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Resumen

Este proyecto contiene el procedimiento paso a paso del andlisis y la comparacion de
resultados mediante el uso de la Dinamica de Fluidos Computacional (CFD del inglés
Computational Fluid Dynamics) cuyo principal proposito es determinar cual de las tres
configuraciones disefiadas (wing clean, wing winglet, wing tip-tank) para la aeronave
Vultur permite obtener un mayor rendimiento y eficiencia teniendo en cuenta las
necesidades bajo las cuales fue disefiada con base en los requerimientos establecidos
por FAC (Fuerza Aérea Colombiana).

Se mostrara a su vez los fundamentos tedricos del CFD de manera general usados como
base fundamental en el desarrollo del proyecto, adicionalmente se observaran las
caracteristicas de disefio determinadas para los prototipos y su elaboracion en escala
1:10 que permitiran una guia mas clara de los objetos de estudio del proyecto a lo largo
de su desarrollo.

En este informe se proporcionaran tablas y figuras que muestran el proceso del analisis
en cada etapa, los cuales fueron fundamentales para determinar cuél de las tres
configuraciones brindé un mejor rendimiento y eficiencia de la aeronave Vultur, de los
cuales se establecié que el wing winglet proporciona un mejor aporte a la aeronave en
términos de los parametros de estudio. Finalmente, se presentaran las conclusiones
obtenidas al finalizar este proyecto y recomendaciones para futuros proyectos de
investigacion basados en el disefio y analisis aerodinamico de dispositivos de punta de
ala o mejoramiento de los resultados obtenidos.

Palabras claves: Aeronave Vultur; Aerodinamica; Andlisis; Validacion, CFD



Abstract

This project contains the step-by-step procedure of the analysis and comparison of results
through the use of Computational Fluid Dynamics (CFD) whose main purpose is to
determine which of the three configurations designed (wing clean, wing winglet, wing tip-
tank) for the Vultur aircraft allows to obtain greater performance and efficiency taking into
account the needs under which it was designed based on the requirements established by
FAC (Fuerza Aérea Colombiana).

In turn, the theoretical foundations of the CFD will be shown in general, used as a
fundamental basis in the development of the project, in addition the design characteristics
determined for the prototypes and their elaboration in 1:10 scale will be observed that will
allow a clearer guide to the objects of study of the project throughout its development.

This report will provide tables and figures that show the analysis process at each stage,
which were essential to determine which of the three configurations provided better
performance and efficiency of the Vultur aircraft, from which it was established that the
wing winglet provides a better contribution to the aircraft in terms of the study parameters.
Finally, the conclusions obtained at the end of this project and recommendations for future
research projects based on the design and aerodynamic analysis of wingtip devices or
improvement of the results obtained will be presented.

Keywords: Vultur aircraft; Aerodynamics; Analysis; Validation, CFD.
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1. Introduccidon

En el mundo de la ingenieria aeronautica es fundamental realizar estudios previos que
permiten conocer el flujo sobre las superficies aerodinamicas de la aeronave, facilitando
asi la comprension del comportamiento del fluido sobre la misma en diferentes
condiciones de operaciéon, asi mismo el andlisis de todos los aspectos de disefio y
ambientales relacionados a la eficiencia, rendimiento, sustentacion y arrastre los cuales
son vitales a la hora de realizar una propuesta de disefio o llevar a cabo un proceso de
manufactura.

La aerodinamica es una de las ramas de la aerondutica que se basa en el estudio del
flujo del aire sobre las superficies mediante experimentacion o simulacion, en la
actualidad la industria cuenta con diferentes software que permiten estudiar cada uno de
los aspectos aerodinamicos de diferentes geometrias y por medio de distintos métodos,
con el fin de mejorar las caracteristicas del objeto de estudio y prever defectos de disefio
gue posiblemente no se contemplaron en el planteamiento conceptual y preliminar que
puedan llevar a pérdidas en términos de tiempo y costos de manufactura, adicionalmente
la implementacion de estos software permite determinar las posibles fallas que se
puedan presentar ya sea por aspectos del medio de operacion o materiales de
fabricaciéon antes de llevar a cabo pruebas fisico-mecanicas o de vuelo generando
gastos innecesarios.

De acuerdo con [1] el analisis aerodinamico de aeronaves esta enfocado en los estudios
de efectos particulares como la interferencia ala-fuselaje y la contribucién de
sustentacion de la géndola y sus efectos en la carga de ala, estos son esenciales para la
validacion de la estimacion preliminar de la estabilidad y control de la aeronave. Para
llevar a cabo este tipo de analisis se usan software que permiten mediante la
discretizacion del problema y las condiciones preestablecidas de la aeronave estudiar las
caracteristicas de los efectos que influencian en el comportamiento de la misma. El CFD
es una de las técnicas que permite analizar los problemas acerca del flujo de fluidos a
través de una aproximacioén por métodos numéricos.

Teniendo en cuenta que el presente proyecto se realizO en el marco de la
participacion de un equipo de estudiantes del programa de Ingenieria Aeronautica en el
concurso realizado por la FAC en conmemoracion del centenario contemplando los
requerimientos de disefio exigidos por ésta, con base a las observaciones realizadas por
los jurados del concurso se llevd a cabo un andlisis que permitio establecer la
configuracion de la terminacion del plano de la aeronave Vultur teniendo en cuenta
aspectos de disefio importantes tales como el aumento de peso, el arrastre inducido y el
uso de superficies hipersustentadoras tomando como referencia las especificaciones de
uso de la misma y caracteristicas geograficas del territorio colombiano. En adicion a esto



y gracias a los conocimientos adquiridos a lo largo de la carrera se establecié que el
rendimiento y la eficiencia son parametros que estan directamente relacionados con el
tipo de motor y de la configuracion del plano de la aeronave, por lo cual se llevé a cabo
un analisis aerodinamico computacional por medio del software ANSYS- Fluent; el cual
se describe a lo largo de este proyecto.

El presente documento se realiz6 con el fin de establecer cual configuracion de la
terminacion del plano permite obtener un mayor rendimiento y una mejor eficiencia de la
aeronave, simulando y comparando los resultados obtenidos para cada una de las
geometrias estudiadas a través de la aplicacion de los conceptos basicos adquiridos en
el estudio tedrico realizado y por medio del analisis de graficos que permitieron estudiar
las tendencias de las curvas aerodinamicas, cabe resaltar que el plano estudiado posee
en la raiz un perfil optimizado segun lo descrito por (Espejo D., Rodriguez J. (2019)) con
la finalidad de contribuir a los parametros mencionados anteriormente.
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2. Planteamiento del Problema

En el marco del concurso del centenario de la Fuerza Aérea Colombiana se elaboro un
disefio conceptual de la aeronave Vultur cuyas caracteristicas fisicas generales constaban
de un empenaje cruciforme, plano alto con tip-tank y dos motores turbo-prop, el cual fue
presentado en la primera fecha establecida por la FAC en donde se obtuvo por parte de los
jurados una sugerencia acerca de la eficiencia del uso de tip-tank, con base a esto se
concluyé por parte del grupo llevar a cabo un analisis aerodindmico de los planos vy
contemplar otras dos configuraciones en este proceso.

Los efectos aerodinamicos generados sobre la punta del plano de la aeronave Vultur debido
al flujo del aire sobre esta y la contribucion a la eficiencia de la misma es la problemética a
tratar en este proyecto, debido a que las corrientes de aire generan vortices en el borde de
salida y sobre la superficie del plano que aumentan el arrastre inducido en la aeronave y
disminuyen la sustentacion de la misma ocasionando un bajo rendimiento aerodinamico, es
decir, un mayor consumo de combustible y una menor eficiencia de la aeronave en general,
dado que la configuracién del plano influye directamente en este factor se realizar4 un
analisis computacional CFD con el fin de determinar cudl es la 6éptima para esta aeronave
con base los requerimientos de disefio exigidos por la FAC. Lo anterior conduce a la
siguiente pregunta de investigacion ¢QUE CONFIGURACION DEL PLANO DE LA
AERONAVE PERMITE OBTENER EL MAYOR RENDIMIENTO Y EFICIENCIA DE LA
AERONAVE VULTUR?



2.1 Objetivos

2.1.1 Objetivo General

Analizar el comportamiento aerodinamico de tres configuraciones alares de la aeronave
Vultur para determinar la de mayor rendimiento y eficiencia

2.1.2 Objetivos Especificos

= Determinar el comportamiento y los efectos de las fuerzas aerodinamicas sobre cada
una de las configuraciones.

= Analizar el rendimiento y la eficiencia que cada configuracion le brinda a la aeronave
Vultur.

= Comparar los resultados numeéricos con los reportes de experimentos en tanel de
viento.
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2.2 Justificacion

Por medio de este proyecto se buscé determinar mediante analisis computacional de fluidos
CFD cuél de las tres configuraciones disefiadas (wing-clean, wing-winglet, wing tip-tank)
permite a la aeronave Vultur ser ¢ptima en términos de rendimiento y eficiencia, teniendo en
cuenta los requerimientos establecidos por la Fuerza Aérea Colombiana en el marco del
concurso de conmemoracion del centenario y las condiciones ambientales en las cuales se
realizo el andlisis experimental para las configuraciones mencionadas anteriormente, esto
con el fin de validar y comparar con el analisis numérico, tomando como base que la
validacién es un proceso de comparacion entre las salidas del modelo computacional y los
resultados experimentales; si la diferencia entre los resultados es minima se considera
validado el modelo computacional.[2]

Actualmente, la aerodindmica es una de las ramas de la mecanica de fluidos mas estudiada
para el disefio y fabricacion en la industria aerondutica y demas industrias debido a que
permite analizar el comportamiento de los fluidos sobre y a través de diferentes dispositivos
0 elementos que son caso continuo de estudio como bicicletas, cascos, edificios, tuberias,
aeronaves, etc.; el estudio aerodinamico de este ultimo permite determinar los efectos del
fluido sobre su superficie y componentes analizando parametros como rendimiento,
eficiencia, disposicion de planos y empenaje, analisis estructural, entre otros, factores que
permiten establecer el comportamiento de ésta a diferentes condiciones de operacion
mediante una mejora continua por medio de un analisis computacional de fluidos reduciendo
asi costos y tiempo de manufactura.

Este proyecto permite demostrar la aplicacién de los conocimientos adquiridos a lo largo de
la carrera, utilizando los diferentes métodos de investigacibn y manejo de software,
mediante el desarrollo de habilidades y capacidades que permiten al ingeniero aeronautico
estar a la vanguardia de la implementacion tecnoldgica y cientifica en los diversos procesos
gue en la actualidad enfrenta la industria siendo capaz de generar soluciones a las
necesidades que se presentan a diario en el entorno aerondutico y sus diferentes campos.



3. Marco Tedrico y Ecuaciones Gobernantes

Este capitulo contiene la fundamentacion tedrica contemplada como necesaria para la
realizacion del presente documento, adicionalmente incluye las ecuaciones desarrolladas
para la obtencion de los resultados que permitieron establecer la mejor configuracion para la
aeronave Vultur. Primeramente, se describen los principios en los cuales se basa el estudio
del flujo de fluidos, los modelos de fluidos existentes, las ecuaciones gobernantes
solucionadas por el software y posteriormente, los modelos de turbulencia recomendados
por algunos autores y el escogido en el desarrollo del presente trabajo.

3.1 Modelo de Fluido

La aerodinamica como rama de la mecanica de fluidos se encarga del estudio del
comportamiento del flujo sobre el cuerpo y el movimiento relativo existente entre el objeto de
estudio y el flujo gaseoso que lo rodea, es decir, la interacciéon entre estos dos. El sistema
de ecuaciones que describen un analisis aerodinamico contiene como base esencial los tres
principios fisicos fundamentales, los cuales son:

- La conservacién de la energia que enuncia que la energia en un sistema permanece
constante, aunque se transforme en otro tipo de energia.

- La segunda Ley de Newton por la cual se tiene que la fuerza es igual a la
multiplicacion de la masa por la aceleracion de esta.

- La conservacion de la masa de Lavoisier describe que la masa no se crea, ni se
destruye sino se transforma.

Antes del desarrollo computacional es necesario determinar el modelo de fluido a usar en el
analisis aerodinamico a realizar, para ello se contemplan los tres modelos que a lo largo de
la evolucion de la aerodinamica se han usado satisfactoriamente.[3]

1.1.1 Aproximacion al Volumen de Control Finito
Se considera un campo de flujo representado por las lineas de flujo como se muestra

en la Fig. 1 dentro del cual existe un volumen cerrado en una region finita del flujo.
Este volumen se denomina volumen de control y su superficie se establece como
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superficie de control cerrada debido a que limita dicho volumen. Este volumen puede
encontrarse fijo en el espacio con el fluido moviéndose a través de €l o en movimiento
con el fluido con las mismas particulas de fluido dentro de él, como se observa al lado
izquierdo y derecho de la Fig. 1 respectivamente. Los principios fisicos fundamentales
son aplicados al fluido contenido en el volumen de control o al fluido que atraviesa el
volumen, si este es fijo en el espacio.

e
f__'_,_’ _.__'__.__,_.-r-'—"'_'_;
7_‘_._,_.«-"'{- Control surface §
5 e
——— T T
—

Fig. 1 Aproximacion al volumen de control finito [4]

3.1.2 Aproximacién al Elemento de Fluido Infinitesimal

En un campo de flujo como el representado por las lineas de flujo en la Fig. 2 en el
cual se considera un pequefio elemento infinitesimal de fluido con un diferencial de

volumen d¥. El elemento infinitesimal se puede encontrar fijo en el espacio con fluido
moviéndose a través de €l como se observa a la izquierda de la Fig. 2 o en
movimiento a lo largo de las lineas de flujo con una velocidad igual a la velocidad del
fluido en cada punto como se aprecia a la derecha en la Fig. 2 respectivamente.
Adicionalmente, los principios fisicos fundamentales s6lo son aplicables al fluido
contenido en este.

>
‘5_// "——ﬁ——'—fﬂ-
Volume d Y
d¥
—_— I
Vv
— .-_‘_-__'_"_‘“—L

Fig. 2 Elemento de fluido infinitesimal.[4]



3.1.3 Aproximacién Molecular

Este tercer modelo de fluido es una aproximacién microscopica donde se aplican las
leyes de la naturaleza directamente a los &atomos y moléculas, utilizando
aproximaciones estadisticas para definir las propiedades del fluido resultantes.

Con base en lo anterior, se realiz6 una aproximacion al volumen de control finito para el
desarrollo del analisis, donde se establece que éste es fijo en el espacio y los principios
fisicos se aplicaron directamente al fluido que se movia a lo largo de este.

3.2 Ecuaciones Gobernantes

Las ecuaciones gobernantes del flujo de fluidos son la de continuidad, la de momentum y
energia, las cuales como se menciond anteriormente contienen los tres principios fisicos
fundamentales.

3.2.1 Ecuacién de Continuidad

La ecuacion de continuidad se origina al aplicar el principio fisico fundamental de la
conservacion de la masa enunciado anteriormente, conocida también como ecuacion
de la conservacion de la masa la cual describe el flujo neto de masa saliendo del
volumen de control a través de la superficie de control[5]. Expresada de forma
diferencial segun [4]:

b vv=o0 )
pt ' P B

3.2.2 Ecuaciéon de Momentum

La ecuacion de momentum o conservacion de la cantidad de movimiento representa
matematicamente la segunda Ley de Newton, estableciendo que el momento lineal
de salida del volumen de control mas el incremento de este dentro del volumen de
control es igual a la suma de fuerzas que actian sobre dicho volumen. Las fuerzas
actuantes sobre este son las fuerzas de cuerpo y las fuerzas superficiales, siendo las
masicas o de cuerpo las que actlan directamente sobre la masa volumétrica como la
fuerza gravitacional, la fuerza eléctrica, magnética y las superficiales las que se
ejercen sobre la superficie de control del volumen, estas son la presion y las fuerzas
viscosas[5]. La representacion de la conservacion de la cantidad de movimiento con
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lleva al desarrollo de tres ecuaciones para cada direccion del sistema de
coordenadas cartesianas (X, Y, z). De forma diferencial:

,0% _ a(_p + Txx) + aTyx + asz
Dt 0x dy 0z

+ Syyx 5 Momentum en direccion x (2.a)

Dv 0t d—p+r Jt
p =T (-p yy)+ zy
Dt 0x dy 0z

+ Suy; Momentum en direccion 'y (2.b)

pD_W _ asz aTyz + a(_p + Tzz)

Dt = ax 3y P + Syz; Momentum en direcciéon z (2.¢)

Tomado de [4]

3.2.3 Ecuaciones de Navier Stokes

Las ecuaciones de Navier Stokes son un compendio de las mostradas anteriormente
en la ecuacion (1), (2.a), (2.b) y (2.c), el enfoque del proyecto permite establecer que
para el analisis no es necesario tomar en cuenta el principio fisico de la conservacion
de la energia ya que los pardmetros a estudiar no requieren de la magnitud de esta
variable, es decir, las ecuaciones desarrolladas por medio del software son las
ecuaciones de continuidad la cual contiene intrinsecamente el principio de
conservacion de la masa y de momentum que expresan la segunda Ley de Newton

en cada una de las direcciones o coordenadas cartesianas ‘xX’, 'y’ y ‘Z’, de manera
estacionaria dado que se establecié que no hay variacién de esta respecto al tiempo.

3.3 Modelo de Turbulencia

La turbulencia es un fenémeno disipador de energia, el cual describe un movimiento en
tres dimensiones lleno de torbellinos. Esto sucede por inestabilidades en el flujo debido a
variaciones de velocidades, de manera que el movimiento de los torbellinos da lugar a unos
mas pequefios y la energia se disipa en forma de calor, ademas la viscosidad del fluido
empieza jugar un papel importante. En los estudios aerodinAmicos se hace uso de los
modelos de turbulencia mediante los cuales se busca estudiar la vorticidad generada en las
puntas de las alas y sobre la estructura como tal, estos se pueden agrupar en tres grupos
como lo describe[6]:

v" RANS- Reynolds Averaged Navier Stokes: se centra en los efectos de la
turbulencia en las propiedades medias de flujo.



v' LES- Large Eddy Simulation: Se realiza un seguimiento del comportamiento de los
remolinos mas grandes.

v DNS- Simulaciéon Numérica Directa: Calcula todas las variables sin que sea
necesario promediar y/o tratar con las fluctuaciones.

Las ecuaciones de RANS se solucionaron por medio del software FLUENT con el fin de
conocer el comportamiento de los residuales, al igual que el modelo de turbulencia usado
para el andlisis final, el cual se describird en los capitulos siguientes.

- Continuidad:
div(pU) = 0 3)

Tomado de [4]

- Ecuaciones de Navier Stokes Promediadas:

_ a(pu'2) N a(puv)

_ oP . a(pu'w’
div(pUU) = -5t div(u grad U) + l + @ gZW )l +Sux  (4.)

d dx dy
L oP - a(puv’) a(pv'?) a(pv'w’)
div(pVU0) = ~% + div(p grad V) + l— T % = |+ Smy (4.b)
o oP _ a(pu'w’) a(pv'w’) d(pw'?)
div(pWU) = — 5t div(u grad W) + l— =t % +——_ |+ Suz (4.c)

Tomado de [4]

Ademas de estas ecuaciones, existen planteamientos adicionales para analizar en el flujo
turbulento pardmetros especificos como la energia cinética turbulenta la tasa de disipacion
especifica por unidad de tiempo mediante el uso del planteamiento de Menter el cual se
muestra en las ecuaciones 7.ay 7.b.
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o Modelo SST k-w

div(pxU) = div [(u + %) grad (K)] + P — f * pkw — Ecuaciéon para k (7.a)
K
. . U 2 6Ul 2
div(pwl) = divip+—— grad o| +y; | 2pS;; .Sij =5 pw 5-=8ij | = Bzpw
Ow,1 37 0x;
p Ok dw B
—— - Ecuaciéon para w (7.b)

O, 2W 0X,c 0%,

El modelo “SST k - w Model” establece mejoras con respecto a los otros, tal como lo define

[7]

v El modelo “k - " y el modelo “k - w” son ambos multiplicados por una funcién
matematica que sirve para unirlos. Esta funcién de combinacion esta disefiada para
activar el “k — w” cerca de las paredes y el “k — £’ cuando se aleja de la capa limite y
las superficies.

v Este modelo incorpora una derivativa amortiguada de difusién-cruzada en la Ecuacion
de “w”.

v La definicién de viscosidad turbulenta se modifica para tener en cuenta el transporte
del esfuerzo cortante turbulento.

v' Las constantes modeladoras son diferentes.

El modelo de turbulencia usado para captar el flujo turbulento viscoso durante el andlisis fue
el modelo SST k- w discretizado espacialmente en segundo orden, el cual es un hibrido que
plantea el uso del modelo k-€ dentro del modelo k- w en zonas cercanas a la pared y utiliza
el modelo k-g€ en regiones completamente turbulentas alejadas de la pared. Este es uno de
los mas usados debido a su gran 3 en gradientes de presion iguales a cero y capas limite
con gradientes de presion adversos.

3.4 Condiciones de Frontera

Todos los analisis de fluidos computacional dependen de las condiciones iniciales y
condiciones de frontera, cada problema planteado en CFD tiene su grado de dificultad o
complejidad y con lleva al uso de las condiciones de frontera que mas se ajusten al
problema real, para asi desarrollarlo y dar solucién. Las condiciones de frontera mas
usadas segun la guia de Ansys[8] son nombradas a continuacion:

= Entrada (inlet): Las condiciones de frontera usadas en la zona de entrada del flujo son
las siguientes:



» Velocity Inlet: Usada para definir la velocidad y las propiedades escalares del
flujo en la frontera de entrada.

» Pressure Inlet: Usada para definir la presion total y otras cantidades escalares
a la entrada del flujo.

» Mass Flow Inlet: Usada en flujos compresibles para prescribir la rata de flujo de
masa a la entrada.

Salida (outlet): La condicion de frontera mas cominmente usada en la zona de salida
es el Pressure Outlet la cual es usada para definir la presion estatica como variable
de salida del flujo.

Simetria (symmetry): Es usada cuando la geometria fisica de interés y el patron
esperado de la solucion del flujo o térmica tienen un espejo de simetria

Pared (Wall): Usado para unir regiones de fluido y solidas. En flujos viscosos, la
condicién de limite antideslizante se impone en las paredes de forma predeterminada,
pero puede especificar una componente de velocidad tangencial en términos del
movimiento de traslacion o rotacion del limite de la pared, o modelar una pared de
"deslizamiento” especificando el corte.

3.5 Mallado

Definir el tipo de malla a usar en el analisis computacional es vital, debido a que por las
caracteristicas del objeto de estudio se debe determinar la correcta a fin de obtener datos
veraces. Existen dos tipos de mallas cominmente usadas como se describe a continuacion:

Malla Estructurada: Es aquella cuyos elementos son estrictamente iguales, su
distribucion en mas homogénea y se establece con el fin de analizar geometrias cuya
forma no es compleja, normalmente en 2D.

Malla No Estructurada: Se elabora normalmente para geometrias complejas de
analizar generalmente en 3D, esta malla se caracteriza por estar compuesta de
elementos estructuralmente disparejos.

Malla Mixta: Es la combinacion de la malla estructurada y la no estructurada
encontrando en esta dos tipos de elementos, normalmente cuando existe
refinamiento de los elementos sobre el objeto de estudio.
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4. Metodologia aplicada

Con el fin de determinar la configuracion del plano de la aeronave que mas contribuye al
rendimiento de ésta se llevo a cabo el andlisis aerodinamico de los tres modelos propuestos
para su disefo, el primer modelo del ala es denominado Wing-clean o ala sola, el segundo
es un modelo del ala con tanque de punta denominado wing-tip-tank y finalmente el
modelo del ala con el dispositivo winglet denominado wing-winglet; los tres modelos se
analizaron mediante una simulacion de flujo computacional y una prueba en tinel de viento
con el objetivo de comparar los resultados obtenidos y establecer la configuracion adecuada
para la aeronave con base en los requisitos de disefio establecidos por la FAC mencionados
anteriormente. El analisis computacional se realizé mediante el software ANSYS-Fluent el
cual estd basado en el método de volimenes finitos; las simulaciones realizadas se
configuraron de modo que se obtuvieran aproximaciones mas reales con base en
parametros de rendimiento, eficiencia, sustentacion y arrastre para cada una de las
geometrias.

Esta seccion presenta una breve descripcion de la metodologia usada como base para la
realizacion del presente trabajo, asi mismo se detalla cada una de las geometrias a analizar,
posteriormente el dominio usado para su analisis, adicionalmente las condiciones iniciales y
de frontera configuradas en cada una de las simulaciones y finalmente el proceso de
independencia de malla realizado y los resultados obtenidos.

4.1 Geometrias del ala

Pardmetros Valor

Perfil en la raiz Vultur (Optimizado)
Perfil en la punta Naca 23018

Y% Envergadura [m] 1.037

Cuerda de Raiz[m] 0.3271

Cuerda de Punta [m] 0.1337

Tabla 1 Parametros de disefio — Prototipo a escala

Se elaboraron tres geometrias del plano de la aeronave Vultur las cuales se muestran en la
Fig. 3 en escala 1:10 y cuyas caracteristicas se describen en la Tabla 1., con el objetivo de
definir la configuracion del ala cuya contribucion se vea reflejada en la eficiencia y
rendimiento de la aeronave:
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Fig. 3 Configuraciones del ala, (a)Wing-clean, (b)Wing-tip-tank, (c)Wing-winglet

La primera configuracién mostrada en la Fig. 3 (a) es el plano de la aeronave sin ningan
dispositivo de punta, el segundo modelo observado en la Fig. 3 (b) a diferencia del primero
cuenta con un dispositivo de punta denominado ‘tip-tank’ planteado de tal forma que se
pudiese aumentar la capacidad de combustible de la aeronave, finalmente la configuracion
presentada en la Fig. 3 (c) cuya terminacion cuenta con la implementacion de la superficie
hipersustentadora conocida como Winglet.

4.2 Dominio Computacional

Se desarroll6 un dominio computacional en forma de caja con base a las dimensiones del
tinel de viento soplador de la Universidad de Sao Carlos, Brasil donde se realizaron las
pruebas experimentales con el fin de validar los resultados obtenidos mediante las
simulaciones. En la Fig. 4 se presenta el método de obtencion de la Cuerda Media
Aerodinamica (MAC por sus siglas en ingles Mind Aerodynamic Chord), la cual se determiné
por el método gréfico como se observa en la figura, donde se ubica una linea en la punta del
plano cuya dimension es igual a la cuerda de raiz, asi mismo se realiza el posicionamiento
para la raiz con una dimension igual a la cuerda de punta, posteriormente se unen dichas
lineas diagonalmente y se toma como punto de ubicacién de la cuerda media la coordenada
donde se intersecan, finalmente se realiza la medicion mediante una linea paralela a la raiz
en la coordenada anteriormente obtenida cuya longitud es el valor de la MAC, en este caso
0.1568 m.

Fig. 4 MAC método grafico



El dominio computacional consiste en la elaboracion de una caja con las dimensiones
descritas en la Fig. 5 en términos de la MAC, posteriormente se procede a importar la
geometria del ala con el fin de realizar el dominio computacional final, seguido de esto se
realizd6 una operacién Booleana o de extraccion, es decir, a la caja creada al incio se le
sustrajo la geometria del ala.

Fig. 5 Dimensiones del dominio computacional

4.3 Condiciones de Frontera

Las condiciones de frontera establecidas para la ejecucion de las simulaciones fueron
seleccionadas basadas en la teoria, el fendbmeno de estudio y las condiciones atmosféricas
de la ciudad de Sao Carlos, Brasil donde se realizaron las pruebas experimentales para los
tres modelos o geometrias del ala en flujo laminar y con angulo de ataque igual a 0°, las
condiciones atmosféricas fueron determinadas mediante las tablas de atmdsfera estandar a
una altitud equivalente a los 856 msl (medium sea level), donde se determinaron los
siguientes valores:

v' Temperatura: 282.568 K
v Presion: 91454.88 Pa
v Densidad: 1.127 kg/m?3
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En la tabla 2 se muestran las condiciones de frontera usadas para definir los parametros
del flujo en régimen turbulento, la aplicacién de estas se evidencia en la Fig. 6:

FORMA
FRONTERA | TIPO DE FRONTERA VARIABLE MATEMATICA
ou
Symmetry Symmetry | -memeememeeeeee- — =0
on
Wall Wall- Specified shear | Components x,y,z=0 u-n=0
Inlet Velocity inlet Velocity mag= 25 m/s u=25m/s
Outlet Pressure outlet Pressure gauge= 0 Pa VP =
Wing Wall-No Slip |  —-mmmmeee- U=V,

Tabla 2 Condiciones de Frontera

wall

Fig. 6 Condiciones de Frontera Aplicadas



4.4 Independencia de Malla

El proceso de independencia de malla se realizé con el propésito de escoger el tamafio
adecuado de la malla bajo las condiciones atmosféricas y de frontera mostradas en el item
anterior. Para ello se elaboraron 13 mallas con diferentes caracteristicas para cada
configuracion, de las cuales se escogieron tres basadas en parametros de calidad, este se
midio a través de los métodos de calidad Skewness y Orthogonal los cuales se encuentran
en el Apendice I. Las mallas escogidas para cada una de las configuraciones se nombraron
acorde a la cantidad de elementos que las componen, la malla gruesa es aquella cuya
cantidad de elementos es menor, la malla fina es la que estd compuesta por la mayor
cantidad de elementos y la malla media, aquella cuya cantidad de elementos se encuentra
entre los de la malla fina y gruesa.

Una vez definido lo anterior, se procedié a simular cada configuracion con sus respectivas
mallas a fin de determinar cual sera la malla indicada para realizar las simulaciones finales,
para ello se estableci6 que el comportamiento del flujo es laminar con un Re igual
208482,33 y los parametros fisicos a conocer son los coeficientes de sustentacion, arrastre
y el perfil de velocidades cerca del borde de fuga del ala.

Con los datos obtenidos, se realizé un andlisis de convergencia a fin de complementar el
proceso de independencia de malla como se muestran en la Fig. 7.

Clvs N° Elementos
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Cd vs N° Elementos
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(b)
Fig. 7 Andlisis de convergencia — Wing clean (a) Cl vs N° Elementos (b) Cd vs N° Elementos

Al observar los datos obtenidos, se determiné que el coeficiente de sustentacién captado
con la malla fina es mayor que el obtenido a través de las otras, al contrario que el valor del
coeficiente de arrastre es menor para esa malla en comparacion con los obtenidos por
medio de las otras mallas. Basado en lo anterior, se estableci6 que la malla fina es la
indicada para realizar las simulaciones en flujo turbulento. Adicionalmente, se realizaron
graficos de distribucién de presiones sobre el perfil y perfil de velocidades, por medio de un
plano que interseca al perfil a 0.253 m de la raiz y mediante una linea ubicada a 0.65 m del
borde de fuga y cuya longitud es de aproximadamente dos veces la cuerda de raiz, como se
muestra en la Fig 8.

Fig. 8 Ubicacion de lalinea usada para la independencia de malla a) vista lateral b) vista superior
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Fig. 9 Wing_clean. (a)Distribucién de presion, (b) Perfil de velocidad. Independencia de malla.

Con la Fig. 9 se corrobor6 lo establecido en el andlisis de convergencia, debido a que la
distribucion de presion captada con la malla fina es mas acertada ya que la presion obtenida
sobre el perfil describe el comportamiento adecuado de la distribucion en el intrados y
extradds de este al igual que el perfil de velocidad en el borde de fuga debido a que la
tendencia de las curvas son las adecuadas puesto que los elementos que conforman la
malla estan distribuidos de la forma correcta. El mismo procedimiento se realizo para las
otras configuraciones, las figuras obtenidas se muestran en el Apéndice Il del presente
documento.



Las mallas definidas para las configuraciones Wing-tip-tank y Wing-winglet fueron la malla
fina y la malla gruesa respectivamente, ya que al igual que la escogida para el Wing-clean
son la que permiten captar la mejor distribucion de presiones y el perfil de velocidades al
borde de salida de las configuraciones.
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5. Resultados y Andlisis

Para dar finalidad al proyecto y definir cual de las tres configuraciones es la idonea para la
aeronave Vultur se realiz6 un analisis numérico en CFD el cual sera comparado con los
resultados del andlisis experimental en tunel de viento soplador los cuales fueron
desarrollados por comparieros del grupo del concurso para la FAC y compartidos con el
proyecto Analisis Aerodinamico Computacional de dispositivos de punta de
ala de la aeronave Vultur con el fin de poder validar los resultados numéricos y dar
claridad al andlisis, asi mismo a la eleccién de la geometria.

El andlisis de resultados fue realizado con base a lo descrito por los autores [1][9][10][11] a
fin de aprovechar la experticia de estos en este tipo de proyectos y con el fin de realizar un
analisis adecuado de los datos obtenidos, a lo largo de este capitulo se describen los
resultados obtenidos de forma numérica y experimental para posteriormente llevar a cabo un
comparacion entre ambos, finalmente se analizara el comportamiento del fluido de forma
cualitativa mediante iso-superficies, planos de vorticidad y lineas de corriente.

5.1 Curvas Aerodinamicas

Con el fin de obtener datos aproximados a experimentales se realizaron simulaciones para
cada configuracion variando el angulo de ataque cada 4° en un rango de -4° a 20° utilizando
un modelo de turbulencia SST k-w el cual es una combinaciéon de los modelos k-w y k-e
gue permite simular y captar el flujo en la subcapa viscosa adecuadamente y predecir el
comportamiento del flujo en regiones alejadas de la pared respectivamente, esto mediante
una discretizacién espacial de segundo orden a una densidad de 1.127kg/m? y velocidad de
25 m/s para un Reynolds de 248193,25 utilizando un solucionador basado en la densidad, lo
anterior con el objetivo de captar mejor la separacién de la capa limite sobre la superficie del
plano para cada configuracién y escoger cual de las geometrias permite obtener un mejor
rendimiento y eficiencia aerodinamica para la aeronave, teniendo en cuenta los
requerimientos solicitados para el disefio de una aeronave STOL en el marco del concurso
del centenario de la FAC.

Posteriormente, con base a la informacion recolectada anteriormente se realizo la Fig. 10
donde se evidencia el comportamiento de las tres configuraciones a los mismos angulos de
ataque con respecto al coeficiente de sustentacion que presentaron respectivamente.



O Wing_Clean (@] 2
1,5 F ) . A
< Wing_Winglet o
A <
. . o
B /
1 A Wing_Tip_Tank A o
o 8
05 | o ©
8
0O ra
_0}5 L 1 L 1 1
-5 0 5 10 15 20
AoA [deg]

Fig. 10 CL vs AoA. Resultados numéricos para las 3 configuraciones. Curva de sustentacion

En el andlisis para determinas cual de las geometrias brinda una mejor sustentacion se
puede observar que la configuracién de Wing-Clean presentaba mejores indices y una mejor
curva de sustentacion lo cual se asume que es al tener un perfil limpio sin ningun tipo de
dispositivo de punta. Por otro lado, se tiene la configuracion Wing-Winglet que en la curva es
la que tiene un menor indice de sustentacion aun presentando un pico en CL =1y un angulo
de 16°pero el cual vuelve a tener una pérdida sustancial; la configuracién de Wing Tip-Tank
presenta un comportamiento muy similar a la del Wing-Clean por lo cual se tendran en
cuenta otros factores importantes como el arrastre y la curva de momento la cual se
determina con el fin de contribuir al informe la cual permitiran un analisis mas detallado para
cada configuracion.
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Fig. 11 Cp vs AoA. Resultados numéricos para las 3 configuraciones. Curva de arrastre.

En el comportamiento de las tres geometrias se puede determinar que su coeficiente de
arrastre es bajo entre 0 < Cp =< 0.25 los cual permitiria un mejor aprovechamiento del
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combustible generando un ahorro de este.
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Fig. 12 Cm vs AOA. Resultados numéricos para las tres configuraciones. Curva de momento a c/4

La Fig.12 permite establecer que la contribucion brindada por el plano es negativa y por
ende se define que se debe tener en cuenta este parametro en el disefio final de la
aeronave Vultur elaborado en el marco del concurso de FAC, debido a que genera
inestabilidad en la aeronave la cual debe ser compensada con las superficies primarias y
secundarias.

51.1 Pruebas Experimentales

Con el fin de determinar de manera mas precisa la configuracion que permite obtener mayor
eficiencia y rendimiento de la aeronave, se realizaron comparaciones entre los resultados
obtenidos mediante el analisis de CFD y en tunel de viento soplador, este ultimo realizado
por (Amaya M. y Diaz A.) (2019) [13] como se describe a continuacion:

Primeramente, se realiz6 la escala de las tres geometrias en el programa Solid Works con el
fin de llevar a cabo el proceso de impresion en 3D de las mismas como se observa en la Fig.
13, una vez impresas, se efectud el recubrimiento de las configuraciones del ala con papel
contac negro, posteriormente se midieron las condiciones atmosféricas mediante el uso de
una estacion meteoroldgica y la calibracion de la balanza, la cual se encuentra conectada al
computador donde se observaron las lecturas de las mediciones arrojadas por el tanel.



(a) (b) (c)
Fig. 13 (a)Wing-clean, (b)Wing-tip-tank, (c)Wing-winglet. Geometrias ancladas al tinel de viento.
Fuente (Amaya M., Diaz A.) (2019).

Seguido de esto se procedid a realizar la misma toma de datos anterior variando cada dos
grados el angulo de atague del ala entre -4° y 20°, con los valores obtenidos se calculo la
sustentacién, arrastre, momento y su respectivo coeficiente. Con el fin de corroborar que los
valores eran los correctos se graficaron los valores de coeficiente de arrastre y coeficiente
de sustentacién versus angulo de ataque los cuales se aprecian en la Fig. 14(a) y Fig. 14(b)
respectivamente.
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Fig. 14 Resultados experimentales para las 3 configuraciones. (a) Cd vs AoA[deg]. (b) Cl vs AoA[deq].
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5.1.2 Comparacién Numérica vs Experimental

Con base en la informacion obtenida se realiz6 la Fig. 15 utilizando una comparacion entre
las tres configuraciones del ala nombradas con anterioridad, determinando que la mejor
configuracion para la aeronave Vultur es la geometria con el dispositivo Winglet ya que las
curvas obtenidas para esta configuracion evidencian una similitud mayor con los resultados
experimentales a diferencia de las otras dos configuraciones.
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Fig. 15 CL vs AoA. Comparacion numérica vs experimental para Wing-Winglet. Curva de sustentacion.

En la Fig. 15(a) se observa que el comportamiento para Wing-Winglet del coeficiente de lift
es bastante aproximado entre los dos métodos, con un porcentaje de variacion entre 4,9% y



7,8% los cuales se consideran permisibles en las estimaciones comparativas.
Adicionalmente, se evidencia un incremento de la sustentacion y comportamiento lineal
desde 0° hasta 4°, sin embargo, al aumentar el angulo de ataque de 16° a 20° la variacién
del comportamiento es evidente debido a que se percibe la entrada en pérdida del perfil,
cabe resaltar que el valor maximo del coeficiente de sustentacion es de 1,22 para un angulo
de ataque de 16°.

En la Fig. 15(b) se puede apreciar la pendiente que se genera con los resultados
experimentales y numeéricos para angulos de -4° a 4° donde se tiene una similitud del 96%
de los numéricos con respecto a los experimentales.
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Fig. 16 Cpo vs AoA. Comparacién numérica vs experimental para Wing-Winglet. Curva de arrastre.

La configuracion Wing-Winglet que se observa en la Fig. 16, presenta un menor coeficiente
de arrastre en el andlisis numérico en comparacion de los resultados experimentales a
medida que se aumenta el angulo de ataque. En los angulos de ataque de 16°al 20° se
observa un aumento significativo del coeficiente de arrastre lo cual puede ser resultado del
aumento de la separacion del flujo que ocurre sobre la superficie. Sin embargo, se aprecia
gue a angulos iguales o menores a 12° el coeficiente de arrastre es inferior a 0,05.

La curva del andlisis experimental en comparacion con la numérica tiene un comportamiento
similar, las variaciones presentadas son asociadas al material de recubrimiento usado en las
pruebas de tunel de viento del cual no se tuvo conocimiento sélo hasta el momento de
comparar los datos.
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Fig. 17 Comparacién numérica vs experimental para el wing clean de la eficiencia aerodinamica

Otro factor importante por analizar fue la eficiencia aerodindmica (C./Cp) con respecto al
angulo de ataque como se observa en la Fig. 17, en la cual se aprecia que la curva
numérica logra tener un comportamiento superior o igual al obtenido experimentalmente
esto se comprueba en los angulos 0° y 4° cuya eficiencia aerodinamica determinada
numéricamente es de aproximadamente un 45% y 55% respectivamente mayor a la
experimental.

A continuacion, las Fig. 18, Fig. 19, muestran la comparacion numeérica vs experimental de
las configuraciones Wing Clean y Fig. 20 y Fig. 21 Wing Tip-Tank con las cuales se
completa el andlisis de resultados que permitido establecer y determinar que la geometria
mas eficiente para la aeronave Vultur es Wing Winglet
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Fig. 18 Comparacién numérica vs experimental de C. para Wing Clean.
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Fig. 19 Comparacién numérica vs experimental de C. para Wing Tip Tank.

Al analizar las Fig. 18 y Fig. 19 se evidencia que las configuraciones Wing-Clean y Wing-Tip-
Tank muestran una tendencia leve del incremento en la sustentacion, pero este no tiene una
tendencia lineal de crecimiento tan notorio como lo es la configuracion del dispositivo Wing-
Winglet. Adicionalmente, a un angulo de ataque 16° las dos configuraciones muestran la
entrada en pérdida en los resultados experimentales, caso contrario ocurre con los
resultados numéricos donde no se presenta tal comportamiento.
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Fig. 20 Comparaciéon numérica vs experimental de Cp para Wing Clean.
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Fig. 21 Comparacién numérica vs experimental de Cp para Wing Tip-Tank.

Las Fig. 20 y 21 en comparacion con la Fig. 16 presentan un comportamiento semejante
respecto a la tendencia de las curvas obtenidas de forma numérica, es decir, el coeficiente
de arrastre para las tres configuraciones es directamente proporcional al angulo de ataque.
Es necesario destacar que los resultados obtenidos en el andlisis computacional son una
aproximacion del comportamiento esperado del flujo sobre el plano.



5.2 Analisis Cualitativo

5.2.1 Criterio Q y contornos de vorticidad

Con el fin de determinar cual de las configuraciones permite a la aeronave Vultur
alcanzar un rendimiento Optimo, se realizé un analisis de iso-superficies del criterio
Q y contornos de vorticidad que permiten apreciar de forma cualitativa el
comportamiento del fluido alrededor del plano en sus diferentes configuraciones,
donde se establece que estas estructuras vorticosas se pueden ver en la punta del
ala de cada configuracién y si su intensidad aumenta se afirmar que la fuerza de
sustentacion del ala en esas zonas disminuye y el arrastre inducido aumenta [11].

(b)

Fig. 22 (a) Iso-superficies de criterio Q. (b) Contornos de vorticidad en Mc=0, x/c=0.7, ¥c=1.4, x/c=2.1

Con base en este andlisis de la Fig. 22 se determind que el comportamiento del
Winglet en el plano hace que este contribuya al rendimiento de la aeronave, puesto
que los vortices generados son menores y el comportamiento del flujo sobre el plano
es mas suave o “limpio” debido a que el desprendimiento del fluido se da en el borde
salida y no antes como sucede en las otras configuraciones.
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5.2.2 Contornos de presion

En la Fig. 23 se realiz6 un andlisis de contornos de presion en la zona cercana a la
pared de tal forma que, la presion generada por el fluido en la punta del plano pudiera
observarse, asi mismo se graficaron contornos de presion sobre el ala con el fin de
observar el comportamiento del flujo sobre el plano como se aprecia en la Fig 24.

Sure
Contour &

(a) (b)

(c)

Fig. 23 Contornos de presion en la punta del plano AoA 16° - (a) Wing-Clean (b) Wing-Tip-tank (c) Wing-
Winglet



Con base en la Fig. 23 se pudo determinar que la presion sufrida sobre el flujo en la zona de
desprendimiento es menor debido a la reduccion de la estela turbulenta en el caso del
Winglet, adicionalmente se observa que la presion sufrida bajo el dispositivo Tip-tank es
mayor que la observada para el winglet. Asi mismo, se graficaron contornos de presion
sobre las tres configuraciones con la finalidad de observar la influencia de los dispositivos
en las diferentes geometrias como se observa en la Fig. 24:
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Fig. 24 Contornos de presion sobre el perfil (a) Wing Clean, (b) Wing Tip-tank (c) Wing Winglet
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Finalmente se llevo a cabo un procedimiento de creacion de contornos de presion sobre las
tres configuraciones al mismo angulo de ataque como se presenta en la Fig. 24 en la cual
una vez mas se determina que la configuracion que més favorece a la aeronave es el Wing
winglet debido a que tiene una mejor distribucion de presiones sobre en comparacion a las

demas geometrias.



6. Conclusiones

El analisis mediante CFD permite tener resultados mas aproximados a los esperados
ya que es utilizado como programa para generar una estimacion mediante los
modelos matematicos que posee a fin de estudiar las diferentes variables.

Realizar analisis experimentales y numéricos genera una garantia de que el proceso
de disefio es viable y genera seguridad y confianza a la hora de construir ya que es
una forma de validar los procesos previos a la manufactura.

Con base en el andlisis cualitativo se determin6 que la configuracion cuyo
comportamiento del flujo sobre el tiende a generar menor vorticidad es el Wing-
winglet debido a su forma presenta mejor distribucion de este sobre el plano.

El rendimiento y la eficiencia de la aeronave fue analizado de forma cuantitativa y
cualitativa con el fin de establecer la configuracion que hace de esta una aeronave
optima basada en los requerimientos exigidos por FAC, por medio del andlisis se
establecio que el wing winglet tiene un comportamiento superior a las otras dos
configuraciones.

Algunas variaciones presentes en la comparacion de los resultados se deben al uso
de un material de recubrimiento de las geometrias en el tinel de viento el cual no se
tuvo en cuenta a la hora de programar las simulaciones, otro factor importante fue la
implementacion de un trip (nylon sujetado desde la punta del perfil hasta la raiz) en
las pruebas experimentales en una de las geometrias.
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Recomendaciones

e Para futuros analisis se recomienda utilizar exactamente los mismos materiales y
condiciones en las pruebas experimentales y en los analisis computacionales, ya que
con leves variaciones se ven afectados los resultados en el momento de hacer
comparaciones.

e Para futuros trabajos es recomendable ampliar las licencias del software ya que de
cierta forma limita los procesos generando retrasos en el andlisis de los resultados
debido a que solo se puede usar la licencia completa en 5 equipos de manera
simultanea.

e En el andlisis computacional debe ser primordial utilizar variacion de datos y rangos
atmosféricos en la programacion para determinar en todas las condiciones cuales son
los mejores resultados aun trabajando en condiciones poco ideales.

e Para mejores resultados y futuros trabajos se recomienda hacer iteraciones a partir
de las ya realizadas en la simulacion y/o realizar varias simulaciones de un mismo
proceso para determinar si hay variacion en la obtencién de datos y a su vez tener
una base de informacién mas amplia con la cual se pueda obtener promedios y
mejores resultados

e Un factor importante al realizar el proceso de independencia de malla es el “y+” el
cual permite distinguir las diferentes regiones cercanas a la pared o dentro de la
region viscosa, ‘y+ es una distancia desde la pared adimensional en términos de
longitud viscosa con el fin de llevar a cabo un proceso de independencia de malla
adecuado, tal como lo describe [2].
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10 o Fluent linear 007 No Defaut | Default ves Oefaut | e ‘Z:g?:i;“.l‘"”"’"“‘ dehlfgm’:‘é;h o | womemnioled | toidnes P 12 oo sy | 1ssuss Unacceptable  Bad Acceptable Good Verygood  Excellent
T e | e [ | | v e [ | | o [ | T T | | 2 | om | e | em 000L  O0LOM 0IS0X) 02006 070055 035100
ves (Minsize DefaultNormal yes(Minsize
2 CFD Fluent linear 0.07 No Default Default yes Default Angle 18) default){Num Cells 5) program controlled total thickness 14 1 1 625267 1857868
B o Fluent linear 007 No Default Default yes Default ves (Min ize Default{Normal ves(Min size program controlled | smooth transition u 1 NA a80m | 136 | osss1l 015189
default)(Num Cells 5)

Tabla 4 Mallas para la configuracion Wing Tip-Tank
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vl Defaults siding inflation stadi Quality
hysics pref ror clementsize | use adaptive sizing | _growth rate | _maxsize capture provimity | use infltion opti number ayers _| growth rate | maximum thickness | _nodes _| #elements | _skewness | _Orthogonal
AlFaces n Chosen
1 0 fluent linear o012 No Default | Defauit Yes detat o o gt o » o0 -
2 ) Fluent linear 005 N Default Default v AllFaces in Chasen
ue i © ! elad es Default No No Winglet 1 12 o012 100353 | 285704
AlFaces n Chosen
3 0 fluent linear 007 No Default | Defauit Yes detat o o gt o © o0 O - SHewnessmesh metricsspetru:
Yes (Min size Default)(Normal Al Faces in Chosen .
4 0 Fluent linear 007 No Default | Default Yes
Default Angle 18) No Winglet 10 12 o012 28 | esessl
5 0 fluent linear 007 No Default | Defauit Yes Yes (Minsize ells | Al Facesin Ch
Default Angle 181 Default Winglet 0 12 oon2 soarre | st
e 1) 1 ! 0 m £ Excellent  Verygood Good Acceptable Bad Unacceptable
3 a0 Fluent linear 007 No Default | Defauit Yes Yes (Minsize Default(Normal AllFaces n Chosen
Default Angle 24°) No Winglet 10 12 oo 18908 | eios3 | oo
e 0-0.25 0.25-0.50 0.50-0.80 0.80-0.94 0.95-0.97 0.98-1.00
7 0 fluent linear 007 No Default | Defauit Yes Yes (Minsize ells | Al Facesin Ch
Default Angle 28°) Default) Winglet 0 12 oon2 sums | msis
Yes(Minsize i ; .
8 0 Fluent linear 007 No Default | Defauit Yes default)(Num Cells | AllFaces n Chosen Orthogonal Qualty mesh metrics spectrum:
Default Default) Winglet ) 12 oo 308187 | 1054146
Default Angle 18) defaultNum Cells 5 Winglet 10 12 o012 sums | 17108
i i i
N . . . o - et | oetaut o Yes (Vi size Default){Normal Yes(Min size AllFaces n Chosen Unacceptable Bad Acceptable Good Verygood  Excellent
Default Angle 18) default Num Cells 5 Winglet 1 12 oo 306058 | 1422578
Yes (Vi size Default){Normal Yes(Minsize AlFaces n Chosen 0-0.001 0001-0.14 015020 020069 070095  095-1.00
1 o Fluent linear 007 No Default | Defauit Yes
Default Angle 18) default Num Cells 5 Winglet 1 1 oon2 sexsss | 1snm
Yes (Vi size Default){Normal Yes(Minsize AllFaces n Chosen
[ X faul
2 b Fluent inear o o Default | Default Yes Default Angle 18) default)(Num Cells 5 Winglet 1 1 1 soa1 | 1186w
Yes (Vi size Default){Normal Yes(Minsize AlFaces n Chosen
B o Fluent finear oo No Default Default Yes Default Angle 18°) default)(Num Cells 5) Winglet 1 1 0012 0101 | 131792 67904

Tabla 5 Mallas para la configuracion Wing Winglet

Wing_clean Cl

AoA[deg] | # elementos | #nodes

Cd

L (N)

D (N)

M (N.m)

-4 1227976 219750 | -0.01362

0.016052

-0.2982

0.35146

0,069376

0 1241746 222040 | 0.33170

0.019114

7.2625

0.41849

0,070579

4 1238150 221597 | 0.73511

0.019498

16.106

0.42719

0,079919

8 1235185 220952 1.1005

0.029991

24.112

0.65711

0,081414

12 1232585 220528 1.4468

0.042287

31.699

0.92650

0,071029

16 1235602 220907 | 1.7579

0.054975

38.515

1.2045

0,10626

20 1228771 219823 1.8380

0.17322

38.42

0.12045

0,04936

Tabla 6 Propiedades aerodinamicas para el Wing Clean a diferentes AoA.



Wing_tip-tank Cl Cd L (N) D (N) M (N.m)
AoAl[deg] | # elementos | #nodes
-4 1319278 236713 -0.022607 0.016132 | -0.54480 | 0.38875 0,083737
0 1327621 238072 0.31257 0.018615 7.5324 0.44859 -0,03528
4 1325700 237893 0.70337 0.033596 16.950 0.80960 0,071521
8 1324544 237643 0.96428 1.2730 23.237 1.2730 0,064181
12 1319178 236681 1.2587 0.08221 30.332 1.9812 0,051769
16 1320322 236874 1.5170 0.11802 36.5057 2.8441 -0,23009
20 1315554 236088 1.7202 0.16132 41.454 3.8876 -0,32347
Tabla 7 Propiedades aerodinamicas para el Wing Tip Tank a diferente AoA
Wing_winglet
Cl Cd L (N) D(N) M (N.m)
AoA[deg] | #elementos | #nodes
-4 1314294 302859 -0.03652 | 0.010843 | -0.8417 0,74496 0,02453
0 1321792 380101 0.25391 | 0.021847 5.8514 0.50409 | 0,052297
4 1310634 302816 0.62653 | 0.032326 14.439 0.74496 | 0,063137
8 1317165 304940 0.42278 | 0.027527 10.204 0.63436 | 0,017508
12 1311068 303152 0.53031 | 0.045546 12.221 10.496 0,012927
16 1316777 304006 1.2483 0.14712 28.768 33.507 0,29311
20 1311694 303266 0.92696 0.23593 21.362 5.4370 0,0795

Tabla 8 Propiedades aerodinamicas para el Wing Winglet a diferentes AoA.




AoA[deg] CL CLA2 (o)) C-Momento CL/CD
Experimental | Numérico | Experimental | Numérico | Experimental | Numérico | Experimental | Numérico | Experimental | Numérico
-4 -0,089245208 | -0,013653| 0,007964707 | 0,000186404 | 0,011168026 0,01631| -0,085044416 0,069376 | -7,991135691 | -0,83709381
-2| 0,066979321 0,004486229 0,009111854 -0,051085297 7,350789657
0| 0,213686848 0,3170| 0,045662069 0,100489| 0,011498198| 0,019114| -0,019871217 0,070579| 18,58437763| 4,49142096
2| 0,378574697 0,143318801 0,017451145 0,016657028 21,69340196
4| 0,528779154 0,73511| 0,279607394|0,540386712| 0,022036059| 0,019498| 0,04783006 0,079919| 23,99608546 | 9,19818817
6| 0,653245675 0,426729912 0,032043641 0,073735278 20,38612508
8| 0,781499409 1,1005| 0,610741327| 1,21110025| 0,044784745| 0,029991| 0,101853752 0,081414| 17,45012529| 13,5173312
10| 0,886674441 0,786191564 0,060761038 0,128477476 14,5928126
12| 0,981206593 1,4468 | 0,962766378| 2,09323024| 0,079325644 | 0,042287| 0,142514464 0,071029| 12,36934919| 20,369145
14| 1,030529369 1,06199078 0,097473308 0,162902203 10,57242629
16| 1,059390572 1,7579| 1,122308384 | 3,09021241| 0,12040867| 0,054975| 0,170516656 0,10626 | 8,79829144| 16,5433842
18| 0,947793669 0,898312838 0,217770855 0,097102517 4,352252131
20| 0,845938856 1,838 | 0,715612548 3,378244| 0,29520889 0,17322| 0,054568947 0,04936| 2,865560235| 37,2373833
Tabla 9 Comparacion numérica vs experimental de Wing Clean.
AoA[deg] CL cLn2 CcD C-Momento CcL/cD
Experimental | Numérico | Experimental | Numérico | Experimental | Numérico | Experimental | Numérico | Experimental | Numérico
-4 -0,147636924 | -0,022607| 0,021796661 | 0,000511076| 0,014182857| 0,016132| 0,103482307 0,083737| -10,40953366 | -1,40137615
-2| 0,026074064 0,000679857 0,013644036 -0,066981137 1,911022869
0| 0,179136985 0,31257| 0,032090059 |0,097700005| 0,013635839| 0,018615 | -0,031352557 -0,035275| 13,13721727| 16,7912973
2| 0,372911207 0,139062768 0,021401346 0,009923469 17,42466153
4| 0,517741023 0,70336| 0,268055767| 0,49471529| 0,025844129| 0,033598| 0,04395536 0,071521| 20,03321587| 20,9345794
6| 0,687128804 0,472145993 0,040270087 0,075048896 17,06300777
8| 0,817318933 0,96428 | 0,668010239|0,929835918 | 0,054598891 | 0,052825| 0,106558207 0,064181| 14,96951542 | 18,2542357
10| 0,930287416 0,865434676 0,068110697 0,136946987 13,65846271
12| 1,011171222 1,2587| 1,022467239| 1,58432569| 0,08535582| 0,082214| 0,156481585 0,051769| 11,84654101| 15,3100445
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14| 1,083485411 1,173940635 0,106787902 0,172136767 10,14614381

16| 1,107451434 1,517 | 1,226448679 2,301289| 0,128700533 0,11802 | 0,179373538 -0,23009 | 8,604870635| 12,8537536

18| 0,99489936 0,989824737 0,23118544 0,103195218 4,303468942

20| 0,961570494 1,7202| 0,924617814| 2,95908804 | 0,301339255 0,16 | 0,080836106 -0,32347| 3,190989816 10,75125

Tabla 10 Comparacién numérica vs experimental de Wing Tip-Tank.
AoA[deg] CL CLA2 CcDh C-Momento CL/CD

Experimental | Numérico | Experimental | Numérico | Experimental | Numérico | Experimental | Numérico | Experimental | Numérico

-4|-0,119678955| -0,03652| 0,014323052| 0,00133371| 0,048838781| 0,010843 | -0,098233087 0,024530 | -2,450490219 | -3,36807157

-2| 0,052072833 0,00271158 0,044096416 -0,06286072 1,180885829

0| 0,223298274 0,25391| 0,049862119|0,064470288| 0,042750565| 0,021847| -0,026735189 0,052297| 5,223282365| 11,6221907

2| 0,395003213 0,156027538 0,046187742 0,015650879 8,552122089

4| 0,570044767 0,62653 | 0,324951036 | 0,392539841| 0,053491665| 0,032324| 0,046839816 0,063137| 10,65670263| 19,3828115

6| 0,716642714 0,51357678 0,060795588 0,076736685 11,78774222

8| 0,850728328 0,44278 | 0,723738687 |0,196054128 | 0,071502109| 0,027527| 0,10678202 0,017508 | 11,89794741| 16,0852981

10| 0,951949229 0,906207335 0,084255123 0,131541575 11,29841366

12| 1,047830683 0,53031| 1,0979491410,281228696| 0,094939216| 0,045546| 0,15517261 0,012927| 11,03685842| 11,6433935

14| 1,115852672 1,245127186 0,118630081 0,16768933 9,406152794

16| 1,142420746 1,2562| 1,305125161| 1,57803844 | 0,138551267 0,14844| 0,170569485 0,29311| 8,245473119| 8,46267852

18| 1,025177694 1,050989304 0,162309256 0,068300239 6,316199804

20| 0,907934641 0,92696 | 0,824345312|0,859254842| 0,292684621 0,23593 | 0,064736304 0,07950| 3,102092065| 3,92896198

Tabla 11 Comparacién numérica vs experimental de Wing Winglet.




Apéndice ll

0,35
0,3
0,25

0,2

Cl

0,15
0,1

0,05

-0,005

-0,01

-0,015

Cd

-0,02

-0,025

-0,03

-0,035

Cl vs N° Elementos

®
[ ]
B Gruesa
® Media
Fina
200000 400000 600000 800000 1000000 1200000 1400000
N° de elementos
(@)
Cd vs N° Elementos
500000 1000000 1500000
B Grues
a
® Media

N° Elementos

(b)

Fig. 25 Analisis de convergencia Wing Tip-Tank.
(a) Cl vs N° Elementos (b) Cd vs N° Elementos
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Fig. 27 (a) Distribucién de presion, (b) Perfil de velocidad. Independencia de malla Wing Tip Tank.
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Fig. 28 (a) Distribucién de presion, (b) Perfil de velocidad. Independencia de malla Wing Winglet.



