 15 2

—0—kwSST —@— experimental

Figura 3.17: Curvas de C; y Cy NACA 2415 Re 3M, modelo k — w

Con esto se comprueba que el modelo de turbulencia otorga buenos resultados en dife-
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rentes regimenes y para ambos perfiles NACA. A partir de aqui, todas las simulaciones se
realizaran usando el modelo & — w SST.

3.2.4. Optimizacion e independencia de malla

La malla presentada en la Seccién 3.2.1 fue determinada luego de probar diferentes geo-
metrias como zonas de influencia y distintos tamanos de elementos en ellas, hasta finalmente
obtener la configuraciéon que concentra elementos en los sectores de la malla que influyen en
el resultado. El tinico valor que no se varié fue el tamano del elemento adyacente a la pared
del perfil, por lo explicado anteriormente.

Finalmente, para comprobar la independencia del resultado con la malla se utilizé6 un
método denominado adaptation y se aplico en el perfil GA 30315.

Este método es capaz de utilizar valores que resultan de una simulaciéon para refinar
sectores de la malla cuyos elementos cumplan con algtin criterio definido. En este caso,
se defini6 como criterio un valor de variacién de presion total mayor a 50 Pa entre una
celda y otra. Aquellas celdas que cumplian la condicién luego de una primera corrida fueron
subdivididas en 2 partes, en la direcciéon del gradiente. En la Figura 3.18 se muestra como
esto sucede en las celdas alrededor del perfil y en la estela mas cercana.

Figura 3.18: Celdas que seran subdivididas, o = 8°

Luego, se vuelven a converger los casos con las nuevas mallas. En el Tabla 3.1 se muestra
el cambio en los resultados obtenidos luego de este proceso como un segundo refinamiento.
En este caso, la cantidad de elementos generados es variable en cada angulo de ataque pero
ronda los 100.000 elementos.

Previamente, en el primer refinamiento se habia aumentado la cantidad de elementos de
40.600 a 58.500 elementos.

Ultimo refinamiento

« %Cd %Cl

41 2.0 -0.1
0 1.2 0.9
4 2.2 0.1
8 0.7 1.2

Tabla 3.1: Cambios porcentuales de los coeficientes con malla adaptada

Se consideran estos valores dentro de la exactitud buscada, y se acepta la independencia
de malla.
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3.2.5.

Comparacion entre perfiles

En restimen, tenemos los siguientes casos:

Caso Perfil Re
1 NACA 4415 o©6M
2 NACA 2415 6M
3 NACA 2415 3M
4 GA 30315 6M
5 GA 30315 4M

Y a continuacién se presentan las curvas obtenidas para ellos.

Caso 1 2 3 4 5
Cl]azo 0.425 0.214 0.196 0.214 0.245
Camin | 0.0094 0.0091 0.0091 0.0092 0.0097
Cl, 0.105 0.106 0.105 0.107  0.108
a ]| 40 20 1.9 19  -22
Cho.o | 158 158 153 164  1.60
Chmo 0.094 0.047 0.044 0.047 0.047

Tabla 3.2: Caracteristicas de las curvas

Seguimos observando resultados realistas, notamos como el perfil 4415, el cual tiene mayor
curvatura, presenta g menor a los demas.

Se puede notar que la influencia del nimero de Reynolds no parece ser significativas
(entre 2y 3; 4 y 5), dentro del rango analizado. Las curvas si presentan variaciones asociadas

a la forma del perfil.
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Figura 3.19: Curvas de C} y Cy todos los casos, modelo k — w
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Figura 3.20: Curvas de (), todos los casos, modelo k£ — w

3.3. Incorporacién del comando

Con gap

En el caso de esta geometria, se incorpora el uso de una nueva zona de influencia circular
centrada en la bisagra del comando, la cual se visualiza de color rojo en la Figura 3.21. Esto
fue necesario de forma de mantener continuidad en los inflation de ambas superficies como
se muestra en la Figura 3.22, manteniendo los parametros de calidad en el rango deseado.

En los casos de 6 = 24° y § = 36° se utiliz6 también una zona de influencia refina los ele-
mentos ubicados en la parte superior del comando, donde es probable encontrar separaciones
del flujo formando burbujas o estelas turbulentas. Se probaron varios tamanos de elementos
en el sector hasta encontrar el que ya no presentaba variaciones en los resultados.

39



60 mm

Figura 3.21: Nuevas zonas de influencia

Figura 3.22: Elementos en el GAP
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Figura 3.23: Refinamiento en el GAP y sobre el comando, § = 24°
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Gap parcialmente cubierto

En este caso, se incorpora el uso de una nueva zona de influencia circular alrededor del
nuevo elemento la cual se visualiza de color rojo en la Figura 3.24, adicional a las presentadas
en las secciones anteriores. Nuevamente surgié de la necesidad de mantener continuidad en
los inflation de ambas superficies y que los elementos entre ellas se adapten correctamente.
Esto se presenta en la Figura 3.25.

¥y

15 mm

Figura 3.24: Nueva zona de influencia

La cantidad de elementos totales se eleva a 62000.
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Figura 3.25: Elementos en el GAP parcialmente cubierto, § = 12°

Sin gap

En este caso, no fue necesario realizar refinamientos en la zona del gap. Esta geometria,
similar a un flap plain, utiliza una malla muy similar a la del perfil GA30315.
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Figura 3.26: Malla alrededor del perfil totalmente cubierto, § = —7°
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Analisis de resultados

A continuacién se presentaran las curvas aerodinamicas de los 3 casos bajo estudio,
junto con un andlisis de lo obtenido. Hacia el final de capitulo se realizan comparaciones
de las configuraciones en dos situaciones de interés: la influencia del gap en la capacidad

de actuacion de los alerones y flaps; y la resistencia de la aeronave volando en crucero, sin
deflectar los comandos.
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4.1. Curvas de sustentacién y resistencia

En la primera parte de este capitulo se realizard una evaluacion cualitativa a partir de
la inspeccién visual de las curvas de sustentacién y resistencia, acompanado de algunas
valores significativos que se pueden obtener de ellas, ademas de los contornos de velocidades
y distribucién de coeficiente de presiones obtenidos con Ansys POST.

4.1.1. Con Gap

0 71° 35 (° 5° 12° 24°  36°
Cllaco | 012 0.02 0.14 027 056 063 084
Cimin | 0.0112 0.0107 0.0102 0.0105 0.0115 0.0242 0.0355
Cra 0.115  0.107 0104 0.107 0113 0.092  0.090
ao [°) 1.0 -02 -13 26 49 68  -9.2
Clmas 134 150 136 152 150 165 177
L/D,, | 630 625 633 644 688 290 245
arp, )] 10 8 10 8 6 6 8

Tabla 4.1: Algunas caracteristicas de la curva con gap
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Figura 4.1: Curvas de C} y Cy para el caso con gap

Se puede notar en la Figura 4.1 que los casos correspondientes a deflexiones moderadas,
desde 6 = —7° a = 5°, las curvas mantienen aproximadamente la misma pendiente Cj,. Se
desplazan hacia arriba a medida que aumenta la actuacion del comando de manera regular.

Tienen los menores valores de resistencia, muy similares entre todas ellas.

El caso 6 = 5° es el primero en entrar en pérdida con un a,,z, = 12°. En la Figura 4.2 se

aprecia la entrada en pérdida abrupta que tiene lugar en este caso cuando el soplado ya no es
capaz de readherir la capa limite en el comando y el mismo entra en pérdida completamente.
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Figura 4.2: Contorno de velocidades para § = 5°. Arriba a = 12° , abajo a = 14°

El caso 6 = 12° es particular. Tiene la mayor de las pendientes (), y una entrada en
pérdida temprana. Sin embargo, superado el «a,,5, = 8° se comienza a recuperar C; de
manera mas suave. Naturalmente, su polar se encuentra a la derecha de los casos anteriores
en un 6rden de magnitud similar. En la Figura 4.4 se repite el mismo efecto que se comentd
anteriormente sobre la entrada en pérdida abrupta. El soplado puede explicar la buena
pendiente de sustentacién que se tiene hasta ese punto.

En la Figura 4.3 se muestra comparativamente 4 deflexiones para un angulo de ataque
moderado, y vemos como el soplado ocurre mucho mas notoriamente en el caso mencionado,
produciendo un pico de succién y una circulacién en el comando que aumentan su aporte al
C) total. Esa imagen también nos permite visualizar el aumento de resistencia que produce
el gap, debida a la estela de baja presion formada detras de la superficie fija y la presion
dindmica que impacta en el frente del comando.

Los casos de mayores deflexiones, 6 = 24° y 36°, tienen las menores pendientes (7,
de todo el grafico y no se aprecia una entrada en pérdida abrupta. Esto se debe a que el
comando se encuentra siempre en pérdida, lo cual genera un gran aumento de la resistencia
que desplaza sus polares hacia la derecha duplicando o triplicando los valores anteriores. El
resto de la secciéon entra en pérdida de manera suave y paulatina mientras se adelanta el
punto de separacion de la capa limite sobre el extradds del perfil, como se visualiza en las
Figuras 4.5 y 4.6.

La forma las curvas 4.1 luego de la pérdida es muy similar en todos los casos luego de
superados sus respectivos a,,s,, aumentando la sustentacién a medida que se aumenta 9.
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Figura 4.3: Contorno de velocidades para a = 2°, varios ¢

Figura 4.4: Contorno de velocidades para § = 12°. Arriba o = 8° | abajo a = 10°
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Figura 4.5: Contorno de velocidades para § = 24°. Arriba a = 0° , abajo a = 10°

Figura 4.6: Contorno de velocidades para § = 36°. Arriba o = 0° | abajo a = 10°
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4.1.2. Gap parcialmente cubierto

25 1 a

0.00 e‘.& 0.02 0.03 0.04 0.05 0.06 0.07 0.08
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15
—%—-71° ——-35° —@—0° —%—5 —A—12° ——24° —@—36°

Figura 4.7: Curvas de C} y Cy para el caso con gap parcialmente cubierto

Es importante notar, en primer lugar, que la curva de sustentacién correspondiente a
0 = 36° se encuentra por debajo de § = 24° en todo el rango de «, presenta también una
pendiente C}, menor que las demas curvas y su polar de resistencia se desplaza notoriamente
hacia la derecha. Nuevamente, esto ocurre porque la deflexién del flap es demasiado elevada
para mantener el flujo adherido para cualquier angulo de ataque, lo que produce una distri-
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0 -7.1° 0 -3.5° 0° 5° 12° 24° 36°
Cila=o -0.19  -0.02 0.14 0.28 0.61 1.15 0.95
Clmin 0.0107 0.0104 0.0101 0.0105 0.0109 0.0127 0.0319
Cla [°] 0.113 0.112 0.106 0.112 0.113 0.108  0.094

o 1.7 0 1.2 26 53  -106  -10

Clnan 138 152 1.63 177 196 223  2.04

L/D,.. | 616 636 660 700 737 764 321
app. )] 10 8 10 8 6 4 8

Tabla 4.2: Algunas caracteristicas de la curva con gap parcial

bucién de presiones completamente diferente a los demas casos, produciendo asi los efectos
mencionados. Lo podemos visualizar en la Figura 4.9.

Es decir, la presencia de este elemento, que disminuye el area efectiva del gap, ha logrado
evitar la entrada en pérdida del comando incluso en dngulos de ataque elevados para defle-
xiones de hasta 24°, y en 4.7 no se observa ninguna entrada en pérdida abrupta mientras el
flap este fijo.

—_—-—‘

Figura 4.8: Contorno de velocidades para a = 2°, varios ¢

En la Figura 4.10 se observa un fenémeno bastante peculiar, que corresponde a un angulo
de ataque posterior a la pérdida para dos casos. En el caso de 6 = 36° ya habiamos visto que
el flap estaba en pérdida, y con o = 16° lo hace también el resto de la secciéon. Sin embargo,
en el caso de 0 = 12° el soplado sobre el flap es tan efectivo que es capaz de adherir la capa
limite en el mismo atun con el flujo separado en el perfil desde aproximadamente su punto de
maximo espesor, entrando en pérdida entonces primero la parte fija antes que el comando.
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Figura 4.9: Contorno de velocidades para o = 2°; arriba 6 = 24°, abajo § = 36°

Figura 4.10: Contorno de velocidades para o = 16°, arriba § = 12°, abajo 6 = 36°

A partir de una rapida comparacién entre los Tablas 4.1 y 4.2, no se notan cambios
significativos en Cj|a—¢ ni Cy,,;, para deflexiones bajas (hasta 6 = 5°). Si se aprecia una leve
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mejora en la pendiente C, y mayores valores de C},,,,.. en el segundo caso.

4.1.3. Sin Gap
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—*%—-7.1° —+—-35° —@—0° —%—5° —A—12° —e—24° —W—36°

Figura 4.11: Curvas de C} y Cy para el caso sin gap

A simple vista, vemos que las curvas 4.11 cuentan con mayor orden y regularidad, lo
que puede ser beneficioso al confort y la maniobrabilidad. En el Tabla 4.3 notamos que este
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5 710 -35° 0° 5° 12° 24° 36°
Cllazo 026 -0.09 008 0.33 067 105 1.23
Cmin | 0.0098 0.0097 0.0098 0.0099 0.0101 0.0117 0.0232
O 0.114 0.114 0.114 0.113 0.108 0.089 0.093
ap [°] 2.2 0.7 08 29 61 -11.8 -13.2
Chman 139 149 158 168 182 201 214
L/D, | 598 649 667 725 768  61.2  43.3
agp. ]| 12 10 10 8 4 2 4

Tabla 4.3: Algunas caracteristicas de la curva sin gap

tercer caso no presenta cambios en el valor de Cj, (deflexiones moderadas), lo cual es cierto
para comandos tipo plain segin lo visto en [6].

A partir de una rapida comparacién entre las Tablas 4.1, 4.2 y 4.3 notamos que en este
ultimo caso ha disminuido el valor de Cy,,;, para todas las deflexiones respecto a los otros
dos casos, lo que se explica al no existir gap ni discontinuidad como se presentaba desde el
marco tedrico, (ver 2.2.1.1).

Sin embargo, no se puede ser tan general respecto a las caracteristicas de sustentacion.
Aunque con § = 36° este caso presenta las mejores caracteristicas de Cj, v Clynaz, cuando
0 = 24° el soplado que ocurre en el caso con gap parcialmente cubierto produce una pendiente
i, un 20 % mayor y un Cp,,,, aproximadamente 10 % mayor al caso sin gap.

Como se muestra en las Figuras 4.12 y 4.13, a pesar de que el borde de ataque y una
gran parte del perfil es igual en ambas configuraciones, la presencia o no del gap influye en
el desarrollo del coeficiente de presiones aguas arriba, sobre dicho sector. Mientras ocurre el
efecto de soplado, todo el extrados del perfil presenta mayor succion que el caso sin gap. Sin
embargo, cuando este efecto ya no tiene lugar vemos como el gap le hace perder capacidades
de sustentacion a toda la seccion.
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—— sin gap

J\J%‘"‘

0 0,2 0,4 0,6 0,8 1 1,2 1,4

X[m]

Figura 4.12: Comparacién velocidades y coeficiente de presiones, ,qz, 0 = 24°
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—— gap parcial

—— sin gap

pressure coefficient

X[m]

Figura 4.13: Comparacién velocidades y coeficiente de presiones, a4z, 0 = 36°
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4.2. Curvas de momento de cabeceo y de charnela

El momento de cabeceo del perfil estd medido al 25 % de la cuerda, posicién en la cual su
valor se mantiene aproximadamente constante respecto a variaciones de angulo de ataque.
En las curvas que se presentaran a continuacion se podra ver que esto ocurre siempre que el
perfil y/o el comando no se encuentren en pérdida.

Este momento debera ser compensado por alguna superficie aerodinamica en la aeronave,
por lo tanto en este caso probablemente tendra efecto en la posicion de trimado del comando
de elevador.

Por su parte, el momento de charnela es aquel producido por el campo fluidodinamico
sobre la superficie mévil, medido en la ubicaciéon de la bisagra. Es directamente proporcional a
la fuerza que deberd ser aplicada por el piloto sobre los mandos para actuar en las superficies
de control.

Sus derivadas, Cl,,, y Chs definen el angulo de flotacién segin la expresion d fjpqr = ———

angulo de deflexion que toma el comando [ibre en vuelo.
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4.2.1. Con Gap

025 | cm

0.20

-0.3
—*—-71° —+—-35° —@—0° —%—-5° —A—12° ——24° —W—36°

Figura 4.14: Curvas de (), y C}, para el caso con gap

) -7.1° -3.5° 0° 5° 12° 24° 36°
Cmo | -0.0350 -0.0043 0.0202 0.0526 0.1122 0.1244 0.1572
Cho | -0.0299 -0.0167 -0.0050 0.0109 0.0374 0.0527 0.0679

Tabla 4.4: Valores de las curvas de momento con gap, a =0
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4.2.2.

12 -8 -4 0 4

Gap parcialmente cubierto
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Figura 4.15: Curvas de C,, y C}, para el caso gap parcialmente cubierto

) -7.1° -3.5° 0° 5° 12° 24° 36°
Cio | -0.0397 -0.0093 0.0202 0.0534 0.1152 0.2177 0.1755
Cho | -0.0203 -0.0128 -0.0050 0.0107 0.0293 0.0596 0.0658

Tabla 4.5: Valores de las curvas de momento con gap parcial, a = 0
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4.2.3. Sin Gap
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Figura 4.16: Curvas de C,, y (), para el caso sin gap

) -7.1° -3.5° 0° 5° 12° 24° 36°
Cmo | -0.0491 -0.0171 0.0146 0.0593 0.1215 0.1885 0.2164
Cho | -0.0173 -0.0102 -0.0032 0.0068 0.0210 0.0351 0.0530

Tabla 4.6: Valores de las curvas de momento sin gap, o = 0
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4.3. Vuelo en crucero

En esta seccion se analizara la fase de vuelo en crucero, condicion en la que se ocupa la
mayor parte del tiempo a una aeronave de la categoria.

Sabemos que durante el vuelo recto, nivelado y a velocidad constante [8] la potencia
requerida corresponde al producto

P=V=xD

donde V es la velocidad de vuelo y D es la resistencia total de la aeronave, la cual incluye
la resistencia propia del perfil ademas de otras componentes que no se analizan en este
trabajo, como la resistencia inducida, por interferencia, de base, de trimado.

La sustentacién, por su parte, es la encargada de equilibrar el peso. Tomando el peso
maximo (seccién 1.1) se obtiene el valor

Cp =0,32

siendo este el valor de sustentacion global de toda la aeronave. En este caso asumiremos
que el ala, principal superficie sustentadora, es la encargada de generar dicha sustentacion.

Se tendran en cuenta algunas consideraciones sencillas de la generacion de sustentacion en
alas de envergadura finita. En primer lugar, sabemos que toda superficie sustentadora tendra
asociada una componente de resistencia inducida por esa sustentacion, la cual disminuira
proporcionalmente con el alargamiento alar [6]. El coeficiente adimensional vale

Cr?
A

Es decir, en esta situacién donde C}, esta definido, la componente de resistencia inducida
sera aproximadamente igual para las 3 configuraciones, y la diferencia de resistencia estara
dada por la resistencia propia del perfil.

La pendiente de sustentacion tridimensional siempre disminuye respecto a la del perfil, y
se las puede relacionar utilizando una expresién que es funcion del alargamiento alar.

R Wy

También es conocido que un ala sin torsién y seccién constante presenta el mismo angulo
de sustentacion nula aq que el perfil que la conforma, y ya que

Cp;

Cr

Cr = Cpa(a — ap)
Cr = Cra(a — ao)
Multiplicando (v — «) en ambos lados la expresién anterior y conocido C,, obtenemos
C; = 0,427

A partir de las pendientes (), obtenidas en las simulaciones con § = 0°, vemos que en
cada caso se obtiene un valor de angulo de ataque diferente para el vuelo en crucero.
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con gap gap parcial sin gap
« 2.85 2.86 3.00
Cy | 0.01068 0.01049  0.01035

Tabla 4.7: Resistencia propia de perfil, vuelo en crucero

Finalmente, se realiza un ajuste polinémico para obtener el valor C; de las polares de
resistencia Cy vs (). Los resultados obtenidos se presentan en 4.7

Se nota como en cada caso se disminuye levemente la resistencia del perfil, y también
se ve el mayor angulo de ataque geométrico que requiere el iltimo caso, debido a tener «p
desplazado a la derecha.

Repasando la Figura 2.6 del Marco Teérico, y sabiendo que la relacién e/c en nuestro
caso es del 1,2 % podemos comprobar que la diferencia AC}, entre el caso con gap y sin gap
es muy similar a lo encontrado en la bibliografia.

-4

=

S

Figura 4.17: Contorno de presiones, a = 4°, § = 0°, arriba gap parcial, abajo sin gap

En la Figura 4.17 se muestra la alternativa actual y la propuesta, simuladas en a@ = 4°.
La reduccién de resistencia al cubrir el gap es del 1,35%. En ambos casos, la resistencia de
piel corresponde entre un 63 % a 65 % de la resistencia total, casi duplicando a la resistencia
por presiones.
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4.4. Efectividad del comando

Se define 7 de forma que C; = Cj,(a + 70) [6], por lo tanto

oC,
_00_
oC,
oo

Se lo conoce como efectividad ya que representa el cambio en la actitud de la aeronave
que se deberia realizar para obtener el mismo aumento de sustentaciéon que se consigue con
un grado de deflexion del comando.

Ambas derivadas se calculan por el método de ajuste de los minimos cuadrados, para
valores de o y § donde estas variaciones son aproximadamente lineales, lo cual es suficien-
temente cierto para un amplio rango de « lejos de la pérdida, y para las deflexiones que
ocurren en la utilizacion del alerén.

En la Figura 4.18 se lo grafica en funciéon de ¢ de manera comparativa entre los 3 casos
bajo estudio. Podemos notar la mejora que trae cubrir parcialmente el gap respecto a la
geometria original, siendo la mayor ventaja utilizar el perfil sin gap al tener valores siempre
mayores que representan una mejor respuesta de los comandos.

Se comprobd que estas curvas no tienen mayores variaciones cuando se evalian en dife-
rentes angulos de ataque.

0.5
0.45
0.4

0.35

././0.3_‘\‘\‘

6
0:25

-8 -4 0 4 8 12
sin gap gap parcial —@—con gap

Figura 4.18: Efectividad del comando en funcién de § para @ = 0°, 3 casos

Cuando las deflexiones son muy elevadas, el comportamiento de este pardmetro ya no
es tan constante. Para mostrar el comportamiento del flap, en la Figura 4.19 se grafica el
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aumento de sustentacién que tiene lugar al deflectarlo desde la posicién 6 = 0°. Nuevamente
se comprobo6 que el comportamiento de estas curvas no varia con los diferentes angulos de
ataque.

Se aprecia la mayor pendiente Cj5 que tiene el perfil sin gap al comienzo de la curva
respecto a los otros dos casos, lo que se corresponde con lo presentado anteriormente.

También se nota, para este caso, un comportamiento mucho mas suave en el aumento
de la sustentacion a medida que se deflecta el flap, alcanzando el mayor aumento en valor
absoluto y de manera progresiva.

14 1 AcL

1.2

0.8
0.6
0.4

0.2

0 4 8 12 16 20 24 28 32 36

®—sin Gap gap parcial —@—con Gap

Figura 4.19: AC; en funcién de ¢ para a = 0°, 3 casos

4.4.1. Actuacion del alerén diferencial

En la presente subseccion, se trabaja con la diferencia de sustentacion y resistencia que
se produce entre las secciones alares cuando se utiliza el comando de alerén diferencial, a
partir de los resultados de los casos 6 = —7,1° y § = 5°.

La diferencia de sustentacion producira un momento de rolido, mientras que la diferencia
de resistencia hace lo propio con el momento de guifiada.

En las Figuras 4.20, 4.21 y 4.22 se muestran los campos de velocidades para los 3 casos
bajo estudio en el mismo orden que se han ido presentando anteriormente.

El operador A en esta subseccién refiere a la diferencia calculada en los coeficientes
entre la seccién que sube (més sustentacion) y la que baja. Se presentan algunos valores
correspondientes a angulos de ataque que podrian darse en un viraje.
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\\\%/‘/ S :

Figura 4.20: Campos de velocidades, a = 2°, arriba § = —7°, abajo § = 5°, con gap

Figura 4.21: Campos de velocidades, a = 2°, arriba § = —7°, abajo 6 = 5°, gap parcial
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Figura 4.22: Campos de velocidades, a = 2°; arriba § = —7°, abajo § = 5°, sin gap
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En la Figura 4.24 podemos ver graficamente la diferencia de sustentacion que genera cada
una de las configuraciones.
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0.600 ¢ o -,

0.500

0400 9
+

0.300

0.200

0.100

alpha
0.000 P

0 2 4 6
—@—singap —®—gap parcial —@—congap

Figura 4.23: AC) en funcion de «, 3 casos

En la Figura ?? podemos ver el momento de charnela combinado que se genera sobre la
bisagra en esta misma situacion.

CH total
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0.200 ® —e —0— °
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® @ - e

0.100
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0.000
0 2 4 6

—®—sin gap gap parcial —@—con gap

Figura 4.24: C}, en funcién de «, 3 casos

La geometria sin gap es capaz de generar un mayor momento de rolido que las otras geo-
metrias en todos los angulos de ataque, disminuyendo al mismo tiempo la fuerza a aplicarse
en los mandos de control.
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Conclusiones

Reduccion de consumo en crucero Se pueden obtener diferencias en las potencias
requeridas para cada caso haciendo uso de la informacién presentada en la Tabla 4.7 y la
expresion

1
PTeq = ipv3bCCd

La reduccién de potencia requerida es pequena. Para el caso sin gap corresponde a 0,15
HP respecto a la alternativa actual y a 0,35 HP respecto a la geometria béasica. Es decir, no
se evidencia una gran reducciéon de potencia en crucero.

Se debe tener cuidado con este resultado, el cual es valido dentro de todas las hipote-
sis realizadas a lo largo del trabajo, entre las que se incluyen despreciar el espesor de los
elementos plasticos o cualquier pequena filtracion que se pueda dar entre ellos, el descono-
cimiento de la rugosidad del ala, ademas de otras fuentes de error propias de la técnica de
CFD (numéricos) y del tipo de simulacién realizada (limitaciones del modelo matematico).

Alerones Se pudo apreciar la mejora en la performance de los alerones sin gap a partir de 7
(Figura 4.18), el cual toma valores aproximados de 0.43, 0.36 y 0.32 para cada configuracién
respectivamente.

Asociado a esto, en un ejemplo aplicado se observé como la configuracién sin gap brinda
momento de rolido mayor a las otras configuraciones, aproximadamente un 50 % mayor
respecto a la geometria base y un 20 % mayor a la alternativa actual. (Figura 4.24)

Flaps En la Figura 4.19 se puede notar la ventaja de utilizar estos elementos que sellan el
gap al pensar en la funcién principal del los mismos, la cual es aumentar la sustentacion de
forma progresiva con cada punto desplegado.

A partir de todo lo presentado, se recomienda el uso de los elementos que sellan el gap
en el avion Petrel 912i.
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Trabajo Futuro

= Continuar el trabajo con un modelo CFD 3D, de forma de poder analizar completa-
mente la influencia del gap al incorporar los efectos tridimensionales.

» Comparar resultados con un estudio experimental, mediante el ensayo de un modelo a
escala en tiunel de viento.
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