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Resumen

En el presente proyecto se pretende estudiar cémo es el flujo aerodindmico sobre los difusores de los motores,
y como afecta a un ala la presencia de un motor en sus proximidades y como afecta al motor la localizacién de un
ala en sus inmediaciones. Es obvio que el flujo aerodindmico sobre el perfil se modificard apreciablemente debido a
la presencia de un nuevo obstaculo que ademaés absorbe una parte del flujo incidente. Debido a la falta del tiempo
necesario, el estudio de la interaccién aerodinamica del ala y del motor se ha reducido a un estudio entre perfil
y la seccién longitudinal del motor. Como un posible inicio del estudio del problema tridimensional (interaccién
ala-motor) se ha procedido al andlisis del flujo aerodindmico sobre un motor tridimensional axilsimétrico.

El flujo aerodindmico sobre un ala aislada es conocido por medio de distintas teorias: teoria del ala larga,
superficie sustentadora, métodos de paneles, ... Mientras tanto, el caso de flujo aerodindmico sobre el difusor de
un motor se estudian desde el punto de vista experimental debido a su gran complejidad.

Este proyecto se centrard en el caso en que el ala y el motor (o el perfil y la seccién de dquel) se encuentren en
una situacién asimilable a vuelo de crucero. Esta situacién se caracteriza por el hecho de que (Uso /Unmotor >> 1),
lo que provocard un tubo de corriente absorbido por el motor que aumentard su tamano a medida que se acerque
al motor. Mientras que el caso de despegues o aterrizajes en los cuales Uso/Umotor >> 1, el estudio es mucho
més complicado y no se abordara por el presente trabajo.

El objetivo de este trabajo es hacer un estudio numeérico sobre el campo fluido que encontrard el conjunto
motor-ala (considerando el motor como una caja negra a partir del compresor, es decir considerando la toma
dindmica como parte del dominio fluido), para poder ver asi los efectos que tiene el motor sobre el ala y
viceversa. Como se sabe los aviones comerciales actuales, en crucero vuelan a nimeros de Mach dentro del
régimen compresible, pero para poder hacer un estudio numérico se resolvera el campo fluido incompresible,
a través del método de elementos de contorno aplicado a la aerodindmica (popularmente llamado método de
paneles) y se extrapolardn a resultados compresibles mediante las analogfas como las de Karman-Tsien y/o
Prandtl-Glauert si fuera necesario. Si bien es cierto que los problemas resueltos presentados en la presente
memoria han tenido nimero de Mach en torno a 0.44, lo que ha permitido no aplicar estas analogias para
obtener resultados aceptables, debido a la leve diferencia entre ambos regimenes, tal y como ha demostrado la
resolucién posterior por CFD, ya que para este nimero de Mach, los modelos compresibles e incompresibles han
obtenido resultados parejos.

El problema se ha planteado resolviendo problemas en orden creciente de dificultad; primero se resolvié el
campo aerodindmico bidimensional sobre una secciéon de un motor, posteriormente la secciéon del motor con un
perfil en distintas posiciones, y en el intento de empezar el estudio tridimensional de un motor y la interaccién con
el ala se resolvié una géndola axilsimétrica. Sefialar que a pesar de haber empezado el problema tridimensional
con la resolucién del problema axilsimétrico, este estudio es un primer modelo excesivamente simplificado porque,

tal y como se comentard més adelante, debido a la exigencia de un correcto rango de operacién los difusores de



los motores no son axilsimétricas.
Volviendo al estudio a través del método de paneles, éste permitié el cdlculo de variables importantes tanto

en el estudio del campo fluido sobre el motor como en el estudio de la interaccién para el problema bidimensional:

Situacion del punto de remanso de la seccién del motor Tanto para el caso de que se estudie la seccién
del motor independientemente, como para el caso de que se estudie la interaccién aerodinamica entre perfil

y motor.

Sustentacion del perfil y distribuciéon de ésta a lo largo del perfil Se resolverd el problema para distin-

tas situaciones del perfil respecto de la seccién del motor.

Succién del borde de ataque en los labios del motor La succién del borde de ataque en los labios de los

motores provocard empuje.

Gradiente de presiones sobre los labios del motor y sobre los perfiles Permitird introducirlos en el méto-

do de lineas, y poder hacer asi un estudio de la capa limite.

Para todos las variables anteriores se realizard un estudio paramétrico en funcién de la velocidad absorbida
por el motor y de la situacién relativa del perfil respecto de la seccién del motor.

Una vez resuelto el campo fluido se aplicard el método de lineas (incompresible y laminar) para resolver
la capa limite. El método de la lineas sélo se podra aplicar por cuestiones de tiempo y de validez al perfil del
problema bidimensional. Para el calculo de la capa limite en los labios del motor no se ha aplicado el método
de lineas, ya que los gradientes de presiones obtenidos en el método de paneles eran demasiado severos y la
introduccién de ellos en el calculo de la capa limite laminar provoca que el desprendimiento de la corriente se
produjera muy cerca del borde de ataque, lo que hace que los resultados obtenidos no tengan ningtn interés.
Para un estudio més detallado de la capa limite sobre los labios de las secciones de los motores, se propone
implementar un método de lineas turbulento que provocard resultados mucho més precisos.

Las variables de interés que se obtienen de este estudio de capa limite:

Calculo del punto de desprendimiento para el perfil Afectara al valor de las resistencias sobre el perfil.

Caélculo de la resistencia de presién del perfil Se calculard a partir del punto de desprendimiento de la

corriente en el extradds y en el intradds.

Calculo de la resistencia de friccién del perfil A partir de los datos obtenidos de la derivada de la veloci-

dad tangencial en la pared del perfil.

Tal y como ocurrié antes para el método de paneles, para todas las variables anteriores se realizard un estudio
paramétrico en funcién de la velocidad absorbida por el motor y de la situacién relativa del perfil respecto de la

seccion del motor.



Finalmente se ha procedido a una resolucién con CFD ( concretamente con la herramienta Fluent ) de los
problemas resueltos por paneles, es decir: seccién bidimensional del motor, perfil junto a seccién bidimensional
del motor y nacelle axilsimétrica. Para los distintos problemas se han resuelto con condiciones senejantes (gasto
absorbido, velocidad de vuelo, altura) con las que se resolvieron los problemas del método de paneles, de manera
que se procederd a la comparacién de resultados de los dos métodos (paneles y CFD).

El estudio por medio del CFD se ha hecho reteniendo la viscosidad y para dos modelos, desde el punto de
vista de la compresibilidad:

1. Compresible
2. Incompresible

Esto ha permitido ver la validez, en términos de compresibilidad, de los estudios hechos por medio del método
de paneles. Los estudios se han hecho en la mayoria de los casos para un Uss = 120m/s y a h = 10000m (al que
corresponde M =~ 0,44) y se ha visto que la diferencia entre resultados compresibles e incompresibles es baja.

La principal aportacién de las soluciones obtenidas mediante FLUENT es que se pueden acceder a cualquier
tipo de resultados de interés, entre otros los viscosos relativos a la toma difusiva, ya que como se ha comentado
se ha retenido la viscosidad. Ademds se ha elegido un modelo de viscosidad (distinto del laminar) que deberfa
proporcionar resultados més acordes con la realidad que el modelo laminar.

Respecto a la geometria usada para los puntos del difusor de los motores se ha recurrido a NACA series-1.
Como se sabe las formas geométricas de los difusores de los motores estdn muy optimizadas experimentalmente,
de modo que la geometria de ellas viene dadas a través de puntos en lugar de por funciones analiticas. Los
perfiles concretos usados en el desarrollo del presente proyecto han sido NACA 1-85-100, cuyas coordenadas se

han encontrado en el documento NASA Technical Memorandum 110300.

1. Introduccién a la aerodinamica sobre las tomas. Difusores de los
motores

Tal y como se comenté en el resumen, se pretende calcular el campo fluido hasta el compresor del motor, es
decir se incluird en el estudio el campo fluido sobre la toma difusiva, de manera que en el motor se prestara especial
atencién al difusor.

Para el estudio del problema objetivo de este proyecto es fundamental conocer en primer lugar las funciones de

las tomas de aire. Entre las més importantes destacan:
1. Suministrar al motor una determinada cantidad de aire a la maxima presiéon posible y de manera uniforme.

2. Debe interferir tan poco como sea posible en las caracteristicas del avion.



Es por tanto deseable que el flujo proporcionado por el difusor al compresor sea lo mas uniforme posible,
para evitar asi problemas de bombeo en el compresor del motor asociado a la toma difusiva. Ademés también es
importante elegir la toma de acuerdo a las caracteristicas del avion y del motor que vaya a usar esta toma, y de la
interacciones entre el motor y el avién. Esto demuestra la dificultad de elegir un difusor (célculo de contorno del
difusor, relacién entre la longitud de la toma y el didmetro médximo de ésta, ...); senalar de nuevo que para esta
memoria se considerard la geometria dada, calculandose sélo los pardmetros aerodindmicos para una toma conocida
en lugar de calcular el difusor que produzca mejores resultados para un motor y un aviéon dados.

En la compresion de la interaccién ala-motor o perfil-seccién motor también conviene distinguir las posibles
situaciones en la que pueden operar estos conjuntos. Estas situaciones permitirdn razonar sobre las geometrias de

las tomas difusivas usadas por los aviones.

.

Figura 1: Comportamiento del tubo de corriente para el caso Uso/Umotor >> 1

Principalmente existen dos grandes situaciones de operacion:

Vuelo en crucero En esta situacién la velocidad del gasto absorbido por el motor es bastante menor que la
velocidad del flujo (Uso /Upnotor >> 1), la condicién anterior propiciard que el tubo de corriente que absorbera el
motor se vuelva més ancho en las inmediaciones del motor, tal y como muestra la Figura 1. Como consecuencia
de este hecho el punto remanso en la toma difusiva se colocard en la parte interna de los labios del difusor, lo
que provocara que parte de la resistencia de friccién en la pared de la géndola contribuya al empuje y no a
la resistencia. Pero la situacién del punto de remanso de la géndola muy hacia dentro en el labio interior de
la toma podra provocar grandes gradientes de presién adversos, que podran propiciar el desprendimiento de
la capa limite con el correspondiente aumento de resistencia de presién en la géndola. También es importante
senalar que la succion de los bordes de ataque de los labios de los motores podra producir empuje adicional, ya

que como se puede apreciar, la geometria de los labio de los motores esta ligeramente inclinada para producir



este efecto de empuje (esta inclinacién también se debe al intento de evitar el desprendimiento de la corriente

en la parte exterior de la toma).

Durante el despegue y el aterrizaje En estas fases de vuelo la resistencia es menos importante, de manera que
lo que toma importancia es evitar las distorsiones del flujo que entra en el motor. En estos casos Us /Umnotor <<
1, de tal forma que los puntos de remanso en los motores se colocaran en la parte externa de la géndola,
pudiéndose desprender la corriente en la parte interior de la géndola, provocando una distorsién del flujo, que
puede llegar a producir bombeo en el compresor. A estas situaciones se les puede unir la presencia de viento
lateral y los distintos dngulos de ataque que pueden encontrar los motores durante su operacion, que variaria la
posicién de los puntos de remanso y por tanto las condiciones en la cuales se produce el desprendimiento; por
todo esto las formas interiores y exteriores de las géndolas estan disenadas para poder aterrizar y despegar
para un gran rango de condiciones de operacion. Debido a esta exigencia de un buen comportamiento del
motor ante situaciones diversas (las dos situaciones mostradas anteriormente de naturaleza tan diferente)
como viento lateral y otras maniobras en las cuales el eje de la géndola presenta un cierto angulo de ataque
respecto a la corriente incidente, la geometria de las tomas no es axilsimétrica, si no que la parte superior de
la toma presenta su borde de ataque inclinado hacia abajo para asi evitar el desprendimiento de la corriente
en situaciones como subidas de la aeronave, mientras que en la parte inferior de la toma del motor apenas
hay inclinacién, porque una inclinacién axilsimétrica (ahora serfa hacia arriba) provocaria un desprendimiento
ante la misma situacién de subida del avién (motor con un cierto dngulo de ataque respecto a la corriente
incidente). Ademds la parte inferior presenta perfiles con generalmente un mayor espesor que los perfiles de
la parte superior del difusor, debido precisamente a que se pretende una omision de elevados gradientes de

presiones que provoquen el desprendimiento de la capa limite.

También respecto a la geometria de la toma difusiva es conveniente senalar la importancia del radio de curvatura
en el crecimiento de la capa limite con el consiguiente efecto sobre el desprendimiento de la corriente. Todos estos
requerimientos de geometria de los labios de la toma han hecho desarrollar una familia de perfiles llamados NACA
serie 1, que son unas de la geometrias usadas para las tomas difusivas. Como es sabido el calculo de estos perfiles se
basa en estudios experimentales para conseguir un buen comportamiento en una amplia de condiciones operativas.

Otro aspectos importante en la generacion de las tomas difusivas es el Mach critico que dependera de entre otros,
de la curvatura del labio (pardmetro geométrico) y de la velocidad de crucero. No se profundizard en el célculo de

éste durante la presente memoria.



Parte 1

Desarrollo tedrico del proyecto

2. Meétodo de paneles bidimensional

El objetivo de este capitulo es desarrollar el método de paneles para calcular el campo fluido sobre el conjunto
bidimensional perfil-motor.

El método de los paneles sirve para resolver la laplaciana, tanto para cuerpos esbeltos como para cuerpos romos.
Es un método de elementos de contorno en el que se discretiza la frontera del dominio fluido en una serie de elementos,
en los cuales se les coloca singularidades, para el caso Aerodindmica manantiales y/o dobletes, dependiendo de la
condicién de contorno.

Para resolver el campo fluido, consideraremos el fluido con comportamiento potencial, para lo cual se desprecian

2
tanto la viscosidad (Re >> 1), la transmisién de calor (RePr >> 1) como las fuerzas mésicas — < 1, ademads de

gc
considerarse movimiento barétropo de forma que por el teorema de Bjerness-Kelvin demuestra que la circulacién
a lo largo de una linea material y por tanto la vorticidad alrededor de cualquier superficie que se apoye sobre esta
curva es constante en el tiempo; debido a que el movimiento es inicialmente irrotacional, la corriente no viscosa

de un fluido alrededor de cuerpos fuselados a dngulos de ataque pequenos es irrotacional y la velocidad del fluido

deriva, por tanto, de una funcién escalar llamada potencial de velocidades:
VAT =00 =y (1)

Si ahora suponemos el problema incompresible y estacionario la ecuacién de conservaciéon de la cantidad de masa
queda de la forma:

V20 =0 (2)

Para resolver el problema de la laplaciana recurrimos a la ecuacién de Green:
/ (—UVP + DVY) dw = 0 3)
Q
Donde ¥ debe ser una funcién que sea armoénica. Para el caso bidimensional

U =1In|7|



Aplicando el teorema de Gauss a (39) se obtendra
/ (—¥VP + dVV¥)do =0 (4)
b
Siendo X la frontera del dominio donde se define la funcién arménica.

2.1. Discusion de las condiciones de contorno

La condicién de contorno sobre la superficie del obstaculo sélo se puede aplicar en la direccién normal debido
a que al despreciar la viscosidad hemos eliminado la derivada de mayor orden no pudiendo asi poner la condiciéon
de contorno tangencial sobre el obstaculo, que vendra dada por el estudio de capa limite, donde si se retiene esta
derivada de mayor orden. Conviene aqui distinguir las distintas condiciones de contorno que habra en cada curva

de la frontera del dominio fluido que estudia este proyecto.

1. Entrada del motor ¥;, En esta frontera conocemos la velocidad del fluido perpendicular a ella, de modo que

la condicién de contorno queda de la forma
o

= Umotor
on

. Para los redondeos de la entrada del motor, la condicién de contorno sera la componente normal a la frontera

de la velocidad uotor, €S decir:
o
on

= Upotor cOS(0)

2. Labio superior de la toma difusiva. Imponemos la condicién de no penetrabilidad del fluido en este contorno.

00

%70

3. Labio inferior de la toma difusiva. Imponemos la condicién de no penetrabilidad del fluido en este contorno.

00

a—n—O
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4. Gondola y chorro del motor. Imponemos la condicién de no penetrabilidad del fluido en este contorno.

0%

%—0

5. Fin del chorro del motor ¥,,;. En este contorno impondremos que el fluido lo atraviesa con una velocidad

normal a él de valor Uy, quedando la condicién de contorno de la forma

00

an = U

. Para los redondeos de la salida del motor, la condicién de contorno sera la componente normal a la frontera

—
de la velocidad Uy, es decir:

6. Perfil 3,. En este contorno la condicién de contorno vuelve a ser la condicién de no penetrabilidad.

0P
a—n—O

7. Estela del perfil Xegtela sup ¥ Zestela inf- COmo la estela es linea de corriente, la condicién de contorno vuelve a

ser
00

%—O

. Es importante senalar que la estela se considerara recta y horizontal y que se extendera hasta el infinito.

8. Circunferencia exterior suficientemente alejada Y.,. En esta superficie la condicién de contorno serda ® = & .

Para simplificar la notacién se denominara por ¥,, a las fronteras formadas por: labio superior de la toma
difusiva, labio inferior de la toma difusiva y géndola y chorro del motor.
Resulta interesante discutir la condicién de contorno en el chorro y la condicién de contorno a la salida del

chorro.

Condicién de contorno en el chorro En la fisica de los motores se sabe que en el chorro el fluido es altamente

compresible. Ademas el interior del chorro tendra una presiéon de remanso distinta a la de la corriente exterior,

11



de manera que si se quisiera aplicar el método de paneles al interior del chorro, se tendria que definir otro po-
tencial en el interior del chorro distinto al potencial del campo exterior, pero como el estudio se centrara sélo en
la influencia del chorro sobre la toma difusiva no se definird este nuevo potencial. Se supondra que la tobera del
motor esta adaptada, asi que la presién del chorro serd po,. Esto hard que el chorro no se expanda, pudiéndose

asi continuar a lo largo de la pared lateral del chorro con la condicién de contorno de no penetrabilidad.

Condicién de contorno a la salida del chorro El chorro se prolongard hasta una longitud de varias veces la
géndola. Como suficientemente aguas abajo del motor la corriente debe ser muy parecida a la corriente sin
perturbar, la condicién de contorno apropiada para esta superficie es que la velocidad en este contorno sea

igual a la velocidad incidente al motor, es decir uqe-

Finalmente a estas anteriores condiciones de contorno, habra que anadir la condiciéon de Kutta.

2.2. Calculo de la ecuacion integral para el potencial

Es conocido que el potencial total se puede expresar como ® = &, + &*, siendo ®* el potencial de perturbacién.
Sabiendo que el potencial en el infinito y el potencial total son armédnicos, el potencial de perturbacién también lo
es, de modo, que a éste se le aplicard la ecuacion de Green, que vale para cualquier funcién arménica. Es importante
senalar que el potencial de perturbacién no tiene por qué ser debido a un obstdculo que perturbe poco la corriente
incidente, tal y como en la teoria linealizada de perfiles.

En primer lugar aplicaremos (4) al potencial de perturbacién en la frontera del problema. Pondremos el punto
fuente en el perfil y en el motor, de manera que la frontera del problema a resolver quedara tal y como muestran
las Figuras 2 y 3.

En primer lugar aplicaremos (4) al potencial de perturbacién en la frontera del infinito. Sabiendo que en el
infinito, el potencial de perturbacién serd dado por los manantiales y dobletes que se colocaran en el contorno del

motor y del perfil. En el infinito el potencial de perturbacién debido a los dobletes serd de la forma:

—

; 1
Vé~—CZ  §n~O-
r r

siendo C' proporcional a la intensidad de los dobletes.
Al extender la integral de la ecuacién de Green debido a los dobletes situados en el obstdculo (conjunto motor

y el perfil) en la circunferencia frontera del infinito,X,, el término a integrar queda

11 1
/(C—Hnr02> rdf ~ 0 (5)
rr r
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Figura 2: Frontera del problema para punto fuente situado en el perfil

Figura 3: Frontera del problema para punto fuente situado en el motor

viéndose claramente que esos términos seran despreciables.
Respecto a los términos debidos a los manantiales que habré en el contorno del obstéculo (conjunto motor y el

perfil), en el infinito el potencial que provocardn seré:

—

Vq)we—r S ~Inr
r

Si se procede a extender la integral de la ecuaciéon de Green debida a los manantiales a lo largo de la superficie

Yoo,
1 1
/ (Clnr - lan’) rdf ~ 0 (6)
r r
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De manera, usando (6) y (5) la ecuacién de Green queda de la forma
/ (—UVE* + &*V) do = 0 (7)
Stotal —X00
Sustituyendo en (7) la relacién ®* = @, — & obtenemos:

/ (— UV + OVY) do — / (—UVP.. + BV)do =0 (8)
Ytotal —500

Ytotal —X00

La ecuacién (8) se tratard en dos partes:

1. Parte debido al potencial en el infinito, @,

2. Parte debido al potencial total, ®

2.2.1. Contribucién del potencial en el infinito

Se tratan los términos de (8) en los que aparece el potencial en el infinito.

Debido a que en la estela @ |5 = Po]Sniarn e ¥ las normales son contrarias la contribucién en (8) de la

estela sup
estela debido al potencial en el infinito se anulan, de manera que solo quedan las superficies del motor, del perfil y
la semicircunferencia que encierra al punto fuente. La semicircunferencia y el contorno al que éste pertenezca, ya

sea el motor o en el perfil, se transformaran en dos contornos nuevos.
1. una circunferencia centrada en el punto fuente, la llamaremos X,

2. el contorno al que pertenece el punto fuente (perfil o punto del conjunto motor) menos la semicircunferencia
que se le ha anadido a la semicircunferencia inicial para formar la circunferencia descrita anteriormente A esta

nueva frontera se la denominard X,

La contribucién debido a Y. queda:

/ (~UVDos + B V) do = 0

debido a que como en su interior no hay ninguna singularidad, equivale a la ecuacién de Green, que es conocido que
es cero.
La contribucién de ¥, se calcula suponiendo que el radio de esta pequena circunferencia es €. Dividiremos la

contribucién en la parte propia de dobletes y la de manantiales:

1. Parte de dobletes.
21
/ IneV® e edd =0 (9)
0
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Debido a que el limite cuando ¢ tiende a cero es nulo
2. Parte de manantiales.
27 6_)
/ P — (—e,)edd) = 2w, (T) (10)
0 €
2.2.2. Contribucién del potencial total

Trataremos los términos de (8) en los que aparece el potencial total.

Conviene recordar que éstos términos son:

/ (7\I/V<I) + @V\I/) do (11)
Stotal —Xoo

Es aqui donde se aplican la condicién de contorno de no penetrabilidad para el caso de las paredes de labios del
difusor, géndola, chorro, perfil y estela. También se aplicaran las condiciones de flujo en la entrada del motor y la
salida del chorro.

La contribucién de la semicircunferencia se ve a continuacién, de nuevo dividida en contribucién de manantiales

y de dobletes:

1. Contribucién de manantiales:

/ IneVee edd = 0 (12)
0
Tal y como ocurrfa en (9)
2. Contribucién de dobletes:
T ol
[ o% @yt = —ro(7) (13)
0

Visto esto, los términos de (11) que quedan finalmente son

OVI R do + /

Yestela inf;Sestela sup

VU do + / VVOTdo — 70 () (14)

/Ep+2m+zaut+2in Yin+Yout

El término de la estela se puede simplificar un poco mas, debido a que VW =Vv

|y que como

Testela sup Yestela inf

la circulacion es:

— (0]
r:/wbdl:/d—ds:qﬁ—qr (15)
C Cds
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Por tanto el término de los dobletes en la estela queda de la forma:

/Zestela infy 2

2.3. (Calculo de coeficientes de influencia y ensamblado final

estela sup

dVUTdo =T / Vs o do (16)

estela sup Zestela sup

A continuacién se estudiardn todas las aportaciones de las diferentes superficies. A estas alturas se tiene que (8)
queda de la forma:
1 =

o(r) = i/ VI T do — 7/ Vo7 Udo + E/ VU7 do + 20 (1) (17)
Zp,nz,in,out u Ein,out ™ 2

estela sup
Esta ecuacién relaciona el potencial en el punto fuente con la circulacion en la estela del perfil y integrales del

potencial sobre las fronteras del dominio fluido, recordando que estas fronteras son:
Entrada del motor Designada por ¥;,.

Salida del chorro del motor Designada por X,,;:.

Contorno no penetrable del motor Designada por X,,.

Contorno del perfil Designada por X,.

Si se discretiza las fronteras anteriores: X,,,¥,, ¥in, Xour €n N paneles y en cada uno de ellos se supone una
forma funcional del potencial, en este caso serd un valor constante en el panel, se podra expresar el potencial en
el punto fuente en funcién del potencial en los distintos paneles de la discretizacién, de manera que se tendra de
incdgnitas el potencial en cada uno de los N paneles y la circulacién del perfil. Por lo que si se particulariza (17)
poniendo como punto fuente todos los centros de los IV paneles que forman el contorno, se obtendran N ecuaciones
que junto a la condicién de Kutta cerrard el problema. Este serd un problema lineal de la forma Az = b que se
resolverd invirtiendo la matriz A.

La condicién de Kutta se traduce en igualdad de velocidades en las inmediaciones del borde de salida, tanto

para el intradds y como para el extradds:

Vintrados bs = Vextrados bs

Cerrado el problema se procederd a calcular cada uno de los coeficientes de influencia entre los distintos paneles.

Para el célculo de los coeficientes de influencia de nuevo se dividira para manantiales y para dobletes.
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2.3.1. Notaciéon empleada

La radiovector que unird el punto efecto con el punto causa se puede notar de la forma 7“_; — 7;, donde el
subindice 7 hace referencia al punto fuente y el subindice j al panel efecto. Para poder automatizar los cédlculos se
expresara éste vector en términos de las componentes normal y tangencial del panel efecto, j. Esto se consigue de

la siguiente manera:

7, — T = Rl + Rt (18)

Siendo TT; el vector unitario normal del panel j y E) el vector tangencial al panel j.
Por ultimo también conviene introducir la longitud de cada panel, para asi poder realizar la integracién sobre

cada panel de manera més comoda. Esta longitud del panel se designara con
By = | = 7 (19)

2.3.2. Coeficientes de influencia de dobletes

La forma de los coeficientes de influencia es la influencia en el panel efecto debido al doblete situado en el panel

fuente, si la intensidad de éste fuera la unidad. La expresion del coeficiente de influencia es la siguiente:

1 AT
C== VU7 do (20)
™ Jo
Donde
7
VU = 5
\? —;

N
y el punto fuente viene dado por el radio-vector r’.
- = . . .
Expresando el vector " — r’ en un sistema de coordenadas con un eje tangente y otro perpendicular al panel
donde se integra el coeficiente de influencia, se puede llegar a una buena automatizacién del calculo de los coeficientes
de influencia. Estos coeficientes de influencia serdn designados a través de Cj ;.

Se puede demostrar que los coeficientes de influencia de los dobletes tienen la forma:

1 Rt + AT R! .
Cij= p (arctan <JRZ’]> — arctan (R?j (21)

La contribucién al potencial del punto fuente situado en un panel, del propio panel es nula ya que como se sabe

en este caso VU7 = 0.
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2.3.3. Coeficientes de influencia en la estela

De la misma forma que en se puede calcular la influencia de la estela sobre el resto de puntos del dominio fluido.
El coeficiente de influencia de la estela queda de la misma forma que en la Subseccién 2.3.3. A éstos coeficientes de
influencia se le designard a través de E; que mostrard la influencia sobre la estela de poner un doblete en el panel
i. Para calcularlos basta hacer el limite a la expresién (21) cuando A7 tiende a infinito. La expresién queda de la
forma:

.3

By =L |sign (R2) T — arct i (22)
i= sign (R}; 5 arctan T
2.3.4. Coeficientes de influencia de manantiales

Como se comentd en apartados anteriores los manantiales nos serviran para modelar el flujo absorbido por el
motor y el flujo del chorro de salida. La forma de los coeficientes de influencia es la integral sobre cada panel del
potencial debido al doblete situado en el punto fuente si la intensidad de dicho doblete tuviera valor unidad. En el

apartado 2.4.1 se introdujo la influencia de los manantiales, que identificaremos de la siguiente forma:

1 A’I‘j

M= — Vo7 Udo
™ Jo

Estos coeficientes de influencia se denominarédn a través de M; j, siendo ¢ el indice del panel fuente y j el indice
del panel efecto.

La expresién del coeficiente de influencia es la siguiente:

11
Mij = —35 [(—Rij) I (RE ;)" + (REy)” + (R + Arg) In (RE; — Ary)” + (R?Jj)g} +
1 n —Ri; —R;
+ ; _Ri,j arctan w — arctan —Ri] - Ari (23)

Es importante senalar que la contribucién del manantial de un panel sobre si mismo es no nula, a contrario de lo
que ocurria en los dobletes. Si se cogen paneles lo suficientemente pequenos, esta contribucion si se podré despreciar,
pero si se cogen paneles mayores, se extenderd la integral a dicho panel.

2.3.5. Forma matricial del problema

Una vez cerrado y discretizado el problema, se procederd a su planteamiento desde el punto de vista matricial.

Como ya se comentd la resolucién del problema consistird en plantear la ecuacién (17) para todos los paneles junto
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a la condicién de Kutta.

En términos de variables de nuestro problema la condicién de Kutta queda de la forma:

(Pm - CI)m,1 _ q)m+2 - (PerS (24)
dim,m—1) d(m+1,m+2)

Siendo m el indice del panel del extradds del perfil que contiene al borde de salida. Con la (24) se cierra el problema,
exigiendo que en el borde de salida del perfil las velocidades sean iguales. Esta condicién provocara en perfiles de
borde de salida angulosos que la velocidad en dicho borde sea nula.

El sistema es un sistema de ecuaciones algebraico lineal, ficil de resolver. Es de la forma Az = b, siendo la

matriz:
1 —C12 e —C1r e -Cin —E1
—Lr _Cr,2 e 1 to —LYr N _Er
a-| (25)
—Cnp1 —Cnp2 EE —Cn,r EE 1 —En
1 1 1 1
_ _ ... 0

dim,m—1) d(m,m—1) dim+1,m+2) d(m+1,m+2)

y el término independiente de la ecuacion:

2Us (21 cOsa + yy sina) — Zhezimzm My,

2Us (zrcosa+ypsina) — 3, cs M,y

insDout (26)

2U (JL‘N cos & + Yy sin Oé) — Zhezi'/uzout MN,h

0

Donde se observa que el término independiente de la ecuacion tiene un sumatorio extendido sélo a los paneles
en los cuales la condicién de contorno no es de penetrabilidad. Es importante notar que la principal diferencia con
el caso de resolucién del campo potencial sobre un perfil respecto al caso de anadirle un motor, es este término de

los manantiales, que como se observa solo influye al término independiente del sistema de ecuaciones a resolver.
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2.4. Resolucién numérica

Para resolver este problema se recurrié a Matlab. Con este software se automatizaron los cdlculos de manera
que fueran lo mas sencillo posible.

Se defini6 un fichero ".m’ a través del cual se realizaba la resolucion del problema. Este fichero >.m’ empezaba con
la definicién de la geometria de la toma y del perfil. Esta definicién de la geometria del problema se daba mediante
puntos discretos o ecuaciones de la misma ( caso de perfiles tipo NACA).

Este fichero llamaba a otros ficheros .m’ que se encargaban de discretizar la geometria. Al hablar de discretizar

se hace referencia a crear los paneles a lo largo de la geometria. Se utilizaron dos ficheros de discretizacién:
1. Discretizacion del perfil

2. Discretizacién del conjunto entrada del motor, labio superior e inferior del labio del motor, gondola y chorro

y salida del chorro.

Discretizaciéon del perfil Como se sabe que los mayores cambios en la velocidad tangente al perfil ocurrian en

las cercanias del borde de ataque y de salida. Para producir la discretizacién se opt6 por usar el cambio siguiente:

x = % (1 —cosn) (27)
donde
n= [0 : hperﬁl : ]-} (28)

En donde h es el paso de manera que se discretiza i de forma equiespaciada.
Se observa en (27) que x serd mdas pequenia en las cercanfas de z = 0 y de & = cperl que en el resto de abscisas.
Como se puede ver solo hay un control para la discretizacién de la geometria del perfil, y éste serd hperar. De

manera que si de quiere disminuir el tamano de los paneles habra que actuar sobre esta variable.

Discretizacion del conjunto entrada del motor, labio superior e inferior del labio del motor, gondola y
chorro y salida del chorro. Este conjunto geométrico fue mas complicado de discretizar, debido a su geometria
mas compleja y a que posefa diferentes condiciones de contorno. A este conjunto por cuestiones de simplicidad se
le denominara de aqui en adelante conjunto total del motor.

Para la discretizacion de este conjunto geométrico se tenian dos objetivos:

1. Tamano de los elementos acorde con los previsibles cambios en las velocidades tangentes a ellos. Ademas el
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cambio de tamano entre elementos adyacentes deberia ser progresivo y sin saltos grandes en el tamano de

éstos.

2. Producir un cambio suave en las transiciones de las distintas condiciones de contorno que existen en el conjunto

geométrico complejo. Por ejemplo qué hacer con la unién de la entrada al motor con los labios del difusor.
Para resolver el segundo objetivo se optd por la utilizacién de redondeos. Se hicieron tres redondeos:
1. Redondeo entre la entrada del motor y el labio del difusor.
2. Redondeo entre la salida del motor y el chorro del motor.
3. Redondeo entre el intradds del perfil y el chorro.

En los dos primeros redondeos, el pardmetro libre es el radio de éstos. Se hicieron de manera que la circunferencia
fuera tangente a los dos elementos que unian. En el redondeo de la entrada del motor el punto del extradés del
perfil del difusor en el cual empezaba el redondeo era el que tenia la tangente horizontal, de manera = de la entrada
del motor se cogia una vez hallada la circunferencia de redondeo, definida a través de su radio. Se puede demostrar
facilmente que el angulo abarcado por los dos primeros redondeos es de 90°.

Finalmente sefialar que en este tltimo redondeo (chorro y géndola) no hay problemas de transicién de condiciones
de contorno, ademas el radio del redondeo viene dado por la geometria de la géondola que se quiera calcular; es decir
el problema a resolver tiene un determinado radio dado, mientras que en los dos casos de redondeo anteriores el
radio de redondeo se podia cambiar, de hecho en estos tltimos casos se debe se seleccionar de tal forma que haya
una transicién suave entre las distintas fronteras que seran unidas por los redondeos.

En el caso del redondeo de la salida del motor la posicion de la salida del chorro también se calculaba a través
del radio del redondeo, que era definido a gusto.

Volviendo al primer objetivo, los tramos de la geometria en los cuales se preveian cambios grandes en la velocidad
era el borde de ataque de lo labios del difusor. Ademads para una correcta transicién en las condiciones de contorno
también se discretizaron con elementos pequenos los distintos redondeos.

Para conseguir que el cambio de tamano de los elementos fuese progresivo y no a saltos, se opté por usar de nuevo
un unico parametro para el tamafno de la discretizacién del subconjunto. Como éste estaba formado por geometrias
variadas: perfiles, tramos rectos (la entrada y salida del motor) y tramos curvos (los respectivos redondeos) hubo
que sacar una serie de relaciones entre los pasos de las discretizaciones de las distintas geometrias adyacentes, a
través de la cuales se producia la transicién entre los distintos tamanos de los tramos del conjunto geométrico.

Se definieron una serie de pasos o nimero de paneles para realizar la discretizacién de cada uno de los tramos
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Paso para la discretizacion del extradds hexirados labio-

Paso para la discretizacion del intradés hingrados 1abio-

Paso para la discretizacion de la entrada al motor hy,.

Paso para la discretizaciéon de la salida al chorro del motor hqy;.
Paso para la discretizacién del conjunto chorro gondola hgy gon-

Numero de paneles que habra en el redondeo existente entre la entrada al motor y los labios del difusor

Nredondeo in-

Numero de paneles que habra en el redondeo existente entre la salida del motor y la geometria del chorro

Nredondeo out-

Numero de paneles que habra en el redondeo existente entre el extradés del perfil y el inicio del chorro

Nredondeo ch gon-

Para obtener dichas relaciones entre paso se recurrié a igualar el tamano de los elementos adyacentes de los
distintos tramos de la geometria que estuvieran en contacto. De modo que suponiendo como unico parametro
libre el paso de la discretizacién para el extradds del perfil se pueden obtener todos los demés pasos de los distintos
elementos pertenecientes al conjunto total del motor. De nuevo se hard una transformacion coseno, como la expresada
en (27) para discretizar todos los elementos del conjunto total del motor.

Es conveniente en este punto hacer una reflexién sobre el cambio coseno. Cuando se uso en el perfil, la dis-
cretizacion correspondiente al borde de salida y al borde de ataque era del mismo tamano. Pero ahora, por ejemplo
si nos vamos al tramos del extradés del labio, nos interesaria que hubiera mayor nimero de elementos en la parte
del extradods cercana al borde de ataque que en la parte del extradds cercana al redondeo con el chorro. Para ello

se usard el cambio coseno de la siguiente forma:

x = % (1 —cosn) (29)

Siendo ahora Zgpe rer un valor de referencia de la abscisa fin del extradés, mayor que la abscisa real fin del ex-
tradds,zpe. Este cambio se usard para el extradés del perfil del labio del motor. Ahora 7 no estard entre 0 y 1, sino
entre cero y el valor inferior a 1, n* tal que al sustituir n* en (29) se obtenga e, de modo que se conseguiran
distintos tamanos para cada uno de los extremos del tramo.

Las distintas discretizaciones vienen dadas por:
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1. Extradds labio. La discretizacién de este tramo es de la forma

x = (1—00577)M

. En donde
ne [0 : heztrados—labio : 77*]

Obtenidas esta discretizacién en ’x’ interpolaremos las correspondientes ordenadas ’y’ (si la geometria viene

dada por puntos) o si la geometria es tipo NACA se obtendran de las correspondientes ecuaciones.

Lo
2. Intradés labio. Cuya discretizacién viene dada por la siguiente expresién x = [1 — cosn] 2Pl B donde
n S [0 : hintr(zdos—labio : 1]
. De manera que los dos dos extremos del intradés del labio tendrdn el mismo tamano. Para obtener las

ordenadas se actuard como antes, o bien interpolando o mediante las ecuaciones que dan la geometria.

3. Entrada del motor. La discretizacion de este tramo viene dada por

htoma
Y= —(——Cosn
. Ahora

ne[O:hmzl}

. Aqui hioma serd la altura de la entrada del motor (dada por la diferencia de la coordenada y de los extremos
de la entrada del motor). En este caso las abscisas correspondientes serdn todas iguales y de valor zioma dada
como se dijo con anterioridad por el radio de redondeo de la entrada al motor. Notar que la parte debida
al radio de redondeo serd una contribucion a esta abscisa, la otra contribucion sera la debida al valor de la
abscisa del dltimo punto del intradds del perfil, que es un pardmetro dado por la geometria del problema

(recordar que se definié a partir del punto del intradés del labio de la toma con tangente horizontal).

4. Salida del motor. La discretizacion de este tramo viene dada por

_ hchorro

y=y o
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Ahora

nE[O:houtzl]

Aqui Achorro serd la altura del chorro del motor (dada por la diferencia de la coordenada y de los extremos
del chorro. Las abscisas de los correspondientes puntos 'y’ seran de valor constante e igual a Zga1 chorro, que al
igual que en el caso anterior tendra una contribucién dada por el radio del redondeo, en este caso el redondeo
de la salida del chorro del motor. De nuevo la otra contribucién es la debida a la abscisa del dltimo punto del

conjunto gondola chorro, dado por la geometria del problema.

. Conjunto gondola chorro. La discretizacion de este tramo vendra dada por

ac:(l—cosn)%

En donde

ﬁG[OIhchgonil]

El pardmetro xs es la coordenada fin del chorro. Los paneles extremos de este conjunto tendran el mismo
tamano. Este tramo se considera que es recto y horizontal, por lo que tendran una coordenada ’y’ dada por

la geometria del problema.

. Redondeo de la entrada del motor. Se supondran los paneles de longitud constante, de manera que la longitud

de cada panel vendra dada por la siguiente expresién

Rred in?Y

long =
Nredondeo in

Siendo ~el dngulo que abarca el redondeo, que como se comento6 es de valor7. En este caso las coordenadas

de los puntos se obtienen a partir de la ecuacién de la circunferencia de redondeo.

. Redondeo de la salida del motor del motor. Se supondran los paneles de longitud constante, de manera que

la longitud de cada panel vendra dada por la siguiente expresién

chd out”Y

long= ——m——
Nredondeo out

. Donde de nuevo el dngulo abarcado por el redondeo es 5 En este caso las coordenadas de los puntos se

obtienen a partir de la ecuacién de la circunferencia de redondeo.

24



8. Redondeo entre el extradds del perfil y el inicio del chorro. Se supondran los paneles de longitud constante,

de manera que la longitud de cada panel vendrd dada por la siguiente expresion

long o Rieq in”
Nredondeo ch gon

. Siendo el angulo que abarca el redondeo. Que sera el angulo formado por las normales del redondeo en los
puntos de tangencia del redondeo con el extradds y con el chorro. En este caso las coordenadas de los puntos

se vuelven a obtener a partir de la ecuacion de la circunferencia de redondeo.

La relacion entre el nimero de paneles del redondeo de la entrada del motor y el paso del intradés del labio del

difusor es de la forma:

Fred in™
Nredondeo in = 2 Ltpi (30)
(1 — COS (hintrados—labio) T)

Siendo xfp; la abscisa de tltima del perfil del intradds, que como se dijo antes era la que tenia tangente horizontal
yV Ried in €l radio del redondeo a la entrada del motor.

La relacién entre el paso en la entrada del motor y el nimero de paneles del redondeo de entrada es de la forma:

210ngpanel-red

hin = arccos (31)
htoma
Donde ahora longpancl-red €s la longitud de los paneles del tramos de redondeo de la entrada del motor.
La relacion entre el paso en el intradds del labio y el extradds del labio vendra dada por:
2
hextrados—labio = arccos 1 — longpanel—intradosi (32)
Tfpe-ref

Siendo longpancl-intrados 12 longitud del panel del intradds del labio que contiene al borde de ataque.
La siguiente relacién sera entre el nimero de paneles que habra en el redondeo entre el extradés y la gondola

del perfil con el paso con el que se discretiza el extradds del labio:

Ried ch gon”Y

Nredondeo ch gon — (33)

ZOngpanel—intrados

Donde ahora [ongpanel intrados €S 1a longitud del panel del extradés del labio que linda con el inicio del redondeo.

A continuacién se relacionara el paso con el que se discretizara el conjunto géndola chorro con valores el nimero
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de paneles que hay en el redondeo del chorro.

2

hch gon — arccos 1-— longpanel-redondeo x (34>
fc

Siendo longpanel-panel-redondeo 12 longitud de los paneles del redondeo entre el extradds y el chorro.
Seguidamente se halla el nimero de paneles del redondeo de la salida del motor en funcién del dltimo tamano

del panel del conjunto gondola chorro:

Rre ou 5
d t3 (35)

Nredondeo out = I
ONgpanel-chorro

Siendo ahora longpancl-chorro 12 longitud del dltimo panel del conjunto gondola chorro antes del redondeo de salida.
Finalmente para terminar las relaciones entre elementos de discretizacion se hallara el paso correspondiente a la

salida del motor.

2 (36)

hout = arc cos longpanel-chorro n
chorro

Donde aparece de nuevo longpanel-chorro POrque la longitud de los paneles del redondeo es la misma que la longitud
del tramo del chorro.
Terminada la explicacion de la discretizacion se muestra en la Figuras 4 y 5 los distintos redondeos hechos sobre

la geometria de la seccién de la géndola.

perfil problema

0.1t : . : 4

Figura 4: Geometria de la seccién de la toma con redondeos
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redondeo entrada motor redondeo salida chorro

0.34F T T 0.5
032F - O 02l -
oaf ] 0.15F
0.28F - i 01F
0.26 ; rrrrrrr ;,,” ,,i,,_ 005k - -
024+ | ™ o% ,,,,,,
0.22f v R l -0o0s5f
0.2-—3 rrrrrrr \ —0.1{
0.18F oo ~0.15F
0.06f s ]

055 d4 025
X X

Figura 5: Geometria de la seccién de la toma con redondeos. Zoom
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2.4.1. Calculo del potencial en un punto cualquiera

Una vez resuelto el problema se podra obtener el potencial de un punto del interior del dominio fluido a través
de los potenciales de la frontera del dominio. En la seccién se calcula la manera de calcular el potencial en un punto
de la frontera del dominio fluido a través de los potenciales en el resto del contorno.

Para calcular el potencial en un punto interior del dominio rglo tinico que varia es que en vez de coger una
semicircunferencia para eliminar la singularidad del punto fuente, g , se cogfa la circunferencia completa. Recordar

que en el punto fuente la funcién armoénica ¥ era singular debido a que se definia de la forma,
U(7r)=In|7 —7q |

De manera que si se opera de manera similar a lo hecho en la subseccién 2.4.1, se llega a una expresién del tipo:

-1 _ 1 _ r . -
o(r') OVUdndo — — Von¥do + — VIR do+ Poo(r') (37)
S min out 27 JSin out 21 Joo

T o ™

De manera que obtenido los potenciales para distintos puntos del interior del dominio fluido se podra proceder
al calculo de la velocidad en el interior del dominio. Para hallar la componente de la velocidad en una direccién en
un punto, se usara la definiciéon de potencial de velocidades, es decir se calcularé el potencial en dicho punto y en
un punto adyacente segun la direccién de la componente de velocidad deseada y se aplicara la siguiente féormula:

(7] +euw) — (7))
d(ri +eu,7;)

Uy =

(38)

Con d(7; + ', 7;) la distancia entre los puntos en los cuales se ha calculado el potencial, % la direccién en la cual
quiero calcular la componente de la velocidad y € la distancia entre puntos.

Como es légico cuanto mas pequeno sea € mas exacto serd el valor de la componente de la velocidad deseada.
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3. Meétodo de paneles axilsimétrico

Esta seccién se basard en la seccién en la que se refirié al método de paneles bidimensional, debido a que la
metodologia es similar. El problema a resolver consistird en calcular el campo fluido tridimensional cuando una
corriente incidente de velocidad U, incide sobre una gondola axilsimétrica, que absorbe aire a una velocidad u,ot0r

en la entrada del compresor.

3.1. Introduccion

Para poder considerar el problema axilsimétrico no habra ala y la geometria de la toma serd axilsimétrica. Tal
y como se explicd en la seccién la geometria de los difusores no es axilsimétrica para poder conseguir asi un buen
comportamiento durante las fases en las que hay un dngulo de ataque apreciable entre la corriente incidente y el
eje del motor (fases como el aterrizaje, el despegue y circunstancias en las que haya viento cruzado).

En el presente desarrollo se supondra como es légico que el angulo de ataque al que estd puesto el motor es nulo,
como debe ser en un problema axilsimétrico.

Dentro de las condiciones mencionadas anteriormente, se podra simplificar el problema inicial (tridimensional)
en un més sencillo. Una vez obtenida la ecuacién del método de paneles para el caso tridimensional ( en la cual
el potencial en el punto fuente vendrd dado por integrales del potencial a lo largo de las superficies que forman
el motor), se integrard en primer lugar segiin la coordenada acimutal, reduciendo asi las integrales de superficie a

integrales de linea.

3.1.1. Discusién de las condiciones de contorno

En el caso axilsimétrico las superficies frontera del dominio arménico serén:

Gondola y chorro ¥, En esta frontera la condicién de contorno serd la de no penetrabilidad

00

a—n—O

Entrada del motor ¥;, La condiciéon de contorno sera

0o

on = Umeotor

. Para los redondeos de la entrada del motor, la condicién de contorno sera la componente normal a la frontera
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de la velocidad uotor, €s decir:
0P
on

= Umotor COS(H)

Salida motor X,,; La condicién de contorno sera

00

on = U

Para los redondeos de la entrada del motor, la condicién de contorno serd la componente normal a la frontera

—
de la velocidad Uy, es decir:
o

o = Uso cos(6)

Esfera exterior suficientemente alejada X, Se tomard lo suficientemente alejada para que el potencial creado

por los manantiales y dobletes situados en el motor sea despreciable

3.2. Calculo de la ecuacion integral para el potencial

El procedimiento se hard de manera mas rapida debido a que es anédlogo al caso bidimensional.
Se partira de la ecuacién de Green:

/ (“UVD + BVY) duw = 0 (39)
Q
En donde ahora la funciéon arménica ¥ al ser el dominio tridimensional serd como sigue,

1
\I/:ﬁ
| 7 —7¢ |

Esta funciéon armoénica hara que los potenciales debido a los manantiales y a los dobletes sean:

1 q(0)
o (7 tales = 7= do 40
( )manantlales A o \/(JC _ 1,0)2 4 (y _ 90)2 + (z — 20)2 ( )

1 am(o)

N\ ( r )dobletes = _E »/Eo [(x _ 1‘0)2 + (y — y0)2 + (Z - 20)2]3/2

do (41)
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donde @ es la direccién del eje del doblete, m(o) la intensidad por unidad de superficie de los dobletes y ¢(o) el
caudal por unidad de superficie de los manantiales.
Que se corresponden con la estudiada en Aerodinamica Bésica tridimensional.

3.2.1. Ecuacién integral para el potencial de velocidades

Operando tal y como se hizo en el caso bidimensional se llega a la ecuacion:

- 1 — 1 — 7
@(T):—/ VU do — — VO Wdo + 20 (r") (42)
271— z:'m,in,out 27T Ein,out
Como se sabe en los problemas axilsimétrico, una de sus propiedades es
0
—~ -0 43
50 (43)
De (43) se pueden obtener:
®(7) = constante en 6
0P
— = constante en 6
on Yin,out

La condicién (43) permitird que (42) sea integrada a lo largo de 6 sabiendo que las intensidades de los dobletes ()
y de los manantiales (V®7) son constantes en #, de manera que salen fuera de la integral relativa a la coordenada

acimutal.

La integral debida a los manantiales queda de la forma:

1 oo ([T o

F'L"n,out in,out

Mientras que la contribucién de los dobletes queda como sigue:

1 2m _
— d (/ A\VAY% nrd@) ds = / D Hds (45)
2m Jr 0 r

in,out,m in,out,m

En (44) y en (45) aparecen las llamadas funciones de Kernel G y H respectivamente, éstas son dadas por,

G=-——"—K(m) (46)
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_ 2 e e e 4 (= 2)ne | K(m)ny
H_W\/ZE( ) |50+ 5 vy (47)

donde

A:(T’+T)2+(Zlfz)2 AZ(T’*T)2+(Z/*Z)2 m:47’7'

y K(m) y E(m) son las funciones elipticas de primer y segundo orden respectivamente. Finalmente n, y ng son
las componentes segin r y 6 respectivamente, del vector normal del panel a lo largo del cual se integra exterior al
dominio fluido.

Conviene especificar en este momento la notacién en coordenadas cilindricas. El punto fuente tendra de coorde-
nadas 7/, 2’ y el punto de la superficie de integracién tendra de coordenadas r, 2.

Parece interesante reflexionar sobre las funciones dadas por (46) y (47). En estos casos se tiene que integrar
tanto para los manantiales como para los dobletes la influencia de un panel sobre si mismo.

Por consiguiente usando (45) y (44), la ecuacién (42) se puede escribir:

/ / a(p -/)
O(r', 2 = / OH(r, z)ds — / —nG(r7 2)ds + 2@ (1) (48)
T in,out

Tin,out

donde se puede observar que se tiene una expresién para el potencial de velocidades en funcién de integrales de
linea en lugar de integrales de superficie.

Si se discretizan las curvas anteriores: 'y, [, Tout en N paneles y en cada uno de ellos supondremos una forma
funcional del potencial, en el presente caso serd constante en el panel, se podré expresar expresar el potencial en
el punto fuente en funcién del potencial en los distintos paneles de la discretizacion, de manera que tendremos de
incdgnitas el potencial en cada uno de los N paneles. Por lo que si particularizamos (48) poniendo como punto
fuente todos los centros de los N paneles que forman el contorno, tendremos N ecuaciones que cerraran el problema.
Este serd un problema lineal de la forma Axz = b que se resolverd invirtiendo la matriz A.

Cerrado el problema se procedera a calcular cada uno de los coeficientes de influencia entre los distintos paneles.
Para el célculo de los coeficientes de influencia de nuevo se dividird para manantiales y dobletes. A contrario de lo
ocurrido para el caso bidimensional ahora no se han encontrado integrales a los distintos coeficientes de influencia,
a causa de esto se ha hallado numéricamente los distintos coeficientes de influencia.

Con el fin de automatizar el cdlculo numérico de los coeficientes de influencia se definié la longitud de cada
panel, tal y como sigue:

Ar =i 7 (49)
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Se necesitara también la definicién del vector tangente a cada panel

th Tipl — Ty
J _ J J (50)
t5 Zj+1 = Zj

siendo (rj41,2j41) las coordenadas cilindricas del extremo final del panel j y (r;, z;) las coordenadas cilindricas del

extremo inicial del panel j.

3.3. Calculo de coeficientes de influencia y ensamblado final
3.3.1. Coeficientes de influencia de manantiales

Estos coeficientes de influencia se denominarédn a través de M; ;, siendo ¢ el indice del panel fuente y j el indice
del panel efecto. Este desarrollo vale para el caso de que i # j.

El coeficiente se definira de la siguiente manera:

Ar
M(i,j) = ; G(ri,r(s), zi, z(s))ds (51)

donde

r(s) =1 + st 2(s) = zj + st

y s es la longitud de arco, en este caso respecto al del primer punto del panel en el cual se produce la integracién.

3.3.2. Coeficientes de influencia de dobletes

Para el caso de los dobletes la influencia de denominaré por medio de C; ;, siendo ¢ el indice del panel fuente y
j el indice del panel efecto.Este desarrollo vale para el caso de que i # j.

C(i,7) se definird a través de la siguiente integral de linea:

Ar
C(i,jg) = ; H(ri,r(s), zi, 2(s))ds (52)

siendo de nuevo

r(s) =1 + st 2(s) = zj + st
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3.3.3. Acerca de los coeficientes de influencia

En el caso bidimensional el término de los dobletes no tenia influencia de la contribucién debida al propio
panel porque al coger los paneles planos se cumplia que V&7 = 0. Sin embargo ahora la parte de la integral
correspondiente al panel de centro 7 involucra tridimensionalmente tanto al panel del punto fuente como a los
paneles que estdn en la misma coordenada (r/,2') y en distinta coordenada 6; y como es légico estos otros paneles
si influyen sobre el potencial del punto fuente, tal y como se puede ver si se aplica la ecuacién (42).

También se observa como a medida que nos acercamos al eje acimutal los valores de (46) y (47) decrecen, es
decir la contribucién al potencial, debido a los paneles situados en el mismo anillo concéntrico al eje que el panel del

punto fuente, decrece a medida que dichos anillos estdn més cerca del eje ( 7 pequenos), tal y como era de esperar.

3.3.4. Calculo del coeficiente de influencia de un panel sobre si mismo

A contrario de lo ocurrido para el caso bidimensional, ahora un panel axilsimétrico si tiene influencia sobre
el si mismo. Como se sabe el coeficiente de influencia de un panel sobre si mismo vendra dado por la siguiente
expresion:

long;
M(i, j) = /0 G(ri,7(8), i, 2(8))ds (53)

para el caso de los manantiales, y

long;
Cli,j) = / H(ri,r(s), 2, 2(s))ds (54)

para los dobletes. En ambos casos s es la coordenada arco.
Las funciones G(s) y H(s) tienen entre otros términos, la funcién eliptica K(m), la cual presenta un infinito
integrable en m = 1. Tal y como muestra Abrahamovizt la funciéon K se puede representar a través de un error

menor de 10~ mediante la siguiente relacién
K(m) = ag + armi + agm? + asm® + aym] —1g(m1)(bo + bimy + bam? + bsm? + bym}); (55)

donde a0, al, a2, a3, a4,b0,bl,b2, b3, b4 son constantes y m; = 1 —m. En la tabla siguiente se indican el valor de las

constantes.
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Nodos Pesos

aop 1,38629436112
ay 0,09666344259
as 0,03590092383
as 0,03742563713
a4 0,01451196212
bo 0,5

b1 0,12498593597
bo 0,06880248576
bs 0,03328355346
ba 0,00441787012

Tal y como se ve en (55) la dnica parte singular de K es el término:

2bo1g(s) (56)

de manera que serd en el que se centrard el estudio. De la definicién de m; se puede demostrar que:

Por tanto si se descompone el logaritmo en dos término se tendra que:

lg(my) =lg(s%) —1g(A)

donde s es, como ya se sabe, la longitud de arco y se define s = \/(r’ — )’ + (2 = 2)%

Para poder integrar los coeficientes de influencia de manantiales y dobletes se procederd a descomponer el
integrando F' en dos términos, uno singular F;,guiar dado por (56),y otro regular Fy.cguiar. La integral del coeficiente

de influencia quedard de la siguiente manera

Ar Ar
2 2
/ A (F - Esingular) g(s)ds + / An Eeingularg(s)ds (57)
-T2 2
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Siendo g(s) el término del integrando no afectado por la singularidad y midiéndose la longitud de arco respecto
al punto central del panel en el cual se procede a realizar la integracion del coeficiente de influencia. A la primera
integral del segundo miembro de (57) se le denominara I; (se realizard numéricamente) y a la segunda integral se
le llamara I.

Centrando la atencién en Is:

Ar Ar

I, = [Z 200 1g(s)g(0)ds + 1: 200 1g(s) (g(s) — g(0)) ds

donde de nuevo se dividira el segundo miembro en las dos integrales, la primera de ellas se denominara I»; que se
podra realizar analiticamente, y la segunda Is2 que se realizara numéricamente.
A continuacion se procede a calcular la primitiva de Ioq,

Ar Ar —Ar —Ar
121=2b0[2(1g|2|—1)— : (1g : |—1)} (58)

Las integrales definidas como I, I35 se calcularan mediante cuadraturas de Gauss-Legendre de 6 puntos, al igual
que como se calculaban el resto de coeficientes de influencia en los casos en los cuales no existia la singularidad

propia del panel. Conviene recordar los pesos y los nodos para cuadraturas de Gauss-Legendre de 6 puntos.

Nodos Pesos

£0,238619186083197 | 0,467913934572691
£0,661209386466265 | 0,360761573048139

£0,932469514203152 | 0,171324492379170

3.3.5. Forma matricial del problema

Planteando la ecuacién (48) tantas veces como paneles haya se consigue el sistema algebraico mencionado

anteriormente. Este tiene la forma:
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1+Ci1 Cip2 Cipr
Cr,l Cr,2 1+ Cr,r
CN,l CN72 CN,T

Ci,n b,
C’I‘,N (I)r
1+Cnn Oy

El sistema es de la forma Ax = b, siendo la matriz:

y el término independiente de la ecuacién:

3.4. Resolucién numérica

1+Ci

Ci2 Cir
Cr,? 1 + Cr,r
Cnp2 Cn,r

)

2U0021 + Zheznuzout M

inyDout

2Ucozr + Zhez

QUOOZN + ZhEE

ins~out

1,h

Mr,h

My n

'in»zout

2Uco21 + D pes
in>Dout

2Ucozr + D pex

2Uso2N + D pes

in,Sout

1+Cn,nN

M p,

Mr,h

My p,

Al igual que sucedi6é con el problema bidimensional se recurrié a Matlab para resolver el problema. Con este

software se automatizaron los cdlculos de manera que fueran lo mas sencillo posible.

Se defini6é un fichero .m’ a través del cual se realizaba la resolucion del problema. Este fichero >.m’ empezaba con

la definicién de la geometria de la toma. La definiciéon de la geometria de la toma se dio mediante puntos discretos

y la realizaba otro archivo ’.m’.

La discretizacién del conjunto total de la geometria se hizo tal y como en el caso bidimensional, dejando solo un

parametro libre para definir la longitud de los paneles de la malla.
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3.4.1. Calculo del potencial en un punto cualquiera

De nuevo se procederd a obtener el potencial de un punto del interior del dominio fluido a través de los potenciales
de la frontera del dominio. Una vez hecha la resolucién numérica ( seccién 3.4) se tiene el potencial en la frontera
del dominio fluido.

Para calcular el potencial en un punto interior del dominio (', 2’) tal y como ocurria en el caso bidimensional
lo tinico que varia es que en vez de coger una semiesfera para eliminar la singularidad del punto fuente , (1, 2’) , se
cogia una esfera. Recordar que en el punto fuente la funcién arménica ¥ era singular debido a que se definia de la

forma,

1
Y=

mientras que ahora esta funcién no sera singular en ningin punto de la frontera.
Si se opera de manera similar a lo hecho en la Seccién 3.2.1, se llega a la siguiente expresion:

;o 1 oo -
o(r', 7)== g OH(r, z)ds — 3 /. a—nG(r7 z)ds + Do (1) (62)

Asi que obtenido los potenciales para distintos puntos del interior del dominio fluido se podrd proceder al
célculo de la velocidad en el interior del dominio. Para ello se usard la definicién de potencial, es decir, para hallar
la componente de la velocidad en una direccién en un punto, se calculara el potencial en dicho punto y en un punto

adyacente segun la direccion de la componente de velocidad deseada y se aplicard la siguiente férmula:

Vy =

O((r,2) +ew) — ®(r, 2)
d((r,z) +eu,(r,2))

Siendo d((r, z)+€, (r, 2)) la distancia entre los puntos en los cuales se ha calculado el potencial, u la direccién

(63)

en la cual se quiere calcular la componente de la velocidad y € la distancia entre puntos.
A medida que mas pequeno sea € mas exacto serd el valor de la componente de la velocidad que se pretende

calcular.
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4. Método de lineas

El método de lineas es un método eficiente para implementar la solucién de la ecuaciones en derivadas parciales
que aparecen en los flujos de capa limite. Pero tiene un uso méas general, ecuaciones en derivadas parciales en capas
delgadas, de ahi el nombre, método de lineas. En este proyecto fin de carrera se usard como aplicacién de la capa
limite sobre el perfil del conjunto perfil motor que se pretende resolver.

Las hipétesis de partida para la capa limite del problemas a resolver son:
1. Laminar
2. Incompresible. Los cambios de densidad de consideraran despreciables. M = 0

3. Estacionaria. El tiempo de residencia de las particulas es mucho menor del tiempo caracteristica en el cambio

de las condiciones de contorno
4. Fuerza masicas despreciables. F'r < 1
5. Movimiento cuasi-unidimensional.

Este método usa un sistema de coordenadas curvilineas a lo largo de la capa delgada que se pretende analizar,
siendo un eje paralelo a la frontera ( en este caso paralelo al perfil) y el otro eje perpendicular a éste. Debido al
previsible rebordeo del borde de ataque se podrian anadir término correspondientes al radio de curvatura del perfil
en dicho borde de ataque, pero no se contemplaran debido a que se pueden despreciar y su calculo es tedioso.

A partir de las ecuaciones que rigen el campo fluido, se puede obtener que los efectos viscosos se reducen a una
pequena capa delgada. En esta pequena capa delgada los esfuerzos viscosos seran apreciables; igualando érdenes de

magnitud de los términos de las ecuaciones de cantidad de movimiento de Navier-Stokes:

U2 Uso
s

L
5?‘\.1

Siendo L la longitud caracteristica del obstaculo y ¢ el espesor caracteristico de la capa en la cual los efectos

viscosos son importantes. Se observa que en el caso de la Aerodindmica, al ser el niimero de Reynolds mucho mayor

39



que la unidad se tiene que

6K L

De forma que la capa donde se deben tener en cuenta los efectos viscosos es muy estrecha, de ahi que se pueda
proceder al uso del método de lineas obteniendo resultados eficientes.

Las ecuaciones a resolver para la obtencién del campo fluido en la capa limite son:

ou Ov
wtay = ° (64)
ou ou dp 0%u  O%u
o = —gben (G 58) (63)
ov ov dp 0%v  9%v
pu%‘f'p’l}afy = _81/+M(W+ay2) (66)

De aqui se pueden despreciar varios términos, para ello se hard un andlisis de 6rdenes:

Pu_Us P Us  Us _Us
oxr?2 L2 Oy? 02 L2

2
u . , .y . -
5 Estimando 6rdenes en la ecuacion de cantidad de movimiento se

ou
ox
)
— U~ —
v U

Si se igualan el término de inercia con el de presién en la ecuacién de cantidad de movimiento segin la coordenada

De modo que se puede eliminar el término

tiene

~

=
SIS

curvilinea 'y’ se obtendra

2 2 2
v Apr u Apr APTN<5> <1

Viendo lo anterior se puede escribir que

Que equivale a decir que la presion es constante a lo largo del espesor de la capa delgada.
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Finalmente las ecuaciones a resolver seran

ou Ov

% a—y = 0 (67)
ou ou dp 0%u

p=p(z) (69)

Para usar este método de lineas es necesario conocer la presién a lo largo de la capa limite, es decir p(x).
Como a través del método de paneles se ha calculado el campo potencial, la velocidad y la presion, y ademas esta
ultima se mantiene constante a lo largo del espesor de la capa delgada y la velocidad al final de la capa limite debe
corresponder con la velocidad en la pared dada por el método potencial, es decir en % — 00, tal y como se ha
planteado en la condicién de contorno.

Las ecuaciones a resolver se pueden simplificar ain mas si despejamos de la ecuacién de cantidad de movimiento

la variable v y procedemos a introducirla en la ecuacién de cantidad de movimiento segin ’y’, quedando ésta de la

forma:
u o, u_ op o
Por — P 0 Oz y@y Oz M8y2

(70)

Que es una ecuacién en derivadas parciales para u, ya que como se ha comentado anteriormente p. es conocido a
través del método de paneles.
Procederemos a la adimensionalizacién, para ello las relaciones entre variables dimensionales y adimensionales

seran las siguientes:

R [VCherfil ~ R [ VCperfil . N
L = Cperfil¥ Yy = %y U = UUoo v = %’U b= pon20
[e.e] oo

41



. . . ! . . . . .7 .7 7’
Denotando las variables adimensionales con ” . Si se procede a la adimensionalizacién de la ecuacién (70), se obtendra:

ou 900 0 op. 024
0— — —dij— = — 71
Yoz ), 2%y T "oz o (1)

Que representa la ecuacién para la velocidad adimensional segiin 'x’, denotada por u. Notar que v es la viscosidad
cinematica. De aqui en adelante de representaran las variables adimensionales sin gorro, por simplicidad en la
notacion.

Las condiciones de contorno para esta tinica ecuaciéon es:

4.1. Discretizacion de las ecuaciones

Se procedera a la discretizacién de las ecuaciones segin la coordenada curvilinea ’y’, a través de diferencias
finitas, para ello el dominio de integracién de dividird en un numero de suficiente de lineas, N, paralelas al eje
curvilinea 'x’, estas lineas se designardn a través de y = y1,%2, -+, ¥;, -+, yn. Se supondra en el desarrollo hecho
en este proyecto que las lineas estaran equiespaciadas una distancia h.

En la coordenada curvilinea ’x’ no habra discretizacién de manera que quedard un sistema de ecuaciones difer-
enciales con las siguientes variables dependientes: u;(z) = u(z,y;). Con esta discretizacién se ha conseguido pasar
de una ecuacién en derivadas parciales para wu, (70), a un sistema de ecuaciones diferenciales ordinarias para las
distintas u;, que se procederd a integrar a través de un Runge-Kutta.

Cada u; corresponde a la velocidad segin la coordenada curvilinea 'x’ para cada una de las lineas que se ha
construido en la discretizacion. Debido a la discretizacién hecha en 'y’ las derivadas segin 'y’ se pueden obtener

de la siguiente forma:

(?;)m,y_yj =t Sl (72)
(g;ﬁ)r,y—w _ (@) - QU}Jém) + ;1 (x) -

Para hallar la integral existente en (70) se recurre a la regla de los trapecios de manera la integral queda de la
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forma:

Y1 Oy duy
" a0t -y ()
Yi Ou du] duk ,
iy = § 1
| axdy 05h + h (j>1) (75)

Finalmente introduciendo (73),(72), (75), (74) en la ecuacién (70) y despejando las derivadas segin x se obtiene

el siguiente sistema de ecuaciones diferenciales

duy 1 duec | up —2uy .
— 7 e — =1 76
dx u1 — 0,25u9 [ dx h? ] J (76)
i1
d’LLj 1 du, Ujqp1 — 2’LLJ‘ +uj—1 Ujp1 — Uj—1 X duy,
J — .— —_— 2, N — 1|77
dx Uj — 0725 (Uj+1 - uj—l) |:LL dx + h2 t 2 1 dx < [ ]( )

En el sistema anterior se debe tener en cuenta que sobre la tdltima linea uy (z) = u.(z).

Para comenzar la integracion del sistema por medio de un Runge-Kutta, se debe dar una condicién inicial en
'x’ para un valor de £ = xg en el cual el perfil de velocidades en la capa limite sea lo méas uniforme posible, es decir
en zonas donde la capa limite haya crecido lo menos posible.

Las ecuaciones de capa limite serdn vélidas hasta que se produzca el desprendimiento de la corriente, este viene
Ou(x = at,y =0)
dy

desprendimiento. En términos de la discretizacién usada esto se puede poner de la formas:

= 0, donde zt es la coordenada curvilinea ’x’ del punto de

dado por la siguiente condicién

ou(x =at,y=0) 4u; —ug
dy  2h

=0 (78)

Una vez producido el desprendimiento v ~ u, por lo que las ecuaciones ya no valen.

4.2. Definicion y calculo de los coeficientes de sustentacion y resistencia

Una vez obtenidos el punto de desprendimiento y la velocidad u en la capa delgada se podra calcular los esfuerzos
viscosos y el campo de presiones sobre el perfil del conjunto motor perfil.

El coeficiente de resistencia del perfil vendrd dado por dos componentes de resistencias:

1. Resistencia debida a la presion. Como se produce desprendimiento de la corriente, habra resistencia debida a
la presién, de manera que el origen de esta resistencia serd viscoso (que es lo que origina el desprendimiento

de la capa limite y que no se cumpla la hipétesis de D’Alembert)

2. Resistencia debida a la viscosidad. Como resultado de integrar la componente segin x del esfuerzo existente
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en la pared del obstéculo.

La resistencia vendra dada por dos coeficientes Cy—p, y Cq—y Siendo Cy—,, el coeficiente de resistencia debida a

la presion y Cyq—y el debido al esfuerzo viscoso.

4.2.1. Calculo de coeficientes de resistencia

Este coeficiente de resistencia vendra dado por la integral sobre todo el perfil de la presion.

(p - poo)Wde

j;fewtrmperfil
Cyp =

79
%onzo tpcrfcpcrﬁl ( )

donde t es el espesor relativo.
Ecuacién que estd expresada en términos de variables dimensionales. Expresando en funcién de las variables

adimensionales la ecuacién (79) queda de la forma:

C foa:dcspr—cxtr(l _ uz)deI’ + O"I/’dcsprfintr (1 _ Ug)nintr7dl’
d— =
p tperf tperf
f;i]f;::i—exn-(l - ue(xdeSPT)Q)neXtr ! dm + f;j(lf;::i—intr(l B Ue (:L.despr)2>nintr ! dm (80)
tperf tperf

Donde se ha supuesto que después del desprendimiento la presién serd constante y la correspondiente al punto
de desprendimiento.

En (80) hay cuatro términos, el primero y el tercero correspondiente a la integral sobre el extradds y el segundo
y el cuarto a la integral sobre el intradds.

La contribucién debida al esfuerzo de viscosidad vendrd dada por otra integral:

(81)

Expresada en términos de las variables dimensionales. Notar que las superficies de adimensionalizacién elegidas
para los dos coeficientes de resistencia son distinta debido a que la presién actia de manera perpendicular a la
frontera y la friccidon actiia de manera paralela a la frontera. Notar que se podian haber cogido otras superficies de
adimensionalizacion.

Como se ha resuelto las ecuaciones de capa limite en términos de variables adimensionales se procede a expresar
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(81) en funcién de estas variables, quedando de la forma:

extrados ? intrados ?
+
Uso Cperfil Uso Cperfil
v v

En (82) hay dos términos, el primero corresponde a la integral sobre el extradds y el segundo a la integral sobre

Tdespr-extrados 0y~ - du(y=0,z) Tdespr-intrados o3~ - du(y=0,z)
IN 2t sy d Jo 2t s dr

Coy = (82)

el intradds.
Para obtener esta expresién se ha hecho la hipdtesis de que los esfuerzos viscosos después del desprendimiento

son despreciables.

45



Parte 11
Resoluciéon numérica del proyecto

5. Estudio seccion bidimensional de una géndola

En este apartado se procederd al estudio bidimensional del problema. En este caso el contorno del dominio fluido
serd el conjunto de la géndola y el chorro, elimindndose el perfil y la estela de éste.

Los labios de la géndola son NACA 1-Series, concretamente NACA 1-85-100, la serie 1 es la que se usa para los
labios de la toma de los difusores. El cociente entre la longitud del difusor y el drea de garganta elegido para resolver
el problema serd de 1.250 (dato del problema). En la Figura 6 se puede observar la geometria de este perfil. La
inclinacion hacia abajo del perfil se debe a que no quiere que se desprenda la corriente debido al dngulo de ataque
inducido por el tubo de corriente absorbido por el motor, a la vez que permite que haya una componente de empuje

en la succién del borde de ataque permitiendo asi disminuir la resistencia total de la gondola.

NACA 1-85-100. Ratio 1.25

0.5

Figura 6: Geometria NACA1-85-100

Estos labio vienen dados por puntos en lugar de por ecuaciones explicitas de manera que a partir de estos puntos
se procedié a interpolar los puntos intermedios a través de ’splines’ pudiendo asi obtener una geometria suave del
perfil del difusor, tal y como se observa en la Figura 7.

La simulacion por medio del método de paneles incompresible se puede adimensionalizar de forma que el resultado
obtenido sea exclusivamente funcién del cociente Us, /Umotor, pero como una de las intenciones del proyecto era

comparar resultados con la solucién compresible dada por CFD, se mostrard la soluciéon del método de paneles
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NACA 1-85-100. Ratio 1.25

0.5

Figura 7: Interpolacién geometria NACA 1-85-100

adimensionalizada (caso general, la solucién se podra extrapolar a otros valores de Us, v de Umotor siempre que
Uso /Umotor S€ Mmantenga constante) y la no adimensionalizada dependiendo del contexto. La no adimensionalizada
se particularizara para un caso cercano a la operaciéon habitual de un aviéon, el caso es un motor operando entorno
a los 10000 metros de altura y a una velocidad de 120m/s. La eleccién de esta velocidad se ha hecho para as{ poder
hacer el estudio lo més vélido posible (en términos de compresibilidad), debido a que como se sabe el estudio a
través del método de paneles es incompresible. La velocidad del sonido a esta altura es de unos 269m/s, de manera
que para la velocidad de crucero elegida se tendra un nimero de Mach de 0,44, que estd muy en el limite entre la
compresibilidad y la incompresibilidad.

El estudio hecho consiste en la variacién del flujo absorbido por el motor, de manera que se produce una variacién
en la morfologia del tubo de corriente, modificando asi el angulo de ataque incidente sobre el labio. Con el estudio
se pretende demostrar la distinta severidad del gradiente de presiones en los bordes de ataque de los labios a medida
que se cambia el valor del gasto absorbido por el motor. En este instante es necesario recordar que los motores
absorben en régimen de crucero entre 25 — 50kg/m?s.

La geometria del modelo a estudio es la mostrada por la Figura 8.

47



difusor

Figura 8: Contorno de la géndola bidimensional en estudio
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5.1. Comprobacién del modelo numérico

En primer lugar para asegurar la fiabilidad del método se procederd a un estudio del resultado para distintas
discretizaciones y distintas longitudes de chorro, porque a priori el resultado deberia ser independiente del tamano
de la discretizacién (a partir de un cierto tamano del panel) y para una longitud del chorro varias veces la longitud
del motor, la solucién también seria independiente. Se resuelve el problema de velocidad incidente de 120m/s y
velocidad absorbida por el motor de 70m/s para distintas discretizaciones definidas a través de la variable paso,
légicamente cuanto mayor sea el paso menor es la finura de la discretizacion.

Los gradientes de presiones y las velocidades obtenidas para los distintas discretizaciones se muestran en las

figuras 9, 10, 11 y 12.

350
Paso 0.02
300 Paso 0.03
Paso 0.05
250
200
4] |
< 150
E _ —
o
2 100}
>
50
ol
50}
0 1 2 3 4 5 6 7 8

Figura 9: Variacién de la velocidad con el tamano de la discretizacién

También es necesario comprobar cémo la solucién es independiente de la longitud final a la que se corta el
chorro. Si el chorro se pone en la inmediaciones del final del labio, la solucién variara si se coloca el fin del chorro
en otra posicion cercana, pero si aleja lo suficiente el chorro, la solucién del potencial en las inmediaciones de los
labios seréd practicamente independiente de la posicién a la cual se corte el chorro.

Para comprobar este hecho se resolvié el problema para distintas abscisas finales del chorro. Los gradientes de
presiones y las velocidades para estas configuraciones se muestran en las Figuras 13, 14, 15 y 16 respectivamente.

En las Figuras 13, 14, 15 y 16 se observa como a partir de una longitud de chorro unas cuantas veces mayor que
la anchura de la toma la solucién no varia. Ademas en las figuras mostradas hasta ahora se ve como en el chorro la

velocidad tiende al valor Uy.
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coeficiente de presiones sobre el labio.

— Paso0 0.02
6 — Pas0 0.03
Paso 0.05
5L
4k
a 3r
(5]
|
2l
1k
ok
1k

Figura 10: Variacién del ¢, con el tamano de la discretizacién

320 — Pas0 0.02
Paso 0.03
300 Paso 0.05

260

240

velocidades

200

180

140

i i i i
0 0.02 0.04 0.06 0.08 0.1

Figura 11: Variacién del ¢, con el tamano de la discretizacién. Borde ataque
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801 — Paso0 0.02
— Pas0 0.03
Paso 0.05

60 -

40

20

velocidades
o
T

Figura 12: Variacién del ¢, con el tamano de la discretizacién. Intradés del labio

coeficiente de presiones sobre el labio.

35 : xfinaI:S

xfinaI:7

15

—cp

Figura 13: Variacién del ¢, con el final del chorro
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xinal=7
300 f

xfinal=5

250

200

150

velocidades

-0.4 -0.2 0 0.2 0.4 0.6

Figura 14: Variacién de la velocidad con el final del chorro. Zoom labio

coeficiente de presiones sobre el labio.

35 : xfinaI:S

xfinaI:7

15

—cp

Figura 15: Variacién del ¢, con el final del chorro.
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xjinal=7
300 f

xfinaI:S

250
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-0.4 -0.2 0 0.2 0.4 0.6

Figura 16: Variacién de la velocidad con el final del chorro. Zoom labio
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5.2. Estudio en funcion del gasto motor absorbido

Para los distintos cocientes de Upp,otor/Uso €l tubo de corriente absorbido por el motor se expandird en mayor
o menor magnitud provocando un distinto dngulo de ataque inducido que hara que el labio tenga un gradiente de
presiones mMAas 0 MeNos Severo.

Las distintos gastos absorbidos por el motor vendran dados por los distintas velocidades impuestas en la frontera
de la entrada del motor, debido a que se trabaja en régimen incompresible.

El estudio dimensional (el que se comparara con los resultados de CFD) se hard para varios gastos absorbidos
por el motor. La altura en la que actuara el motor sera de 10000m sobre el nivel del mar y la velocidad incidente
serd de 120m/s; se usardn gastos tipicos para motores civiles. El Cuadro siguiente muestra las relaciones entre los

gastos y las velocidades normales impuestas en la frontera de la entrada del motor.

Umotor M/s Dimensional | Gasto kg/(m?s). Dimensional | Upotor/Use
70 26.04 0.5833
80 29.76 0.6667
90 33.48 0.7500
100 37.2 0.8333
120 44.64 1

La solucién del problema adimensionalizado depende del cociente U,otor/Uso, de manera que la solucién pre-
sentada de aqui en adelante se parametrizard con este cociente adimensional (en este caso se representard solucién
adimensional) o bien se dard en términos de la velocidad de entrada del flujo en el motor (en este caso se represen-
tard solucién dimensional).

Una vez hecho el estudio de la influencia del tamafio de la discretizacion y de la posicién en la que se corta el
chorro, se tomara de aqui en adelante un paso de 0.03 y una posicién final del chorro de 5.075. Se han escogido
estos parametros debido al compromiso entre exactitud y tiempo.

El coeficiente de presiones para los distintos gastos se presenta en las Figuras 17, 18 y 19.

Como se esperaba a medida que aumenta el gasto absorbido, el pico de succién se hace menos elevado debido
a que existe un menor angulo de ataque inducido por el tubo de corriente absorbido por el motor. Respecto al
gradiente adverso de presiones, cada vez se suaviza a medida que el gasto aumenta, lo que conllevaré el efecto
pertinente en la capa limite.

Finalmente respecto al punto de remanso se observa como al aumentar el gasto se va acercando al borde de
ataque del labio, tal y como se ve en la Figura 19. La evolucién més exacta del punto de remanso frente al cociente

de velocidades se muestra en el Cuadro 1:
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coeficiente de presiones sobre el labio.

6
u /u=0.5833
motor i
sl Urotor/U=0-6667
u /u=0.75
motor i
u /u=0.8333
41 motor i
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X
Figura 17: ¢, parametrizado con Upnotor/Usc
coeficiente de presiones sobre el labio.
u /u=0.5833
motor i
5r - u /u=0.6667
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Figura 18: ¢, parametrizado con Upotor/Usc. Zoom del labio

Unmotor/Uso | Punto remanso 10~3 m
0.5833 | 5.7
0.6667 | 3.4
0.7500 | 1.8
0.8333 | 0.9

Cuadro 1: Evolucién del punto de remanso con Upyotor/Uso-

La velocidad adimensional sobre la pared se muestra en la Figura 20.
En la Figura 20 se puede apreciar como en cada caso la velocidad de la entrada del motor tiende al valor que

le impone la condicién de contorno, en este caso dado por el cociente de velocidades. Posteriormente la velocidad
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coeficiente de presiones sobre el labio.

/u=0.5833
motor i

/u=0.8333
motor i

0 0.01 0.02 0.03 0.04 0.05

Figura 19: ¢, parametrizado con Upotor/Uso. Zoom para ver el punto de remanso
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Figura 20: Velocidad adimensional en el obstdculo para distintas U,otor/Uso. Zoom labio

tangente representada es la del redondeo entre la entrada de la seccion del motor y el intradds del labio, la cual en
el punto de unién entre el redondeo y la entrada de aire al motor tiende a cero, indicando que el vector velocidad
en ese punto es perpendicular a la superficie de entrada al motor.

A continuacién se presentard la solucién obtenida para el caso en que la velocidad del motor sea igual a la de
entrada. Este caso en la practica puede tener poco interés pero aqui se pretende mostrar como el pico de succién se
va hacia el intradds, tal colmo muestra la Figura 21.

En la Figura 21 se observa como para la velocidad de entrada en el motor de 120 m/s el pico de succién se sitiia

en el intrados.

56



1k
05 >
—u /u=0.8333
motor i
@
'aé umotur/ul_l
s Or
5]
o
]
>
05}
1k
_1.5ki i i i i i i i
0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7

Figura 21: Velocidad adimensional en el obstdculo parametrizada con Upy,otor/Uso. Zoom labio.

coeficiente de presiones sobre el labio.
T T T T T

- u /u=0.8333
motor i

u Ju=1
1 motor i

Figura 22: ¢, en el obstdculo parametrizada con Upotor/Uso. Zoom labio.

A continuacion se procedera a ver como varia la componente de la fuerza de presion segin 'x’ cuando es integrada
sobre el labio, es decir sobre la superficie dada por la Figura 6, que como se puede apreciar no es cerrada. El valor
obtenido equivaldria a integrar la fuerza de presién sobre la superficie dada por la Figura 6 més una superficie que
la cerrara suponiendo que sobre esta superficie de cierre actia p.,. Es necesario comentar que este hecho no es
tan descabellado porque conviene recordar que hemos supuesto la tobera adaptada, es decir la presién es poo, v la

. . < . P
géndola no contribuye a la componente de la fuerza de presiéon horizontal, porque su vector normal va segun ’y’.
Un estudio mas detallado podria ser integrando la fuerza de presion una vez resuelto el método de lineas usando

el gradiente de presion hallado por paneles. Sin embargo este estudio se ha descartado debido a que el severo pico
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de succién al que estd sometido el labio harfa que ésta se desprendiera rapidamente (modelo laminar), mientras
que en la realidad aparecerian fenémenos de capa limite turbulenta y desprendimiento/readherencia de capa limite.
Ademas el hecho de que los modelos actuales no sean demasiados exactos ha hecho que se haya optado por no
proceder a realizar el cdlculo por el método de lineas para la capa limite del difusor. Por otra parte cuando se
proceda estudiar la géndola con la presencia de un perfil, a este ultimo si se le aplicard el método de lineas, ya
que el pico de succién que aparecerd sera mas suave y hard que el perfil de velocidades inicial aguante el gradiente
adverso mas tiempo que en el caso del gradiente obtenido en el labio.

En el Cuadro 2 se muestra la componente de la fuerza de presién adimensionalizada con clabiU%pro. Debido a

la naturaleza simétrica del problema el resultado para el labio superior sera el mismo que para el labio inferior.

Empuje labio adimensional

Unmotor/Uso = 0,5833 | Umotor/Uso = 0,6667 | Unotor/Uso = 0,75 | Upotor/Uso = 0,8333
Extradds 0.0571 0.0418 0.0281 0.0161
Intradés 0.0362 0.0205 0.009 0.0017
Total 0.0933 0.0623 0.0372 0.0178

Cuadro 2: Empuje adimensional para los distintos gastos absorbidos por el motor

Observando el Cuadro 2 se aprecia como a medida que aumenta el gasto absorbido por el motor disminuye el
empuje aportado por el labio del motor, debido a que al aumentar el gasto disminuye el angulo de ataque que
se encuentra el labio del motor, disminuyendo asi la magnitud del pico de succién que se encuentra el extradds
del labio. Ademaéas al aumentar el gasto la compresién en el interior del motor es menor, por lo que el intradds

tendrd menor sobrepresion.
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5.3. Comparacién modelos CFD con los del método de paneles

Para comprobar la validez del modelo se procedié a resolver el mismo problema planteado para el método de
paneles con el software Fluent. E1 CFD permitié introducir en el modelo los efectos de la viscosidad, de manera
que la resolucién obtenida por este método serd mucho mas completa, sobre todo en cuestiéon de resistencia y
desprendimiento que la solucién calculada por el método de los elementos de contorno.

Fluent permite usar varios modelos de viscosidad, de todos ellos el que se recomienda para el caso de altos

numeros de Reynolds es el Spalart-Allmaras. El problema se resolvié para dos casos:

1. Incompresible

2. Compresible

Es importante senalar que las distribuciones de presiones obtenidas mediante CFD a lo largo de los obstédculos
tendran validez excepto en los picos de succién, donde el tamano de las discretizaciones requerido es muy pequeno
y por falta de tiempo y de un profundo conocimiento de la herramienta Fluent no se ha podido discretizar con

elementos apropiados los bordes de ataque de los labios.

Modelo incompresible La malla se refiné todo lo que se pudo para asi poder intentar representar lo mejor
posible el pico de succién que se produciria en el borde de ataque de los labios.

El problema se resolvié para velocidad aguas arriba de 120m/s, una altura de 10000m y para los valores de
velocidad de entrada en el motor mostrados en el Cuadro 3. Notar que ahora para resolver el problema con la

herramienta Fluent es necesario especificar la altura. La presion se ha obtenido haciendo uso de la atmdsfera ISA.

| Unotor m/s | 70 [ 80 | 90 |

Cuadro 3: Valores de u.,ot0r para los que simulé el problema incompresible

Modelo compresible Para este tipo de modelo se realizé una malla un poco mas grosera, debido a que se topd con
problemas de convergencia a medida que disminuia el tamano de la malla, de manera que el pico de succion de los
labios de la toma NACA serie 1 no se ha podido representar tan bien como se hubiera deseado.

Se ha resuelto el problema para la misma altura y para los gastos de entrada del motor dados por las velocidades

con las que se resolvieron el problema incompresible, dados por el Cuadro 3.
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Comparacién modelos CFD con los del método de paneles

Una vez presentado muy por encima como se han obtenido las distintas soluciones del modelo CFD se procede
a la comparacion de éstos modelos con las soluciones obtenidas a través del método de paneles.

En las Figura 23, 24 y 25 se muestra el valor de los distintos ¢, obtenido por cada uno de los métodos.

Comparacion de los distintos c, 2 lo largo del labio

O  CFD incompresible
O  CFD compresible b
Paneles incompresible

0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5

Figura 23: Coeficientes de presiones sobre el labio para U,otor = 7T0m/s

Comparacion de los distintos cp alo largo del labio

T T
O  CFD incompresible

O  CFD compresible
Paneles incompresible| |

Figura 24: Coeficientes de presiones sobre el labio para U,otor = 80m/s

En las Figura 23, 24 y 25 se observa como para una velocidad de vuelo de 120m/s se ha obtenido unos resultados
muy semejantes tanto en modelos compresibles e incompresibles. Ademas el método de paneles simulado en este

proyecto obtiene resultados muy parejos con los obtenidos mediante los dos modelos simulados por Mecanica de
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Comparacion de los distintos c, 2 lo largo del labio

O  CFD incompresible

o

CFD compresible

Paneles incompresible| |

XS

D

& 4‘.4%7;.

0.1

0.2

0.3

0.4

0.5

Figura 25: Coeficientes de presiones sobre el labio para U,,otor = 90m/s

Fluidos Computacional.

Senalar como el hecho de que en el modelo compresible se representa muy mal el pico de succién debido a que

para conseguir la convergencia se ha tenido que usar un malla més grosera en comparaciéon con la malla usada en

el modelo incompresible. De todos modos en éste tltimo no se representa de manera adecuada tampoco el pico de

succién, ya que para poder hacerlo se deberia hacer la discretizacion mucho méas pequena en las inmediaciones del

borde de ataque de los labios del motor.

La no buena representacién del pico de succién hace que el empuje debido a la presién en los labios no sea el

mismo para el modelo CFD que para el método de paneles. Los Cuadros 4 y 5 muestran las discrepancias entre los

empujes en los labios obtenidos por los dos métodos:

Empuje labio. Paneles Empuje presion labio. CFD

Tm —0,5833 [ U= =0,6667 | Z= =0,5833 | Z= = 0,6667
Extrados 0.0571 0.0418 0.0365 0.0246
Intradds 0.0362 0.0205 0.0107 0.0035
Total 0.0933 0.0623 0.047 0.028

Cuadro 4: Empuje adimensional de los labios. Caso bidimensionall

Empuje labio. Paneles Empuje presién labio. CFD
Un _— Un _— Un _ Un _—
=07 | = =08333 | = =075 | 7= =0,8333
Extradods 0.0281 0.0161 0.0135 0.0036
Intradés 0.009 0.0017 -0.002 -0.0067
Total 0.0372 0.0178 0.011 -0.0034

Cuadro 5: Empuje adimensional de los labios. Caso bidimensional2
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Observar que al no estar bien representado el pico de succién para los resultados CFD, el valor del empuje es
menor que para el caso de paneles. Recordar que la longitud de adimensionalizacién es la cuerda del labio y no un

espesor de éste, a pesar de ser empuje de presion.
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6. Estudio seccién bidimensional de una géndola con un perfil

El presente estudio consistird en anadir a lo hecho e la seccién 5.2 un perfil con su correspondiente estela, para
asi ver la influencia del perfil sobre la toma y viceversa. La geometria del nuevo problema viene dada por la Figura

26.

perfil problema

0.5F 1

Figura 26: Contorno del dominio fluido del problema a estudiar

En este nuevo analisis se podran sacar nuevos datos, tales como la sustentacion del perfil para los distintos tipos

de configuraciones que se supondran. El coeficiente de sustentacién del perfil vendra dado por:

2r

Ol =
Uoo Cperfil

6.1. Comprobacién del modelo bidimensional con un perfil

De nuevo se hara un analisis previo para ver la variacién del problema con parametros con los cuales no deberian
variar si el problema estuviera bien formulado. Estos pardametros seran de nuevo la posicién final del chorro y el
tamano de la discretizacién. El perfil elegido para hacer esta comprobacién es un perfil simétrico NACA 0012, la
velocidad en el infinito serd 120m/s y la de entrada en el motor serd de 70m/s.

Las velocidades sobre el obstéculo y los distintos ¢, obtenidos sobre los labios del motor y los perfiles en las
Figuras 27 y 28.

En las Figuras 27 y 28 se observa que la discretizacion apenas influye en la solucién del problema, ademés cuanto
mas pequena sea la discretizacion menos se diferencian discretizaciones sucesivas. También se observa como apenas

varian los coeficientes de sustentacion del perfil con las distintas geometrias. En el Cuadro 6 se puede comprobar:
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velocidades en la toma velocidad tangente en el perfil

400 200
labio sup p=0.02
— — —labio inf p=0.02
300 labio sup p=0.03 150l
g — — — labio inf p=0.03 2
S labio sup p=0.05 g
g 200 ~ — — labio inf p=0.05 =
g R 3 1000 / extra p=0.02 |-
8 100} b ! — — —intra p=0.02
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> S gl }: — — —intra p=0.03
of | extra p=0.05
VJ | — — —intra p=0.05
-100 i i i i J 0 i U i i i i J
0 1 2 3 4 5 -0.8 -0.6 -0.4 -0.2 0 0.2 0.4 0.6
X x/c
coeficiente de presiones sobre la toma coeficiente de presiones sobre el perfil
8 1
labio sup p=0.02
— — — labio inf p=0.02
6 labio sup p=0.03|1 osl |
— — — labio inf p=0.03 ’
labio sup p=0.05
ar ~ —  labio inf p=0.05 |]
5 g ol J
T T extra p=0.02
2F 1 / — — —intra p=0.02
/ extra p=0.03
-05f . P 1
ot | | — — —intra p=0.03
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! — — —intra p=0.05
-2 - - - - -1 . L . .
0 1 2 3 4 5 -08 -06 -04 -02 0 0.2 0.4 0.6
X x/c

Figura 27: Solucién al problema para distintas discretizaciones

Paso CYlperﬁl
0.05 | 0.2574
0.03 | 0.2631
0.02 | 0.2661

Cuadro 6: Variacién del Cj del perfil con la discretizacion

Si se procede a evaluar el método para distintas posiciones finales del chorro, se obtendran las soluciones
mostradas en las Figuras 29 y31.

Se observa como casi no hay cambios al variar la posicién final del chorro, lo que muestra que la resolucién
numérica al problema se ha hecho bien.

Finalmente resulta importante notar el hecho de que la presencia del perfil hace que el campo de velocidades y

presiones sobre el labio superior e inferior no sea igual tal como se muestra en la Figura 31.
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velocidades en la toma

3407 labio sup p=0.02
— — —labio inf p=0.02
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Figura 28: Solucién al problema

velocidad tangente

velocidad tangente en el perfil
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para distintas discretizaciones. Zoom
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velocidades toma

400

300

200

100

-100

—cp

velocidades en la toma

labio sup x 4

final~

4

— — —labioinfx. =
final

labio sup xﬁnal=5

— — —labioinfx. =5
final

labio sup x, 6

final~

— — — labioinf x 6

final~

coeficiente de presiones sobre la toma

labio sup x, 4

final ™
=4

al

labio sup XfinaI:5

5

— — —labioinfx,
fin:

— — —labioinfx. =
final

labio sup x, 6

final~

— — —labioinfx_ =6
final

velocidad tangente

velocidad tangente en el perfil

200
extrax. =4
final
— — —intrax. =4
final
150 (\ extrax, =5
— inal
e — — _intrax,__=5
final
100}, / extra XfinaI:6
— — —intrax. =6
! final
I
501
0 i i i i
0 0.2 0.4 0.6 0.8 1
x/c
coeficiente de presiones sobre el perfil
1 . . . .
0.5 R
0 extra X =4
, inal
/ — — —intra xﬁnal=4
/ _
0.5 fexn’a Xfinal_5 R
| — — —intra Xfina|:5
| extrax. =6
1 ; final ;
0 0.2 — — —intra XfinaI:6 0.8 1

AT

Figura 29: Solucién al problema para distintas posiciones del final del chorro
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Figura 31: Velocidad sobre labios para tmotor = 85m/s y Use = 120m/s



6.2. Estudio del modelo bidimensional en funcién del gasto absorbido por el motor

El estudio se hard para varios gastos absorbidos por el motor. La altura en la que actuara el motor serd nue-
vamente de 10000m sobre el nivel del mar y la velocidad incidente serd de 120m/s y se usardn gastos tipicos para

motores civiles. El Cuadro siguiente muestra los distintos gastos:

Unotor m/s | Gasto kg/(m?s) | Umotor/Uso

70 26.04 0.5833
85 31.62 0.7033
100 37.2 0.8333

La solucién del problema adimensionalizado depende del cociente U,yotor/Uso, de manera que la solucién pre-
sentada de aqui en adelante se parametrizard con este cociente adimensional (en este caso se representard solucién
adimensional) o bien se dard en términos de la velocidad de entrada del flujo en el motor (en este caso se represen-
tard solucién dimensional apta para compararla con los resultados de CFD).

En la Figura 32 y en 33 se observan las distintas soluciones para los respectivos gastos.

En la Figura 33 se ve como al aumentar el gasto el pico de succién se hace menos severo como ocurria en el
problema bidimensional sin la presencia del perfil, fruto de la distinta expansion del tubo de corriente absorbido
por el motor. El perfil podra servir de medidor de este angulo de ataque inducido por el tubo de corriente absorbido
por el motor. Cudnto mayor sea la compresion del tubo, mayor sera el angulo de ataque inducido por el tubo de
manera que debido a la posicién geométrica del perfil sobre el motor, la sustentacién de éste deberia aumentar.

.y .z . . . U
En el Cuadro 7, se muestra la variacién de la sustentacion del perfil con el pardmetro adimensional ——.
o0

Um

U Olperﬁl
0.583 | 0.2631
0.708 | 0.1842
0.833 | 0.1052

Cuadro 7: Variacién del Cj del perfil con el cociente de velocidades

Se observa claramente como el angulo de ataque que ve el perfil disminuye al aumentar el gasto caudal absorbido
. s U .
por el motor, ademds se observa como la relacién entre Cipersi1 ¥ U—m es lineal.
o0
Este distinto dngulo de ataque inducido por el flujo absorbido por el motor, también se manifiesta en distintos
. ., c . . . . Um L. .
picos de succién para los distintos pardametros adimensionales —, como es logico cuanto mayor sea el dngulo de
Uso
ataque visto por el perfil mayor sera el pico de succidon que se producird en él, tal como muestra la Figura 34.
Resulta interesante el estudio de los distintos puntos de remanso que nos indicaran la severidad del recorrido de

la capa limite, el empuje aerodindmico debido a la inclinacién del labio del motor, ...
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velocidades adimensionales en los labios de la toma velocidad adimensional tangente en el perfil
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Figura 32: Solucién del problema para distintos gastos

La posicién de los puntos de remanso del labio superior, labio inferior y perfil vendran de nuevo dados cualita-

tivamente por la contracciéon del tubo de corriente absorbido por el motor.

Puntos de remanso 1073

Um
Tperfil | Tlabio superior | Llabio inferior
Uso

0.583 1.4 ) 6.2
0.708 | 0.67 2.7 2.6
0.833 | 0.26 1.2 1

Como era de esperar a medida que aumenta el gasto, el punto de remanso del perfil, del labio superior y del
labio inferior se van desplazando hacia los respectivos bordes de ataque. Notar que estos puntos de remanso estan
medidos desde el borde de ataque del perfil, labio superior y labio inferior respectivamente.

Resulta interesante ver el comportamiento del empuje generado por los labios del motor a medida que se cambia

el gasto absorbido por el motor. En el Cuadro 8 se muestra la componente de la fuerza de presién adimensionalizada
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velocidades adimensionales en los labios de la toma
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Figura 33: Solucién del problema para distintos gastos. Zoom sobre labio

motor i

1| = — —intrau___/u=0.7083
motor i

extrau /u=0.8333
motor i
— — —intrau /ui:0.8333

motor

0.8 1

1
con Clabi0§ pUZ. sobre los labios inferior y superior para los distintos gastos para los cuales se ha solucionado el

problema:
Empuje labio superior Empuje labio inferior
g =0,5833 | 7= =0,7033 | 7= =0,8333 | 7= = 0,5833 [ 7= = 0,7033 [ §= = 0,8333
Extradds 0.0582 0.0434 0.0306 0.0612 0.0374 0.0176
Intradés 0.0343 0.0151 0.0012 0.0389 0.0149 0.0014
Total 0.0925 0.0585 0.0318 0.1001 0.0523 0.019

Cuadro 8: Empuje adimensional para los distintos gastos absorbidos por el motor

Conviene sefialar que estos empujes adimensionales estdn adimensionalizados con la cuerda del labio de la toma

y 1no con el espesor (tal y como se hacia para el perfil) ya que no hay un espesor claro de referencia en la geometria

del labio de la toma.

En el Cuadro 8 a pesar de usar un modelo potencial se ha hallado la componente de la fuerza aerodindamica

segun el eje 'x’. Se ha integrado en todo el labio, pero es preciso remarcar que los labios no han sido una superficie
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velocidades adimensionales en los labios de la toma velocidad adimensional tangente en el perfil
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Figura 34: Solucién del problema para distintos gastos. Zoom pico succién e intradds

cerrada porque se ha integrado por la parte del labio en contacto con el fluido, de manera que la unién del labio
con el resto de la géndola no se ha tenido en cuenta para este andlisis. E1 Cuadro 8 muestra como la influencia del
perfil sobre la géndola hace que ahora ya no tenga el mismo comportamiento el labio superior que el labio inferior.
Ademas se observa claramente como a medida que aumenta el gasto absorbido por el motor, la componente segin
el sentido negativo de’x’ de la fuerza Aerodinamica que actia en el labio disminuye, debido a que la succién en el
extradds del labio es inferior y la compresion del intradds también lo es.

La componente de la fuerza aerodinamica sobre los labios de la toma segin el eje 'x’ negativo, se le denomi-
nara empuje, éste se crea debido al angulo de ataque del perfil del labio del difusor, que favorece que haya empuje

en la parte de succién y en la parte de compresién.
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6.3. Estudio de la capa limite en el modelo bidimensional con perfil

Tal y como se explicé en el capitulo dedicado al método de linea, se procedera al cilculo de la evolucion de la
capa limite a lo largo del perfil; conviene recordar que la capa limite usada serd laminar e incompresible. Para el
contorno de las géndolas no se aplicard el método de linea, debido a que como se ha podido ver, tras el estudio del
método de paneles, los gradientes de presiones en el borde de ataque del perfil son elevados, de manera que una
capa limite laminar e incompresible no aguantara este gradiente produciendo el desprendimiento cerca del borde de
ataque, por lo que los resultados obtenidos no tendrdn mucha validez. Para un estudio correcto de la evolucién de
la capa limite sobre los labios de la géndola, seria recomendable el uso de capas limites turbulentas, pero debido a
su dificultad y a la falta de tiempo no se procedié al estudio.

La capa limite se integré para los siguientes casos:

Unotor m/s | Gasto kg/(m?s) | Unotor/Uso
70 26.04 0.5833
85 31.62 0.7033
100 37.2 0.8333

Las Figuras 35, 36 y 37 muestran los perfiles del desprendimiento y la evolucion de los coeficientes de resistencia
debido a la presiéon y a la viscosidad hasta el punto de desprendimiento para los casos mostrados en el Cuadro
superior.

Los resultados de los coeficientes de resistencia que se muestran en las Figuras 35, 36 y 37 son solo validos hasta
el desprendimiento de la corriente. Para el coeficiente viscoso se considerard que después del desprendimiento no
habra contribucién, debido a que las variaciones de u se produciran en longitudes del orden la distancia del punto de
desprendimiento al borde de salida, por lo que el esfuerzo en el obstaculo se despreciara. Para el caso del coeficiente
de resistencia debido a la presién, la contribucién de la parte del perfil de después del desprendimiento se tendra en
cuenta teniendo en cuenta la aproximacién de que después del desprendimiento la presién se mantiene constante e
igual a la del punto de desprendimiento. De esta manera en el Cuadro 9 se muestran los distintos coeficientes para

el intradds y el extrados.

Extradés Intradés
Lad desprendimiento Cdp Odf \/C:oo Lad desprendimiento Cdp C(df \/C;oc
Uy =70m/s 0.4281 -0.1159 0.8749 0.7992 0.2954 1.5233
U, =85m/s 0.4798 -0.0649 0.9462 0.7751 0.2495 1.4689
Uy =100m/s 0.5235 -0.0153 1.0094 0.7564 0.1944 1.3985

Cuadro 9: Valores de interés del estudio del estudio capa limite
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Figura 35: Resultados para el caso U,,
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Figura 37: Resultados para el caso U,, = 100m/s
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6.4.

Estudio del modelo bidimensional en funcién de la posicion vertical del perfil

El propésito de este apartado es el de ver la influencia de la posicién vertical del perfil respecto al motor. Para

ello se procedera a resolver el método de paneles cambiando la coordenada 'y’ del borde de ataque del perfil. Como

es logico el perfil serd siempre el mismo, el NACA 0012. Los valores de las velocidades del problema serén:

Uso = 120m/s

Umotor = 85M/s

Se estudiara para coordenadas 'y’ del borde de ataque del perfil NACA de valor 2, 3, 4, 5 veces el radio méximo

del labio de la serie NACA sl (0.2286 m), mientras que la coordenada ’x’ del borde de ataque del perfil NACA

estard fija, exactamente se situara dos veces el radio maximo del labio

muestran las distintas soluciones obtenidas.
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Figura 38: Solucién para distintas posiciones verticales del perfil

0.8 1

En la Figura 38 se observa como a medida que se aleja el perfil las presiones en el extradds e intradés del perfil
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se van juntando, propio del comportamiento de un perfil simétrico a dngulo de ataque nulo. También se observa
como la variacién en la posicién del perfil apenas influye en la solucién de los labios (sobretodo compardndola con
la influencia en los labios del gasto absorbido), sin embargo el perfil si es muy influenciado por la variacién de la
posicién de éste respecto al motor.

En el Cuadro 10 se muestra la variacién de la sustentacién del perfil con la posicién vertical de éste.

Posicién vertical del perfil
Yperfil Yperfil Yperfil Yperfil Yperfil
_perfil o | _Jeerfil g [ perfl 4| _Fperfil 5 perfil g4
Rma labio Rma labio Rma labio Rma labio Rmax labio
Cliperfil 0.1619 0.1806 0.1582 0.1358 0.1175

Cuadro 10: Cipersil para distintas posiciones verticales del perfil

El Cuadro 10 muestra como si el perfil se sitiia muy cerca del labio puede generar menos sustentacion que si
estuviera un poco mas alejado. Esto se puede deber a que la parte del intradds del perfil junto al labio superior de
la toma forman un conducto convergente de manera que la presién baja en esa zona tuviéndose asi menos presién
en el intradds del perfil. Sin embargo esta fendmeno pierde importancia a distancias mayores de dos veces el radio
maéximo del labio, donde la sustentacion del perfil simétrico viene gobernada por el angulo de ataque inducido por
el gasto absorbido por el motor. Como es 16gico al aumentar la distancia de separacién vertical entre la toma y el
perfil, la sustentacion de éste tenderd a cero.

Para finalizar con este apartado se representard en los Cuadros 39 y 40 la variacién de algunos parametros de
interés de los labios del motor y del perfil con la posicién horizontal del perfil. Se puede observar como a medida
que Yperfit — 00 las variables de la toma tienden al caso en que no haya perfil y los del perfil tienden al caso en
que no existe la toma. En dichos Cuadros se ve como varfan parametros como el coeficiente de resistencia viscosa
(modelo laminar), el coeficiente de resistencia de presién del perfil, el C; del perfil, el punto de remanso de la toma y
el empuje de la toma. En dichos Cuadros se observa como la variacién de las magnitudes de la toma apenas varian
con la posicién del perfil en comparacién con la variacion de las magnitudes asociadas al perfil, demostrando que
la toma difusiva esta disenada para una gran variedad de posiciones del perfil. El comportamiento de las variables
es el esperado, como por ejemplo el del coeficiente de resistencia de presién del perfil, que disminuye a medida que
se aleja el perfil de la toma, debido a que el pico de succién serd menor y la capa limite de desprenderd mas tarde.

Con los Cuadros 39 y 40 se puede realizar un estudio para colocar el perfil en el lugar mas conveniente, de-
pendiendo si lo que interesa es aumentar el empuje total debido al empuje de la toma o de si se quiere que el
perfil sustente més gracias a la ayuda del motor o de si se quiere minimizar la resistencia del perfil. Conviene en
estos momentos comentar que el valor de la resistencia viscosa se calcul6é con un modelo laminar de manera que la

resistencia viscosa real serd mayor a causa de la turbulencia.
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Valores interés perfil para distintas situaciones verticales
T T
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Figura 39: Pardmetros globales de interés del perfil vs posicién vertical del perfil

Valores interés seccion motor para distintas situaciones verticales
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Figura 40: Parametros globales de interés de la toma vs posicién vertical del perfil
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6.5. Estudio del modelo bidimensional en funcién de la posicién horizontal del perfil

El objetivo de este apartado es el de ver la influencia de la posicién horizontal del perfil respecto al motor. Para
ello se procedera a resolver el método de paneles cambiando la coordenada 'x’ del borde de ataque del perfil. Como

es logico el perfil serd siempre el mismo, el NACA 0012. Los valores de las velocidades del problema serédn:

Uso = 120m/s Umnotor = 85M/s

Se estudiara para coordenadas 'x’ del borde de ataque del perfil NACA de 1, 2, 3, 4, 5 veces la longitud del labio
de la serie NACA sl (0.4572 m), mientras que la coordenada 'y’ del borde de ataque del perfil NACA estard fija,
exactamente se situard tres veces el radio méximo del labio delante de la toma . En la Figura 41 se muestran las

distintas soluciones obtenidas.
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Figura 41: Solucién para distintas posiciones horizontales del perfil

En la Figura 41 se observa como a medida que el perfil se aleja aguas arriba de la toma del motor, las presiones
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en el extrados e intradds del perfil se van juntando, propio del comportamiento de un perfil simétrico a angulo de
ataque nulo. También se observa como en el caso anterior la posicién del perfil apenas influye en la solucién de los
labios, sin embargo si influye en el motor.

En el Cuadro 11 se muestra la variacién de la sustentacién del perfil con la posicién horizontal de éste.

Posicién horizontal del perfil
Tperfil Tperfil Tperfil Tperfil Tperfil
Cperfil g | Zperfl _ o | Zparfil _ g | Zperfil _ g | Zeerfil _ g
Llabio Llabio Llabio Llabio Llabio
Clperfil 0.1805 0.2514 0.1625 0.086 0.049

Cuadro 11: Cjperar para distintas posiciones horizontales del perfil

Es importante ver que la sustentacion del perfil decae mucho mas réapido al alejarnos horizontalmente que
verticalmente, como es logico debido a que la sustentacién depende del angulo de ataque inducido.

De nuevo puede resultar interesante el caso en el que la posicion x’ del borde de ataque del perfil es cercana

Tperfil

al labio, en concreto para el caso = 0. La Figura 42 muestra las presiones en el perfil; en dicha figura se

labio

muestra que vuelve a suceder que el intradds del perfil forma un conducto convergente que hace que disminuya la

presion en el intradds del perfil, siendo en este caso la sustentacién del perfil de 0.0518 mucho menor que para el

coeficiente de presiones sobre el perfil. rojo es el intrados y azul es el extrados
0.8 T T T T

0.6

0.4

0.2

—cp

0 0.2 0.4 0.6 0.8 1
xlc

Tperfil

Figura 42: ¢, en el perfil para Uy, = 120m/s, u,, = 85m/s =0

9
Liabio

Para finalizar con este apartado se representara en las Figuras 43 y 44 la variacién de algunos parametros de
interés de los labios del motor y del perfil con la posicién horizontal del perfil. Se puede observar como a medida
que Tperfiy — 00 las variables de la toma tienden al caso en que no haya perfil y los del perfil tienden al caso en que

no existe la toma. Los Cuadros muestran de nuevo pardmetros como el coeficiente de resistencia viscosa (modelo
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laminar), el coeficiente de resistencia de presién del perfil, el C; del perfil, el punto de remanso de la toma y el
empuje de la toma. De nuevo los Cuadros anteriores muestran como la variacion de las magnitudes de la toma
apenas varian con la posicién horizontal del perfil en comparacién con la variacion de las magnitudes asociadas al
perfil, demostrando que la toma difusiva estd disenada para una amplia variedad de situaciones horizontales del
perfil. De nuevo la evolucién de los parametros es la légica, por ejemplo el coeficiente de resistencia de presion del
perfil disminuye a medida que el perfil se aleja del motor, debido a que la capa limite se desprendera mas cada vez
mas tarde.

Valores interés perfil para distintas situaciones horizontales
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Figura 43: Parametros globales de interés del perfil vs posicién horizontal del perfil

Valores interés seccion motor para distintas situaciones horizontales
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Figura 44: Parametros globales de interés de la toma vs posicién horizontal del perfil

En los Cuadros 43 y 44 se puede realizar un estudio junto a los Cuadros 39 y 40 para colocar el perfil en el lugar
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mads conveniente, dependiendo si lo que interesa es aumentar el empuje total debido al empuje de la toma o de si se

quiere que el perfil sustente méas gracias a la ayuda del motor o de si se quiere minimizar la resistencia del perfil.
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6.6. Comparacién de resultados con modelos CFD

Para comprobar la validez del modelo se volvié a resolver el problema con el software Fluent. Recordar que la
principal diferencia del CFD sera la inclusion de la viscosidad en el andlisis, de manera que la resolucion obtenida
por este método serd mucho mas completa, sobre todo en cuestién de resistencia y desprendimiento que la obtenida
por el método de paneles.

Tal como se hizo en el problema bidimensional sin perfil el modelo de viscosidad usado fue Spalart-Allmaras. El

problema se volvié a resolver para dos casos:

1. Incompresible

2. Compresible

Es importante senalar que las distribuciones de presiones obtenidas mediante CFD a lo largo de los obstédculos
tendran validez excepto en los picos de succién, donde el tamano de las discretizaciones requerido es muy pequeno
y por falta de tiempo y de un profundo conocimiento de la herramienta Fluent no se ha podido discretizar con
elementos apropiados los bordes de ataque de los labios y del perfil.

El problema se resolvié para velocidad aguas arriba de 120m/s, una altura de 10000m y para los gastos de

entrada en el motor mostrados en el Cuadro 12

| Gasto kg/(sm?) | 26.74 [ 30.56 | 30.38 |

Cuadro 12: Valores de gastos para los que simul6 el problema

Una vez presentado muy por encima los problemas resuelto por CFD (en secciones posteriores se explicardn
con mas detalle) se procede a la comparacién de éstos modelos con las soluciones obtenidas a través del método de
paneles.

En las Figuras 45, 46, 47, 48, 49 y 50 se muestra el valor de los distintos ¢, obtenido por cada uno de los métodos.

En dichas Figuras se observa como para una velocidad de vuelo de 120m/s se ha obtenido unos resultados
muy semejantes tanto en modelos compresibles e incompresibles. Ademds se ajusta mejor el ¢, del perfil que el del
labio, esto se debe a que el labio es méas estrecho y los gradientes de presiones son mayores de manera que la malla
grosera usada en el CFD aproxima mejor la distribucién del perfil que la del labio. Por otra parte el método de
paneles simulado en este proyecto obtiene resultados muy parejos con los obtenidos mediante Mecanica de Fluidos
Computacional. Como es légico los coeficientes de sustentacion para los perfiles son muy parecidos, ya que se ha

visto anteriormente que las distribuciones de presiones son similares.
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Comparacion de los distintos c,2 lo largo del perfil

1.5 T T T

O  CFD incompresible

O  CFD compresible
Paneles incompresible

Figura 45: Coeficientes de presiones sobre el perfil para G = 26, T4kg/(sm?)

Comparacion de los distintos cp a lo largo del labio superior
1.5 T T

T T
O  CFD incompresible
Paneles incompresible| 4

0.1 0.2 0.3 0.4 0.5

Figura 46: Coeficientes de presiones sobre el labio para G' = 26, 74kg/(sm?)

De nuevo el modelo compresible representa peor el pico de succién debido a que para conseguir la convergencia
se ha tenido que usar un malla grosera en comparacién con la malla usada en el modelo incompresible. De todos
modos en éste ultimo no se representa de manera adecuada tampoco el pico de succién, ya que para poder hacerlo
deberiamos hacer la discretizacién mucho mas pequena en las inmediaciones del borde de ataque de los labios del
motor.

La no buena representacién del pico de succién hace que el empuje debido a la presién en los labios no sea el
mismo para el modelo CFD que para el método de paneles. En los Cuadros 13 y en 14 muestran las discrepancias

entre ambos métodos en el valor del empuje para el labio superior y para el inferior:
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Comparacion de los distintos c,2 lo largo del perfil

1.2 T T T
O  CFD incompresible
1F Paneles incompresible| |
b
0.8} |

Figura 47: Coeficientes de presiones sobre el perfil para G = 32,47kg/(sm?)

Comparacion de los distintos cp a lo largo del labio superior
2 T T
O  CFD incompresible
O  CFD compresible
Paneles incompresible

0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5

Figura 48: Coeficientes de presiones sobre el labio para G' = 38,2kg/(sm?)

Empuje labio superior. Paneles Empuje presién labio superior CFD
Un _— Un _— Un _— Un _— Un _ Un _—
7= =0,5833 | = =0,7033 | = =0,8333 | 7= =0,5833 | = =0,7033 | 7= = 0,8333
Extradds 0.0582 0.0434 0.0306 0.039 0.027 0.015
Intradés 0.0343 0.0151 0.0012 0.012 0 -0.009
Total 0.0925 0.0585 0.0318 0.051 0.027 0.005

Cuadro 13: Comparacién empujes entre distintos métodos. Tabla 1

Observar que al no estar bien representado el pico de succién para los resultados CFD, el valor del empuje es
menor. Recordar que la longitud de adimensionalizacién es la cuerda del labio y no un espesor de éste, a pesar de

ser empuje de presion.
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Comparacion de los distintos c,2 lo largo del perfil
1.2 T

T T
g O  CFD incompresible
Paneles incompresible

0.8¢p 4

Figura 49: Coeficientes de presiones sobre el labio para G = 32,47kg/(sm?)

Comparacion de los distintos cp a lo largo del labio superior
15

T T
O  CFD incompresible
Paneles incompresible

0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5

Figura 50: Coeficientes de presiones sobre el labio para G' = 38,2kg/(sm?)

Empuje labio inferior. Paneles Empuje presién labio inferior CFD
Tm =0,5833 | U= =0,7033 | = =0,8333 | &= =0,5833 [ U= =0,7033 | Z= =0,8333
Extradds 0.0612 0.0374 0.0176 0.0535 0.03 0.0086
Intradés 0.0389 0.0149 0.0014 0.013 0 -0.009
Total 0.1001 0.0523 0.019 0.066 0.029 -0.0005

Cuadro 14: Comparacién empujes entre distintos métodos. Tabla 2

Resulta interesante comparar los coeficiente de resistencia de presién de los perfiles obtenidos mediante CFD y
los obtenidos a partir de la combinaciéon del método de lineas y del método de paneles. La Figura 51 muestra la

comparacion del coeficiente de resistencia debido a la presion.
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Comparacion coeficiente de resistencia debido a presién obtenido en CFD y lineas
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Figura 51: Comparacién coeficientes de resistencia debido a presién para distintos gastos absorbidos

Se observa que los resultados para el caso del coeficiente de presiones de nuevo vuelven a ser muy parecidos en
ambos métodos, tal y como ocurria con la distribucién de presiones.

Finalmente se comparara el coeficiente de resistencia del perfil debido a la friccién. Los resultados de Fluent se
calcularon con el modelo de viscosidad de Spalart-Allmaras, de forma que al ser turbulento producira coeficientes de
friccién mucho mayores que el coeficiente obtenido por el método de lineas. Para poder cotejar los Cy, obtenidos por
el método de lineas laminar, se simulo con Fluent pero en régimen laminar. El Cuadro 15 muestra las comparaciones
de Cy4; para CFD laminar y por el método de lineas.

Las discrepancias en Cy, del perfil que muestra el Cuadro 15 se deben a los puntos de desprendimiento obtenidos

para el modelo laminar de CFD son distintos de los puntos de desprendimiento obtenidos para el método de lineas.
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Extradéds Intrados

Ca,lineas \/ v_| | C4,CFD \/ v_| | Cy,lineas \/ v_| | C4,CFD \/ v

Uy =70m/s
Un = 85m/s
Uy = 100m/s

0.875 ] 0.64 ) 1.523 ) 0.794 )
0.946 0.678 1.47 0.79
1.009 0.704 1.348 0.776

Cuadro 15: Comparacién Cy, del perfil para ambos métodos
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7. Estudio del modelo axilsimétrico

El modelo a estudiar serd una géndola axilsimétrica formada por perfiles NACA 1-85-100. El cociente entre la

longitud del difusor y el area de garganta es de 1.250, tal y como para el caso bidimensional.

7.1. Comprobacién del modelo numérico

Tal y como se hizo para otros modelos, para asegurar la fiabilidad del método se procedera a un estudio del
resultado para distintas discretizaciones y distintas longitudes de chorro. Se resuelve el problema de velocidad
incidente de 120m/s y velocidad absorbida por el motor de 70m/s para distintas discretizaciones definidas a través
de la variable paso, légicamente cuanto mayor sea el paso menor es la finura de la discretizacion.

Los gradientes de presiones y las velocidades obtenidas para los distintas discretizaciones se muestran en las

figuras 52.
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Figura 52: Solucién para distintas discretizacién

De nuevo se procede a comprobar que la solucién es independiente de la longitud final a la que se corta el chorro.
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Los gradientes de presiones y las velocidades para estas configuraciones se muestran en la Figuras 53.
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Figura 53: Solucién para distintas
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En la figura 53 se observa como a partir de una longitud de chorro unas cuantas veces mayor que la anchura de

la toma la solucién no varia.

7.2. Estudio del modelo axilsimétrico en funcién del gasto absorbido por el motor

Observando en el apartado anterior la independencia del modelo con la situacién del chorro y con la discretizacion,

todos los problemas axilsimétricos de aqui en adelante se han resuelto con los mismos valores de los dos pardametros

nombrados anteriormente.

El estudio se hara para varios gastos absorbidos por el motor. La altura en la que actuard el motor serd de

10000m sobre el nivel del mar y la velocidad incidente serd de 120m/sy nuevamente se usaran gastos tipicos para

motores civiles. El Cuadro siguiente muestra los distintos gastos.
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Umotor m/s | Gasto kg/(m?s)

Umoto’r/Uoo

70 26.04
85 31.62
100 37.2

0.5833
0.7033
0.8333

La solucién del problema adimensionalizado depende del cociente U,yotor/Uso, de manera que la solucién pre-

sentada de aqui en adelante se parametrizard con este cociente adimensional (en este caso se representard solucién

adimensional) o bien se dard en términos de la velocidad de entrada del flujo en el motor (en este caso se represen-

tard solucién dimensional).

En la Figura 54 se observan las distintas soluciones para los gastos simulados.
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Figura 54: Solucién del problema axilsimétrico para distintos cocientes Uso /Umotor

velocidades adimensionales. Zoom

L ___u /u=0.5833

motor i
u /u=0.7033

L motor i
u /u=0.8333

motor i

0 0.1 0.2 0.3 0.4
X
coeficiente de presiones

L u /u=0.5833

motor i
—u /u=0.7033

L motor i
u /u=0.8333

motor i

0 0.1 0.2 0.3 0.4

En la Figura 54 de nuevo se observa tal como ocurria con los modelos bidimensionales que los picos de succién

disminuian de intensidad a medida que aumentaba el gasto absorbido por los motores. Comparando la Figura 54

con 18 y 20 se puede comprobar como para el caso axilsimétrico los picos de succién son menores que para el caso
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bidimensional sin perfil para la mismas velocidades de entrada al motor y velocidades aguas arriba. Esto se debe a
que en el ultimo caso se produce la contracciéon de una longitud, y en el primero la contracciéon es un area. Esto se

puede demostrar con argumentos de continuidad para un fluido incompresible; se partird de que:

Aoo Uoo = Amotor Umotor

si despejamos el area del tubo de corriente aguas arriba se obtendra:

A —A Umotor
oo — “‘Imotor
Uso

Para el caso bidimensional, las dreas van como el didmetro (que se denotard por D) de modo que la relacién

anterior queda:

Umotor

Doo = Dmo or
t UOO

(83)

mientras que para el caso axilsimétrico las areas van como el cuadrado de las distancias, por lo que el didmetro del

area del tubo de corriente en el infinito absorbido por el motor vendra dado por la siguiente expresién:

Doc = Dmotm' % (84)

Observando (84) y (83) se observa como para valores que cumplan la condicién Up,eror < Us que son los
precisamente tratados, el didmetro del tubo de corriente absorbido por el motor aguas arriba serd mayor en el
caso axilsimétrico de manera que el angulo de ataque inducido por el gasto absorbido por el motor serd menor,
reduciéndose asi el pico de succién en el intradds del labio de la toma difusiva.

La situacién de los puntos de remanso para las distintas velocidades de entrada en los motores se muestra en el

Cuadro 16.
Upotor/Uss m/s | Punto remanso 10~2
0.5833 | 0.28
0.7033 | 0.88
0.8333 | 2.12

Cuadro 16: Puntos de remanso para el caso axilsimétrico

De nuevo en el Cuadro 16 se puede observar como los puntos de remanso estan mucho mas cerca del borde de

ataque que en el caso bidimensional sin perfil, que venian dados por el Cuadro 1, propios del caso bidimensional.
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Finalmente se realizara el estudio del empuje provocado por la fuerza de presién que actia en el labio. Ahora al

se hallard con la integral de superficie dada por:

1
F=— / cpNgds
27 Relabio labio b

Que desarrollada queda de la forma:
drr dz

Clabio
E= / AN
P
0 dz R Clabio

En el Cuadro 17 se muestra el empuje dado por la expresién (85).

Empuje labio adimensional

Unmotor/Use = 0,5833 | Unmotor/Uso = 0,7033 | Unmotor/Use = 0,8333
Extrados 0.0223 0.0109 0.0016
Intradds 0.0184 0.005 -0.0021
Total 0.0406 0.0162 -0.0005

Cuadro 17: Empuje adimensional para los distintos cocientes de velocidades

El Cuadro 17 muestra como las los empujes son menores que los correspondientes a los de las mismas velocidades
para el caso bidimensional, esto se vuelve a deber a la distinta contraccién en el caso bidimensional que en el
tridimensional axilsimétrico. Incluso se observa como en el caso de Upotor/Uso = 0,8333 existe resistencia en lugar
de empuje, debido a que en el extradds no hay apenas pico de succién y en el intradés hay una expansién importante

tal y como se muestra en la Figura 54.
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7.3. Comprobacién de resultados con modelos CFD

Tal y como se hizo para el modelo bidimensional con perfil y sin perfil se procedi6 a resolver el problema con el
software Fluent.
De nuevo el modelo de viscosidad usado fue Spalart-Allmaras. El problema se resolvié para velocidad aguas

arriba de 120m/s, una altura de 10000m y para los gastos de entrada en el motor mostrados en el Cuadro 18.

Gasto (compresible) kg/(sm?) [ 26.74 | 32.47 | 38.2
Velocidad (incompresible) m/s | 70 85 100

Cuadro 18: Valores de gastos para los que simuld el problema

Es importante senalar, tal y como ocurrié para los modelos simulados anteriormente, que las distribuciones de
presiones obtenidas mediante CFD a lo largo de los obstaculos tendran validez excepto en los picos de succién, donde
el tamano de las discretizaciones requerido es muy pequeno y por falta de tiempo y de un profundo conocimiento
de la herramienta Fluent no se ha podido discretizar con elementos apropiados los bordes de ataque de los labios.

La comparacién entre los distintos modelos se observa en las Figuras 55, 56 y 83, las cuales muestran el valor

de los distintos ¢, obtenido por cada uno de los métodos. Los resultados de ambos métodos vuelven a ser similares.

Comparacion de los distintos c, 2 lo largo del labio

1.5 T T T
O  CFD incompresible
O  CFD compresible
Paneles incompresible|

0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5

Figura 55: Coeficientes de presiones sobre el labio para G = 26, 74kg/(sm?). Axial
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Comparacion de los distintos cp a lo largo del labio

12

T T
O  CFD incompresible
Paneles incompresible| 4

0.1 0.2 0.3 0.4 0.5

Figura 56: Coeficientes de presiones sobre el labio para G' = 32,47kg/(sm?). Axial

Comparacion de los distintos c, 2 lo largo del labio
1.5 T T T
O  CFD incompresible
Paneles incompresible

0.5

Figura 57: Coeficientes de presiones sobre el labio para G = 38,2kg/(sm?). Axial
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Parte 111

Resultados obtenidos mediante CFD

8. Introduccién

En este apartado se procederd a calcular la solucién a problemas similares a los resueltos con la combinacién
del método de paneles y del método de lineas, pero en este caso la resolucién vendra dada por Mecdnica de Fluidos
Computacional; la herramienta usada ha sido Fluent. En primer lugar habrd que generar la malla que represente
el dominio fluido que se pretende resolver, para ello ha sido de gran ayuda el programa Gambit, que permite tanto
definir una geometria como producir la malla dentro de esa geometria y exportarla como fichero *.msh.

El tema de la malla es de vital importancia para poder recoger el campo fluido en zonas donde se produzcan
grandes variaciones en las magnitudes (capas limites, picos de succién). Es por eso por lo que las distribuciones de
presiones obtenidas mediante CFD a lo largo de los obstaculos tendran validez excepto en los picos de succién, donde
el tamano de las discretizaciones requerido es muy pequeno y por falta de tiempo y de un profundo conocimiento
de la herramienta Fluent no se ha podido discretizar con elementos de tamano apropiados los bordes de ataque de
los labios.

La entrada para Fluent es la malla (fichero *.msh) que habrd que exportar, una vez que Fluent haya leido la
malla se procede a poner las distintas condiciones de contorno necesarias para la resolucién del problema.

Un aspecto diferenciador entre los resultados obtenidos por Fluent y por métodos potenciales, es que los primeros
métodos permiten el andlisis con viscosidad, por lo que a priori los resultados serian més completos. Fluent permite
usar varios modelos de viscosidad, de todos ellos el que se recomienda para el caso de altos nimeros de Reynolds
es el Spalart-Allmaras.

Los problemas en este proyecto se resolveran segin dos modelos:
1. Compresible
2. Incompresible

Dependiendo del modelo, las condiciones de contorno que Fluent permite adjudicar a las fronteras cambia, de
manera que resulta de especial importancia poner las condiciones de contorno adecuadas a cada frontera y que sean
compatibles con el modelo usado. A continuacién se comentara las distintas condiciones de contorno impuestas en

cada uno de los dos modelos.
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8.1. Comentarios sobre las condiciones de contorno usadas para los dos modelos

Las condiciones de contorno que se definieron para poder resolver el problema incompresible fueron:

Labios del motor y superficies de la géndola En estas superficies se impuso la condicién de contorno Wall.

Parabola de entrada Se impuso la condiciéon de Velocity-inlet . Esta condicién de contorno necesita especificar

la velocidad en el infinito del problema fluido que se quiere resolver,U.

Parabola de salida En esta frontera se impone la condicién de contorno llamada pressure-outlet que impone la
presion estatica en la superficie en la que se aplica esta condicién de contorno. Como era de esperar se impuso

que la presién sea peo.

Entrada del motor Se impuso de nuevo la condicién de contorno de Velocity-inlet. Ahora la velocidad especificada

sera la de entrada del motor, Umotor-

Salida del motor De nuevo se vuelve a imponer la condicion de contorno Velocity-inlet. La velocidad impuesta
fue Uy. También se pudo haber impuesto la condicién de otro fluido con otra energia distinta, pero para
la correcta resolucién del problema hubiera hecho falta una resolucién del problema de manera compresible.
Cuando se resuelva el problema compresible si se resolverd imponiendo en esta frontera la velocidad propia

de un chorro de salida de un motor, pero eso si con presién adaptada.
Mientras que las condiciones de contorno usadas para la resolucién del problema compresible:

Labios del motor y superficies de la géndola Tal y como ocurri6 en el modelo incompresible la condicién de

contorno fue Wall.

Parébola de entrada y de salida Para la resolucion de problemas compresibles el tutorial de Fluent recomienda
usar tanto para la superficie de entrada del flujo como para la superficie de salida del mismo la condicién de

contorno de Pressure-far-field, con la que se impone el nimero de Mach y la temperatura en dicha frontera.

Entrada del motor La condicién de contorno aplicada a esta frontera ha sido Mass-flow-inlet, por la cual se
especificard la temperatura de remanso y el flujo de masa por unidad de drea. Esto permitird que se pueda

imponer el mismo gasto absorbido para el problema incompresible que para el problema compresible.

Salida del motor De nuevo la condicién de contorno serd Mass-flow-inlet. Ahora en este caso la velocidad de
salida si podra ser distinta de Uy,. La velocidad de salida y la presion de remanso impuesta sera la propia de

la salida de un chorro de motor.
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Finalmente senalar que en este caso compresible como era de esperar, se ha hecho necesario resolver la ecuacién

de la energia, mientras que en el incompresible esto es necesario.
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9. Estudio seccién bidimensional de una géndola

Para empezar se muestran las mallas aportadas a Fluent para resolver los distintos problemas que se plantearan
en este apartado; las Figuras 58 y 59 son las mallas usadas. Tal y como es 16gico y como muestra la Figura 59, las
partes en las que se esperan mayores variaciones fluidas (capas limites, borde de ataques de labios del motor y del
perfil, zona de fluida de mezclas entre chorros) son las que tienen elementos de menor tamano. Si bien como se ha
comentado en otras ocasiones el tamafio puesto al final en estas zonas no ha sido tan pequeno como para recoger

de manera correcta el pico de succién.

Figura 58: Malla del modelo bidimensional sin perfil

Las mallas usadas para los modelos compresible e incompresible tienen la misma discretizacién, el iinico cambio
son las condiciones de contorno de cada frontera (dependiendo de si la resolucién es compresible o incompresible),
porque Fluent dependiendo del tipo de problema solo acepta unas determinadas condiciones de contorno, tal y

como se comenté con anterioridad.

9.1. Resultados Fluent

Los resultados presentados a continuacién serdn siempre para Uy, = 120m/s y para una h = 10,000m, mientras
que se iran cambiando U,;,ot0r ¥ Si Se tiene o no en cuenta los efectos de la compresbilidad.

En primer lugar se hara un analisis en el que se compararan soluciones del mismo problema, una con modelos
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Figura 59: Malla del modelo bidimensional sin perfil. Zoom

compresibles y otra con modelos incompresibles, para ver la importancia de los efectos de la compresibilidad a los
numeros de Mach de operacién, entorno a 0.44.

Las Figuras 60 y 61 muestran el campo de presiones incompresible y compresible, respectivamente, para el
problema (Umotor = 70m/s, Us = 120m/s y h = 10000m). Tal y como se puede observar las diferencias en ambas
Figuras son pequenas demostrando que para nimeros de Mach entorno a 0.44 los efectos de la compresibilidad no
son importantes.

Si se vuelve a realizar la comparacién pero con Umetor = 80m/s se observa que se vuelve a concluir que los
efectos de la compresibilidad vuelven a ser despreciables, para ello conviene comparar las Figuras 62 y 63. Las
soluciones compresibles e incompresibles con el nuevo gasto motor se siguen sin diferenciar de forma excesiva. Y si
se sigue calculando el comportamiento para otras velocidades de entrada en el motor distintas de 70m/s y 80m/s
las diferencias obtenidas en las presiones vuelven a ser no muy grandes.

Notar que los valores absolutos de las presiones en las todas las soluciones compresibles son mayores que en las
soluciones incompresibles, tal y como debe ser.

Si se comparan las soluciones para tUmotor = 70m/s y para Umotor = 80m/s las depresiones son mayores para el
primer caso, debido a la distinta geometria del tubo de corriente absorbido por la seccién longitudinal del motor,
que provoca un distinto angulo de ataque incidente para el flujo que incide sobre el labio.

Una vez hecho el estudio de la influencia de la compresibilidad, se calculara la solucién en presiones incompresible
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Contours of Static Pressure (pascal) Apr 27, 2007
FLUENT 6.2 (2d, dp, segregated, S-A)

Figura 60: Presiones en el dominio fluido incompresible para umotor = 70m/s y para Uy, = 120m/s. Modelo
bidimensional sin perfil

para el caso de tumotor = 100m/s, la Figura 64 muestra el resultado. Compardndola con las Figuras 62 y 60 (donde el
gasto entrante en el motor era menor) se concluye que los valores de las presiones son menores para U otor = 100m/s

que para valores de uotor menores de 100m/s, tal y como era de esperar.
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Contours of Static Pressure (pascal) Jul 04, 2007
FLUENT 6.2 (2d, dp, segregated, S-A)

Figura 61: Presiones en el dominio fluido compresible para tm,etor = 70m/s y para Us, = 120m/s. Modelo bidi-
mensional sin perfil

Contours of Static Pressure (pascal) Jul 05, 2007
FLUENT 6.2 (2d, dp, segregated, S-A)

Figura 62: Presiones en el dominio fluido incompresible para wmeior = 80m/s y para Uy, = 120m/s. Modelo
bidimensional sin perfil
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Contours of Static Pressure (pascal) Apr 27, 2007
FLUENT 6.2 (2d, dp, segregated, S-A)

Figura 63: Presiones en el dominio fluido compresible para wmotor = 80m/s y para Us, = 120m/s. Modelo bidi-
mensional sin perfil

Contours of Static Pressure (pascal) Apr 27, 200
FLUENT 6.2 (2d, dp, segregated, S-A

Figura 64: Presiones en el dominio fluido incompresible para wmotor = 100m/s y para Uy, = 120m/s. Modelo
bidimensional sin perfil
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Para el estudio del empuje provocado por la presion en el labio del motor debido a su geometria, es interesante
estudiar los puntos de remanso sobre los labios del motor. Las Figuras 65 y 66 son los vectores en las proximidades
del borde de ataque del labio del motor. Como se puede contemplar en las Figuras anteriores el punto de remanso
para Umetor = 70m/s estd mucho més hacia dentro que para umetor = 100m/s, la explicacién vuelve a ser la

geometria del tubo de corriente.

Velocity Vectors Colored By Velocity Magnitude (m/s) Apr 27, 2007
FLUENT 6.2 (2d, dp, segregated, S-A)

Figura 65: Velocidad para wmetor = 70m/s y para Uy, = 120m/s. Modelo bidimensional sin perfil incompresible

Para finalizar con los mapas de magnitudes fluidas para la seccién longitudinal del motor, en la Figura 67 se ve
doénde estd confinada la turbulencia para la solucién del problema con el modelo de turbulencia de Spalart-Allmaras.
Como se sabia la turbulencia es importante en las capas limites y en las zonas de mezcla entre chorros.

Una vez mostrados los mapas de las magnitudes fluidas se representarian algunas caracteristicas que no se
hallaron con la resolucién del método de paneles. Una de éstas magnitudes es el coeficiente de resistencia viscosa

para los labios del motor, definido por

C flabio MT? d“(?/;“vfr) da

d
! 075QUgoclabio

La Tabla 19 muestra los resultados obtenidos para los labios (tanto inferior como superior porque el problema
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Velocity Vectors Colored By Velocity Magnitude (m/s)

Figura 66: Velocidad para tmetor = 100m/s y para Uy = 120m/s. Modelo bidimensional sin perfil incompresible

es simétrico).

Apr 27, 2007

FLUENT 6.2 (2d, dp, segregated, S-A)

Ca, labios motor

Tm =0,5833 | U= =0,6667 | Z= =0,75 [ J= =0,8333
Extradés 0.0023 0.0029 0.0036 0.0042
Intradés 0.0015 0.0019 0.0024 0.0028
Total 0.0038 0.0048 0.006 0.007

Cuadro 19: Cy, de los labios del motor. Caso bidimensionall
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Contours of Modified Turbulent Viscosity (m2/s) Jul 04, 2007
FLUENT 6.2 (2d, dp, segregated, S-A)

Figura 67: Turbulencia en el dominio compresible para t,,otor = 70m/s y para Us, = 120m/s. Modelo bidimensional
sin perfil
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10. Estudio seccién bidimensional de una géndola con perfil

Conviene mostrar las mallas usadas para la resolucion del problemas bidimensional en el cual los obstaculos son
la seccién longitudinal de un motor y un perfil. Las Figuras 68 y 69 son las mallas aportadas a Fluent para resolver
el problema. Tal y como es légico y como muestra la Figura 69, las partes en las que se esperan mayores variaciones
fluidas (capas limites, borde de ataques de labios del motor y del perfil, zona de fluida de mezclas entre chorros)
son las que tienen discretizaciones de menor tamano. Aunque como se ha comentado en otras ocasiones el tamano

puesto al final en estas zonas no ha sido tan pequeno como para recoger de manera correcta el pico de succién.

Figura 68: Malla del modelo bidimensional con perfil

Las mallas usadas para los modelos compresible e incompresible tienen la misma discretizacién, el iinico cambio
son las condiciones de contorno de cada frontera (dependiendo de si la resolucién es por modelos compresible o
incompresible), porque Fluent dependiendo del tipo de problema solo acepta unas determinadas condiciones de

contorno, como se dijo con anterioridad.

10.1. Resultados Fluent

Los resultados presentados a continuacién serdn siempre para Uy, = 120m/s y para una h = 10,000m, mientras
que se iran cambiando U,,.t0r Y Si se tiene o no en cuenta los efectos de la compresibilidad.

Las Figuras 70 y 71 muestran el campo de presiones incompresible y compresible, respectivamente, para el
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Figura 69: Malla del modelo bidimensional con perfil. Zoom

problema (umotor = 70m/s, Uss = 120m/s y h = 10000m). Tal y como se puede observar las diferencias en ambas
Figuras son pequenas demostrando que para nimeros de Mach entorno a 0.44 los efectos de la compresibilidad
no son importantes. Ademaés las soluciones compresibles e incompresibles cambiando el gasto motor se siguen sin
diferenciar de forma excesiva, tal y como ocurria para el caso bidimensional sin perfil.

La Figura 72 muestra que las variaciones del niimero de Mach en la solucién compresible son pequenas, confir-
mando de nuevo que para el M = 0,44 la solucién compresible se asemeja mucho a la incompresible.

Las soluciones incompresibles para los casos tmotor = 85m/8 ¥ Umotor = 100m/s se muestran en las Figuras 73
y 74. En ellas se puede observar como el gradiente de presiones es menos severo para el caso Upmotor = 100m/s tanto

para el perfil como para los labios de la toma difusiva.
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Contours of Static Pressure (pascal) Jul 05, 2007
FLUENT 6.2 (2d, dp, segregated, S-A)

Figura 70: Presiones en el dominio fluido incompresible para umotor = 70m/s y para Uy, = 120m/s. Modelo
bidimensional con perfil

Contours of Static Pressure (pascal) Apr 28, 2007
FLUENT 6.2 (2d, dp, segregated, S-A)

Figura 71: Presiones en el dominio fluido compresible para wmotor = 70m/s y para Us, = 120m/s. Modelo bidi-
mensional con perfil
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Contours of Mach Number Apr 28, 2007
FLUENT 6.2 (2d, dp, segregated, S-A)

Figura 72: Mach para wmotor = 70m/s y para Uy, = 120m/s. Modelo bidimensional con perfil

Contours of Static Pressure (pascal) Jul 05, 2007
FLUENT 6.2 (2d, dp, segregated, S-A)

Figura 73: Presiones en el dominio fluido incompresible para tmetor = 85m/s y para Uy, = 120m/s. Modelo
bidimensional con perfil
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Contours of Static Pressure (pascal) Jul 05, 2007
FLUENT 6.2 (2d, dp, segregated, S-A)

Figura 74: Presiones en el dominio fluido incompresible para wmotor = 100m/s y para Uy, = 120m/s. Modelo
bidimensional con perfil
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Un pardmetro en el que se ha hecho bastante énfasis durante este proyecto es la situacién del punto de remanso
en los labios del motor, debido a su estrecha relacién con posible empuje provocado por la presién en el labio debido
a la geometria de éste. Las Figuras 75 y 76 muestran los vectores velocidad obtenidos en las cercanias del borde de

ataque del labio superior del motor, obtenidos en la solucién de CFD para distintos problemas.

Velocity Vectors Colored By Velocity Magnitude (m/s) Apr 29, 2007
2{2d.d S

Figura 75: Punto de remanso sobre el labio para tmetor = 85m/s y para Us, = 120m/s. Modelo bidimensional con
perfil

El ultimo mapa fluido que se mostrara sera el de la turbulencia obtenida para la solucién incompresible con
Umotor = 70m/s en la Figura 77. En dicha Figura se observa con claridad como la turbulencia obtenida se confina
en las capas limites y en la mezcla de los chorros a distintas velocidades.

Una vez mostrados los mapas de las magnitudes fluidas se representard una caracteristicas que no se hallaron
con la resolucién del método de paneles. Esta magnitudes es el coeficiente de resistencia viscosa para los labios del

motor, definida por
——

_ flabio/‘j’t i
075QU§oclabio

du(y=0,x)
c, o dr

f

La Tabla 20 muestra los resultados obtenidos para el labio superior y para el labio inferior. Los valores de Cq,
obtenidos son mayores que para el caso en el que no hay perfil.

A continuacién en la Tabla 21 se mostrara el coeficiente de resistencia de fricciéon de los perfiles:
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Velocity Vectors Colored By Velocity Magnitude (m/s)

Apr 29, 2007
dp. segregated, S-A)

Figura 76: Velocidad para wm,etor = 70m/s y para Uy, = 120m/s. Modelo bidimensional con perfil compresible

Ca, labio superior Cua, labio inferior
Um =0,5833 | U= =0,7033 | = =0,8333 | T= =0,5833 [ g= =0,7033 | Z= =0,8333
Extradds 0.0027 0.0037 0.0046 0.0025 0.004 0.005
Intradés 0.0017 0.002 0.0031 0.0016 0.0023 0.003
Total 0.0044 0.006 0.0077 0.0042 0.0063 0.008

Cuadro 20: Cy, de los labios del motor. Caso bidimensional con perfil

Cdf perfil 1073

Um = 10,5833 | Z= =0,7033 [ U= =0,8333
Extradés 35 3.57 3.65
Intrados 3.83 3.84 3.81
Total 7.33 7.42 7.46

Cuadro 21: Cy, del perfil. Caso bidimensional

Los coeficientes Cyq, mostrados por la Tabla 21 son turbulentos, por eso el valor de éstos es mucho mayor que

los obtenidos con el método de la capa limite laminar y el CFD laminar que se mostraron en la seccién 6.6.
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Contours of Modified Turbulent Viscosity (m2/s) Apr 29, 2007
FLUENT 6.2 (2d, dp, segregated, S-A)

Figura 77: Turbulencia en el dominio incompresible para ,otor = 70m/s y para Uy = 120m/s. Modelo bidimen-
sional con perfil
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11. Estudio del modelo axilsimétrico

Los resultados presentados a continuacién serdn siempre para Uy, = 120m/s y para una h = 10,000m, mientras
que se iran cambiando Umetor ¥ Si se tiene o no en cuenta los efectos de la compresbilidad.

En primer lugar se mostraran las mallas usadas para la obtencién de resultados en el modelo axilsimétrico, esta
malla viene dada en las Figuras 78 y 79. Tal y como se puede observar en la Figura 78 se observa que se ha mallado

una seccién axial (con 6 = cte) del problema siendo la parte inferior de dicha Figura el eje de simetria.

Figura 78: Malla del modelo axilsimétrico

Tanto para el modelo compresible como para el incompresible se ha usado esta misma malla, la inica diferencia
son las condiciones de contorno aplicada en las fronteras para cada uno de los casos.

Observando la Figura 79 se observa como se ha mallado con elementos més pequenos aquellas zonas en las que
se prevén los mayores cambios en las propiedades fluidas (las capa limites, la separacién entre chorros y los bordes
de ataque del labio). Si bien como se ha comentado en otras ocasiones el tamafio puesto al final en estas zonas no

ha sido tan pequeno como para recoger de manera correcta el pico de succién.

11.1. Resultados Fluent

Tal y como se hizo para los casos bidimensionales se vera la importancia de los efectos de compresibilidad, para

ello se deberan comparar las Figuras 80 y 81. Tal y como ocurria para los dos problemas bidimensionales planteados
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Figura 79: Malla del modelo axilsimétrico. Zoom

anteriormente no hay cambios sustanciales en las distribuciones de presiones en el dominio fluido.

La Figura 82 muestra el nimero de Mach en todos los puntos del fluido, como la solucién compresible es similar
a la incompresible el nimero de Mach en todo el dominio no se aleja mucho de M.

Por ultimo se muestra de nuevo, mediante la Figura 83 los contornos de velocidad en las inmediaciones del labio
superior del motor. En dicha Figura se pueden visualizar tanto el punto de remanso como la presencia de la capa
limite de velocidades en el labio del motor, asi como el crecimiento de esta capa limite aguas abajo del labio del

motor.
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Contours of Static Pressure (pascal)
FLUENT 6.2 (axi, dp, segregated, S-

Figura 80: Presiones para tmotor = 70m/s y para Uy = 120m/s. Modelo axilsimétrico incompresible

Contours of Static Pressure (pascal) Jul 05, 2007
FLUENT 6.2 (axi, dp, segregated, S-A)

Figura 81: Presiones para tmotor = 7T0m/s y para Uy, = 120m/s. Modelo axilsimétrico compresible
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Contours of Static Pressure (pascal) Jul 05, 200
FLUENT 6.2 {axi, dp, segregated, S-

Figura 82: Numeros de Mach para tumotor = 70m/s y para Uy = 120m/s. Modelo axilsimétrico compresible

Contours of Velocity Magnitude {m/s) May 12, 2007
FLUENT 6.2 (axi, dp, segregated, S-A)

Figura 83: Velocidad en el dominio fluido para wmetor = 100m/s y para Uy = 120m/s. Modelo axilsimétrico
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Parte IV

Conclusiones y tareas futuras

12. Conclusiones y tareas futuras

De aqui en adelante se reflexionara sobre la validez de los datos obtenidos, los resultados encontrados y las
posibles rutas de trabajo que quedan abiertas para posibles trabajos futuros.

Como se afirmé al principio del proyecto el objetivo de éste era estudiar la interaccién entre el ala y el motor
tridimensionalmente, cosa que por falta de tiempo no se ha estudiado. El problema se podria afrontar con el método
de paneles tridimensional; este método conlleva algunos problemas de implementaciéon que no tiene el bidimensional,
entre ellos cabe destacar la posicién de la estela del ala que se podria conseguir hallar iterando. Otro problema en
el desarrollo del calculo numérico seria generar la malla del motor y del ala de manera ordenada; este problema
seria el de mayor magnitud en cuanto a tiempo para resolver el problema del campo aerodindmico sobre un motor
y un ala. También habria que elegir el tipo de unién entre motor y ala para asi modelar una geometria lo mas real
posible, aunque bien es cierto que en una primera resoluciéon del método de paneles se podria omitir la estructura
de unién entre el ala y el motor.

Respecto al trabajo realizado, conviene recordar que en la toma dindmica no se ha aplicado el método de lineas,
debido a que la geometria de la toma hacia que hubiera un pico de succién muy elevado que provocaba un gradiente
de presiones muy severo, de manera que el desprendimiento predicho por el método de lineas laminar era muy
cerca del borde de ataque, por tanto no merecia la pena implementarlo para no producir resultados con ninguna
validez, por ello las distribuciones de presiones sobre la toma se han calculado sin ver la posible influencia en ellas del
desprendimiento de la capa limite, asi que estas presiones sobre la toma seran buena aproximacion hasta el punto de
desprendimiento (siempre que éste se produzca lo suficientemente alejado del borde de ataque, es decir que no haya
un desprendimiento de corriente masivo). A través del andlisis por CFD, donde se usaron modelos turbulentos, se
observé que para los problemas estudiados en la toma apenas se producia desprendimiento de la capa limite, y si lo
hacia se volvia a adherir, por lo que las presiones halladas potencialmente se pueden considerar validas, tal y como
muestran las graficas de comparacién de los dos métodos. Hubiera sido muy interesante y sera otro de los posibles
estudios de ampliacién de este proyecto, la implementacién de una capa limite turbulenta para poder asi calcular la
evolucién de la capa limite sobre la toma difusiva, y poder asi comparar los resultados con los obtenidos por CFD.

Ademas una vez implementada esta capa limite turbulenta también se podria aplicar a los perfiles y comparar los
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resultados de la nueva capa limite (turbulenta) y de la antigua (laminar).

Otra posible ruta de trabajo futura seria intentar extender los resultados a regimenes mas compresibles, de hecho
una opcion rapida seria aplicar las analogias de Karman-Tsien o de Prandtl-Glauert. Al principio del proyecto se
pretendia aplicar pero debido a los resultados obtenidos por CFD para numeros de Mach del orden de 0.4, en
donde se podia apreciar como la compresibilidad apenas afectaba, se decidié que no merecia la pena aplicar en esas
condiciones estas analogias. Lo que si bien es cierto que para ntimeros de Mach superiores si se quieren obtener
resultados mas realistas se deberan corregir los datos incompresibles a través de estas analogias o bien implementando
las ecuaciones de Euler. Como es facil de entender esta segunda opcién serd mucho mejor aproximacién pero también
mucho mas costosa en tiempo.

Como dentro del regimen subsénico incompresible las distribuciones de presiones eran bastante validas, se puede
afirmar que los resultados subsénicas incompresible de distribucién de presiones en la toma y en los perfiles son
correctos. De manera que pardmetros globales como la sustentacion del perfil tendran bastante validez. Ademas ha
quedado bastante clara la igualdad de presiones obtenidas por los distintos métodos usados durante el proyecto a
través de las figuras de comparaciéon de las distribuciones de c,.

Fijandose en la resistencias del perfil, los valores hallados durante este proyecto se pueden considerar buenas
aproximaciones, ya que se ha tenido en cuenta la resistencia debido a la presién (causada por el desprendimiento
de la capa limite) y la resistencia debido a la friccién (implementada dentro del mismo cédigo que resolvia la capa
limite); siendo el resultado del Cy, muy parecido para los dos métodos usados. Sin embargo los datos de resistencias
de la toma dindmica no se han hallado con un estudio de la capa limite, siendo los tinicos datos de resistencia viscosa,
los obtenidos a través de CFD. A parte de todos los resultados de resistencias obtenidos por Mecénica de Fluidos
Computacional relativos a la toma, el tnico dato alcanzado sin el uso de CFD ha sido el empuje experimentado
por los labios del motor debido a las presiones; esta componente de fuerza tiene sentido 'x’ negativo en la mayoria
de los casos (usando como pardametro el gasto absorbido por el motor) a causa de la inclinacién de los labios de la
toma.

Un aspecto limitante importante para el codigo numérico desarrollado por el método de paneles en este proyecto,
es que los resultados que se obtendrian para el caso en que el perfil esté situado més retrasado que el motor son
deficientes. Esto se debe a que la condicién de contorno en el chorro y en la géndola es de velocidad tangente
al obstédculo, esto hace que entre el perfil y el chorro se produzca una disminucién de seccién para el paso del
aire, lo que provoca una disminucién de la presion sobre el intradds del perfil, disminuyendo la sustentacion del
perfil. La condicién de contorno adecuada para la parte del chorro que se encuentra situada en la vertical del perfil

serd p = Poo, esto permitiria que la presién del intradds sea méas cercana a la real. Esto ha sido la razén por la cual
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no se ha colocado el perfil sobre el chorro y si delante de éste.

Para los dos primeros tipos de problemas (seccién longitudinal de un motor y seccién longitudinal de un motor
con un perfil) la comparacién de resultados entre los dos métodos usados (CFD y unién método de paneles y método
de lineas) ha producido resultados muy similares excepto para los picos de succién, en los cuales el tamaifio de los
elementos de la malla usada por CFD no ha permitido recoger de manera precisa la evolucién de las variables
fluidas.

Respecto a todos los resultados mostrados a lo largo del proyecto, merece la pena destacar las Figuras (39, 40, 43 y
44) en las que se mostraba la variacién de distintos pardmetros del perfil y de la toma frente a las distintas posiciones
verticales y horizontales del perfil frente a la toma (resultados dados por la resolucién del modelo bidimensional con
perfil). Con estas graficas se podria llevar a cabo la colocacién adecuada del perfil respecto a la toma de acuerdo
con unos criterios de optimizacién (entre ellos: disminuir la resistencia, aumentar la sustentacién del perfil, ...).
Todo este estudio se hizo para perfiles NACA 0012 y la toma difusiva con perfiles NACA 1-85-100, pero con el
c6digo desarrollado se podia extender facilmente a otro tipo de geometrias de perfil y de toma. Pensando en una
posible ampliacion del proyecto mereceria un especial interés realizar el trabajo anterior pero resolviendo el problema
tridimensional de un motor con un ala.

Centrandose ahora en el estudio axilsimétrico, se ha obtenido pardmetros como el punto de remanso y el empuje
de la toma, de forma paralela a como se oper6 para el caso de la seccién del motor bidimensional. Conviene recordar
que en la inmensa mayoria de los casos las tomas difusivas de las gondolas no son axilsimétricas debido a la exigencia
de buen comportamiento de la toma para un gran rango de operaciones. Lo que bien es cierto es que la hipétesis
de toma axilsimétrica ha permitido un primer estudio para la resolucion del problema tridimensional que aspiraba
inicialmente a resolver este proyecto. De nuevo ha habido una gran coincidencia entre los dos distintos métodos

usados para la resolucién del problema en cuanto a presiones.
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