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Resumen

El principal objetivo de este proyecto es hacer un estudio aerodinamico del ala
del Airbus A380. La motivacion de este estudio se basa en la curiosidad por
conocer las propiedades del ala del avion comercial mas grande del mundo.

Otro de los objetivos que nos marcamos en este proyecto era el de realizar
una modificacion del ala original. Es conocido que el desprendimiento del aire
se inicia en el borde de salida del perfil, en la punta alar. A medida que
aumentamos la velocidad del fluido o el angulo de ataque éste
desprendimiento se propaga hacia el borde de ataque y hacia el encastre del
ala. Por ello se pretende disminuir el &ngulo de incidencia del perfil situado en
la punta de forma progresiva desde una cierta distancia del fuselaje.

En este estudio aerodinamico se compararan los resultados de las
simulaciones obtenidas mediante un software de Dinamica de Fluidos
Computacional (CFD), para el ala original y las alas modificadas. Para ello, se
estudiaran prestaciones tales como la fuerza de sustentacion, la resistencia,
los respectivos coeficientes de sustentacion y resistencia, la eficiencia
aerodinamica, las presiones producidas, etc.

La idea de realizar las modificaciones es que obtengamos alas capaces de
retrasar el desprendimiento del aire y la entrada en pérdida.

Se realizara también un estudio estructural de las distintas alas para ver si el
hecho de realizar esta modificacién puede suponer que se obtengan esfuerzos
inadmisibles en el ala.

Finalmente veremos las mejoras y los inconvenientes que aportan las
modificaciones del ala realizadas.
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Overview

The main objective of this Project is to perform an aerodynamic study of the
wing of the Airbus A380. The main principle of this study is to know the
properties of the wings that lifts the biggest commercial aircraft in the world.

Another of the objectives is to modify the conventional wing so as to decrease
the in built angle of attack in the tip. It is well known that on wings with high
angle of sweep and positive dihedral the airflow begins separation at the
wingtip and on the trailing edge first. As the air speed or the angle of attack
increases this separation of the airflow moves forward to the leading edge and
moves to the inner wing. The core of redesigning the wing is to force the airflow
separation to begin first at the wing root, so as to have a positive response
from the aircraft at stall recovery and to have the ailerons fully functional in
case they are needed.

In this Project various results obtained from CFD simulations will be compared
for the conventional wing and the redesigned wings. For this purpose, the
following data will be used: net force acting on a wing, the wing coefficients,
efficiencies etc. It will be evaluated if the redesigned wings offer better
performance than the conventional wing in terms of efficiency, airflow
separation delay and better response to stall recovery.

Another point to study is if this redesign impose any kind of constriction on the
materials or structure of the wing so that even the aerodynamic performance of
the wing is good, itis not feasible to built the wing with the actual technology.

Finally, the main advantages and disadvantages of the set of wings will be
compared and it will be established if there is any improvement of the redesign
of the wing in terms of aerodynamic efficiency and structural loads.
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Introduccién 1

INTRODUCCION

El objetivo principal de este proyecto es hacer un estudio aerodinamico del ala
del Airbus A380. Con una capacidad maxima del orden de los 800-850
pasajeros, el A380 se ha convertido en el avion comercial mas grande y
pesado del mundo, superando al famoso Jumbo de Boeing. La motivacién
principal de este trabajo es realizar un estudio aerodinamico que nos permita
conocer las caracteristicas del ala de un avién tan singular como es el Airbus
A380.

Otra motivacion es la de aprender a usar los programas de disefio por
ordenador y de Dindmica de Fluidos Computacional (CFD) mas extendidos hoy
endia en la industria.

En el primer capitulo del trabajo sentaremos las bases fisicas necesarias para
entender los fendmenos que estudiaremos. Hablaremos de los principios
elementales de la dinAmica de fluidos, las fuerzas que ocurren en los perfiles
alares, y definiremos los conceptos basicos de aerodinamica.

En el segundo capitulo veremos cémo hemos llevado a cabo el disefio por
ordenador del ala del A380 y el resultado obtenido. Otro objetivo que nos
marcamos en un principio era el de hacer un pequefio redisefio del ala. Nos
preguntamos por qué las alas de los aviones son siempre de angulo de ataque
constante. Es conocido que la entrada en pérdida, o la falta de sustentacion,
en los aviones comerciales empieza en la punta del ala, y se va extendiendo
hacia el centro. La hipétesis que barajamos era que si modificAbamos el &ngulo
de la punta del ala, reduciendo ese angulo — wing twist-, se podria retrasar una
posible entrada en pérdida, y por lo tanto, obtener un avibn mas seguro y
maniobrable. Analizaremos esa posible modificacion del ala, dando la
explicacion del por qué esta puede ser una mejora, y veremos que ala
acabamos obteniendo.

Para llevar a cabo el estudio aerodindmico es necesaria la utilizacion de
diversos paquetes de software. En el tercer capitulo introduciremos el concepto
de Dindmica de Fluidos Computacional —CFD- y los distintos programas que
hemos usado en este proyecto para la obtencién de las caracteristicas alares.

En el cuarto capitulo realizaremos un pequefio estudio estructural de las
distintas alas disefiadas. El motivo de este estudio es comprobar que al
modificar el ala no se producen esfuerzos gque ésta no pueda soportar.

En el quinto capitulo veremos los resultados que hemos obtenido para las
distintas alas estudiadas mediante CFD. Compararemos los resultados
aerodinamicos obtenidos del ala original con los resultados de las
modificaciones. EIl objetivo es valorar si obtenemos alguna mejora en la
aerodindmica del ala, retrasando la entrada en pérdida del avién y permitiendo
asi el vuelo a mayor velocidad y/o angulo de ataque.
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Sin embargo, este redisefio podria conllevar problemas de dos tipos: una
pérdida de la fuerza neta de sustentacién que produce el ala -puesto que se
plantea una disminucion del angulo de ataque- y la imposibilidad de volar con
esta ala a ciertas velocidades por los diferenciales de fuerzas y tensiones que
se originan enel ala.

Finalmente veremos las mejoras y los inconvenientes que aportan las
modificaciones del ala realizadas.

Cabe remarcar que cuando uno plantea una posible modificacion de un
elemento aerodinamico no sabe con certeza si aportara mejoras, 0 Si en caso
de hacerlo, esto no conllevara problemas que haran que no valga la pena
implantar la modificacion.

Futuros estudios relacionados con este proyecto deberian enfocarse a la
construccion de un modelo a escala del ala del A380 para realizar un estudio
experimental y obtener asi un estudio aerodindmico mas preciso y completo del
caso. Esta es solo una primera aproximacion al estudio aerodinamico del ala
del A380, y de una posible modificacion, que abre las puertas a un futuro
estudio mas completo y preciso.



Capitulo 1. Aerodinamica 3

CAPITULO 1. Aerodinamica

1.1. Conceptos elementales de dindamica de fluidos

En este trabajo se realiza un estudio aerodinamico del ala del A380, asi como
de un redisefio de la misma ala. Por lo tanto, es necesario entender y conocer
las bases de la aerodinamica.

Aerodinamica proviene de la union de dos palabras griegas: aeros, que
significa aire, y dynamis, que significa fuerza. Asi, la aerodindmica es el estudio
de las fuerzas y los movimientos que se dan en los objetos que atraviesan el
aire. Una definicion méas actual del término aerodinamica es: rama de la
mecanica de fluidos que estudia las acciones que aparecen en los objetos

sélidos cuando existe un movimiento relativo entre éstos y el fluido que los
bafna. [5].

Se establecen distintas clasificaciones para los problemas aerodinamicos. La
primera clasificacion se hace en funcion de la naturaleza del fluido:

e Flujo incompresible, en el que la velocidad del viento, v, es menor que
0,3*M (M=numero de Mach; M=1 cuando v=340m/s, en condiciones
estandar).

e Flujo compresible, en el que la velocidad del viento relativo es superior
a 0,3*M.

La segunda clasificacién es segun el numero de Mach:

e Subsoénico: la velocidad del flujo que estudiamos es siempre inferior a la
velocidad del sonido, M<1. Todos los aviones comerciales actuales
vuelan por debajo de M=1.

e Transoénico: los valores de velocidad del fluido estan en torno a M=1, o
empiezan a aparecer regiones donde se alcanza esta velocidad.

e Supersonico: cuando la velocidad del fluido es mayor que M=1 en todos
los puntos del ala.

e Hipersdnico: cuando la velocidad del fluido es mucho mayor que la
velocidad del sonido, alrededor de M>6.

A continuacion explicaremos con un poco mas de detalle algunos conceptos
basicos de aerodinamica que nos hace falta conocer.

1.1.1. Namero de Mach

El numero de Mach es un numero que se utiliza como referencia de la
velocidad. El numero de Mach sirve para evaluar si los fenébmenos debidos al
cambio de densidad del aire — compresibilidad -, tienen o no mucha
importancia, es decir, si son despreciables.
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Se define el nimero de Mach como vemos en la ecuacion (1.1) y podemos
observar que como habiamos avanzado, cuando la velocidad del fluido es igual
a la velocidad del sonido tenemos M=1.

M= TAS _ Vrwido (1.1)

/ T Vsonido
34‘0><\ 2aa’15K

1.1.2. Viscosidad

La viscosidad es la propiedad que describe la resistencia de un fluido a
deslizar. Si tenemos un ala desplazandose a cierta velocidad, se comprueba
experimentalmente que la capa de fluido en contacto con el ala se desplaza
como si viajara adherida a ésta, moviéndose a su misma velocidad. La capa de
fluido situada inmediatamente inferior, también se desplaza en la misma
direccion, pero con una velocidad ligeramente inferior, debido al rozamiento
que existe entre las capas de aire. Esto ocurre para las capas sucesivas. La
friccion interna dentro del fluido es originada por la viscosidad.

De hecho, es gracias a que el aire es un fluido viscoso que los aviones pueden
volar. Si el aire no tuviera viscosidad, las capas de fluido no viajarian adheridas
a la superficie del ala, y no aparecerian las fuerzas que permiten el vuelo.

1.1.3. Flujo estacionario y no estacionario

En este apartado intentaremos explicar la diferencia entre un flujo estacionario
Yy Uno no estacionario.

Supongamos un avion volando a velocidad constante en vuelo rectilineo y sin
viento. Para un observador en el suelo, el aire estd en reposo y queda
perturbado a causa del avidn que se mueve a traves de él. El piloto, en cambio,
podria suponer que él esta en reposo y que es el aire el que se mueve a su
alrededor. Asi, seria la corriente de aire la que queda perturbada por el paso
del avibn. Ambas suposiciones son validas, pero para realizar un estudio
matematico y fisico del problema es mucho mas sencillo el estudio si se
considera que el avion esta en reposo y que es el aire el que se mueve.

Si suponemos que para un cierto punto del espacio, las propiedades del aire no
cambian, estaremos considerando que tenemos un flujo estacionario. Si
suponemos, en cambio, que para un punto dado del aire, sus propiedades
pueden variar a lo largo del tiempo, ain cuando el avion permanece inmovil,
estaremos hablando de flujo no estacionario.
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1.1.4. Capa limite: laminar y turbulenta

Debido a las fuerzas interatdmicas, la capa de aire que esta en contacto directo
con una superficie — en nuestro caso el perfil alar - permanece siempre
adherida a ésta. Existe un deslizamiento entre las diferentes capas adyacentes
a la superficial, que conforme estan mas alejadas de la superficie tienen una
velocidad mas cercana a la velocidad de la capa correspondiente a la del aire
libre. La zona que existe entre la capa de aire que circula pegada a la superficie
y la capa que pertenece a la corriente libre se conoce como capa limite.

Cuando el movimiento del aire dentro de la capa limite es en forma de capas
paralelas, decimos que tenemos un flujo laminar.

En los puntos proximos al borde de ataque la capa limite es laminar, y
conforme el aire se va alejando del borde de ataque, las fuerzas de rozamiento
disipan cada vez mas energia de la corriente de aire, haciendo que el espesor
de la capa limite aumente poco a poco, hasta que a una cierta distancia del
borde de ataque — que dependera de la velocidad del fluido, la inclinacién del
ala, etc. — la capa limite empieza a sufrir unas perturbaciones de tipo cadtico,
que conllevan un aumento del espesor de la capa limite, y una destruccion de
la corriente laminar que existia, pasando a ser de tipo turbulenta. Podemos ver
este efecto en la Fig. 1.1.

En Mecanica de fluidos y Aerodinamica conocemos el paso de capa limite
laminar a turbulenta con el nombre de transicion, también conocido como punto
de transicion. Esta transicion de capa limite laminar a turbulenta es analoga a
la que ocurre en el humo que se eleva de un cigarrillo, pudiendo observarse los
fendmenos de aumento de velocidad y espesor, si el aire esta en reposo.

TRANSITION

VELOCITY DECREASING ——Jp
ADVERSE

PRESSURE INCREASING —* PRESSURE
(in the direction of flow) GRADIENT

LAMINAR FLOW
TURBULENT FLOW

S ~
. REVERSE
FLOW

SEPARATION

Fig. 1.1. Imagen de un perfil alar, donde podemos ver el paso de flujo laminar a
turbulento, y como la capa limite se ensancha hasta desprenderse.

1.1.5. Niumero de Reynolds

Hemos visto que el punto de transicion tiene lugar a una cierta distancia del
borde de atague. Mediante experiencias con distintos fluidos, y a diferentes
velocidades, se observa que también depende de la viscosidad, es decir, del
tipo de fluido, y de su velocidad. Reynolds generalizd estas conclusiones
mediante la introduccion de un parametro adimensional, que combina los
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efectos anteriores, denominado NUumero de Reynolds, Re, que se expresa
como:

VXl
©

donde V es la velocidad, | es la longitud del objeto considerado, -normalmente
en un ala es la cuerda-, p es la densidad del fluido y u su viscosidad dinamica.

Si el nimero de Reynolds es relativamente pequefio la capa limite es laminar y
si el Re es suficientemente grande la capa limite es turbulenta. Esto explica
porqué en un perfil, cerca del borde de ataque la capa limite es laminar, con un
Re relativamente pequefio, mientras que conforme la distancia al borde ataque
aumenta, y por lo tanto la velocidad, el Re va creciendo y la capa limite puede
convertirse en turbulenta.

Hemos hablado de Reynolds relativamente pequefios y grandes, pero es
necesario establecer unos valores. De un modo muy genérico el punto de
transicion suele ocurrir para valores de Re alrededor del medio millén. De todas
formas, la transicion se producird antes o después dependiendo en gran
medida de la rugosidad de la superficie, de la turbulencia de la corriente libre
de aire y de la distribucion de presiones. Otros factores que afectan a la
transicion son la temperatura de la superficie y el nimero de Mach.
Normalmente cuanto menor es la temperatura de la superficie menor es el
espesor de la capa limite y se retrasa la transicion. En cuanto al Mach, el Re de
transicion suele ser mayor si la corriente es compresible, Mach alto.

Existen dos férmulas para calcular el espesor de la capa limite, 8, sobre una
superficie plana:

8= si:d , para laminar. 1.3)
8= % ,para turbulenta. 1.4)

Donde d es la distancia al borde de ataque, y Re el valor de Reynolds en ese
punto.

1.2. El perfil alar y otros conceptos del ala

1.2.1. El perfil alar

La forma y la inclinacion del perfil respecto a la direccion de la corriente de aire
son de gran importancia en la distribucion de presiones que da origen a la
sustentacion. Vamos a definir la terminologia basica cuando hablamos de
perfiles. Para ello nos apoyaremos en laimagende la Fig. 1.2.
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Algunos de los conceptos que utilizaremos de aqui en adelante, son:

e Extrados: parte superior del perfil.

e Intradds: parte inferior del perfil.

o Borde de ataque: es el lugar del perfil que primero contactara con el
fluido. Es también el que distribuira la corriente, separandola en extradés
e intrados.

e Borde de salida: es el lugar del perfil por donde sale el aire, y desde el
que la corriente deberia de volver a juntarse.

e Cuerda: es la linea recta que une el borde de ataque y el borde de
salida.

e Espesor: es el grosor del perfil en un punto, es decir, la distancia entre el
extrados y el intradés.

o Perfil asimétrico: es el perfil en el que el extrados es diferente al intrados.

o Perfil simétrico: es el perfil en el que el extradds y el intradds son iguales

e C_yCp: coeficientes de sustentacion y de arrastre, caracteristicos de un
perfil para unas condiciones dadas.

Conceptos del ala y del avion:

e Angulo de ataque: es el angulo que existe entre la cuerda del perfil y la
direccion de la corriente de aire.

e Pérdida: situacion en que las alas del aeronave dejan de generar
sustentacion

e Envergadura: es la distancia que existe entre las dos puntas del ala,
podria entenderse como el ancho del avion.

Posicion de la
ordenada maxima

Ordenada maxima de la linea de curvatura media

—

Posicion del espesor
Borde de MAXIMo

ataque

Linea de curvatura media

Extraqd

Radio de Q

curvatura 4 Intradds A Borde de
del borde Espesor maximo Cuerda salida
de ataque (B.S.)

Fig. 1.2. Imagen de un pefrfil alar y los conceptos mas importantes relacionados
conél.
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1.2.2. Nomenclatura NACA

Hasta hace poco tiempo, el desarrollo de los perfiles ha sido totalmente
empirico. Las primeras pruebas ya indicaban la preferencia de un forma con un
borde de ataque redondeado y con un borde de salida muy fino. La demanda
de secciones de ala mejoradas y la carencia de una teoria general sobre teoria
de perfiles hizo que se llevaran a cabo un gran nimero de pruebas y ensayos.

La antigua NACA (National Advisory Comittee for Aeronautics), y actual NASA,
fue la organizacion que estudié de una manera mas profunda distintos tipos de
perfiles para dar con aquel modelo que fuera lo mas eficiente posible. Ademas
establecio unas pautas y un estandar para clasificar los distintos perfiles
estudiados.

Se establecio que para diferenciar claramente un perfil de otro se les numeraria
con un conjunto de digitos que establecen de forma resumida sus
caracteristicas mas esenciales. En este proyecto se estudiaran los perfiles
super criticos SC Naca de 4 digitos, los cuales indican respectivamente:

o EIl primer digito especifica el valor de maxima curvatura expresado en
tanto por ciento de la cuerda.

e El segundo digito indica la posicion del punto de maxima curvatura a lo
largo de la linea media en décimos de cuerda.

e Los dos Ultimos numeros indican el espesor maximo del perfil,
expresado en tanto por ciento de la cuerda.

Para calcular los distintos puntos que conforman el perfil NACA, se establecié
la siguiente expresion estandar:

%:ii(o.z%taﬁ— 0,1262—‘—0,3516(2—‘)2+0,2843 (3)3—0,.1015(2—‘)4) (1.5)

0,

N

La dualidad de los signos indica que se pueden calcular los puntos del perfil
que pertenecen al intradés y al extrados; la variable y indica la altura del
intradds y extradds y la variable x indica la longitud del perfil.

1.2.3. Alas supercriticas

El gran inconveniente de los perfiles convencionales es que a altas velocidades
de vuelo aparecen ondas de choque que incrementan notablemente el valor de
la resistencia aerodinamica y disminuyen considerablemente la magnitud de la
fuerza de la sustentacion.

Los disefiadores han optado por usar alas en forma de flecha regresiva, perfiles
de espesor pequefio o una combinacién de ambas para tratar de reducir los
efectos adversos del vuelo a altas velocidades. Aun asi, éste tipo de
construcciones tenia el principal problema que el incremento en la velocidad de
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vuelo conseguida no era muy notorio (apenas se alcanzaban velocidades de
MACH 0.75) ademas la resistencia por onda de choque crecia excesivamente y
existian problemas de controlabilidad y eficiencia aerodinAmica a éstas
velocidades.

Los primeros ingenieros que se toparon con éste problema empezaron a
estudiar como se podia disefiar un ala que fuera eficiente a altas velocidades
de vuelo y que se comportara de la manera mas eficiente posible en vuelo a
bajas velocidades, especialmente en las maniobras de aterrizaje y despegue.
En los principios de los afios 1960, el cientifico de la NASA Richard T.
Whitcomb, jefe del departamento de Aerodinamica TransoOnica, llegd al disefio
del ala supercritica.

En comparacion con un ala convencional, el ala supercritica es plana en el
extrados y mas redondeada en el intradds, una cruvatura de borde de ataque
mayor comparada con un perfil convecional y con una curva del extradds-
intradds hacia abajo a medida que se acerca al borde de salida. Véase la figura
siguiente —Fig.1.3- para apreciar las diferencias entre un perfil convencional

y un perfil supercritico.

NACA 0012

| | . Supercritical Wing Diagram

0.6
0.7
08

0
a o o
8 o A

Fig.1.3. Perfil convencional NACA0012 y perfil supercitico genérico.

Este tipo de ala tiene la principal ventaja que reduce el efecto de las ondas de
choque en el extrados y reduce considerablemente los efectos de la resistencia
aerodinamica, tal y como se puede apreciar en la figura 1.4. Este tipo de perfil
permite el vuelo a velocidades cercanas a MACH=1 sin experimentar los
problemas que tenian los perfiles convencionales.

Weak
Shock
Wawve

= :T;.asl;"ﬂ:“ Supercritical Afrfoif

M= 0.80

Fig. 1.4. Onda de choque en un perfil convencional y en un perfil supercritico
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Como se puede apreciar, la onda de choque en el perfil convencional crece de
manera abrupta y tiene una forma mas aguda, mientras que en el perfil
supercritico la onda de choque se va formando de manera progresiva y se
extiende de manera continua sobre el perfil, reduciendo asi los efectos nocivos
adversos delincremento de la resistencia.

Las principales ventajas de los perfiles supercriticos son:

1. Retrasan de forma muy notoria la aparicion de ondas de choque debido
a que ahora las particulas de aire no viajan tan rapidas por el extradds,
al tener éste una forma mas plana. Esto reduce la resistencia y permite
el vuelo a altas velocidades.

2. Al retrasar los efectos de la aparicién de la onda de choque, se requiere
menor angulo de flecha y se reducen los problemas asociados a éste
tipo de configuracién.

3. El mayor espesor de éste tipo de perfiles permite dar mas puntos de
anclaje en las uniones ala-fuselaje. Esto da mayor rigidez a la estructura,
lo que permite que la aeronave pueda llevar mas carga. Ademas, el
mayor espesor permite incrementar la envergadura y superficie del ala.

4. Por otro lado, el hecho de tener menor angulo de flecha y mayor
superficie alar y envergadura proporciona mejores actuaciones en vuelo
a bajas velocidades: se pueden usar menores velocidades de despegue
y aterrizaje lo que permite la operacion desde casi cualquier tipo de
campo de vuelo.

1.3. Fuerzas Aerodinamicas

Las fuerzas aerodinamicas son aquellas que aparecen por el hecho de tener un
cuerpo que se mueve a cierta velocidad inmerso en un fluido. En un avion, las
fuerzas que tenemos son:

e la traccion, o empuje, ejercida por los motores del avién (Que no puede
considerarse como una fuerza aerodinamica).

e La resistencia, que se opone al movimiento, y va en la misma direcciony
sentido opuesto al viento relativo.

e La sustentacion, que es la fuerza que generan nuestras alas para
mantener el vuelo del avion.

e El peso, que aunque no es estrictamente una fuerza aerodinamica,
siempre esta presente, y sera la que determine la sustentacion que
necesitamos para mantener el avion en el aire.

Enlafigura 1.5 (izquierda) podemos ver un resumen de estas fuerzas.
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Fuerza Aerodindmica

A Sustentacion ‘
fd} -‘.‘-\-"‘-_\_
!

u(\""

Resistencia

|'.l|l|)|lj(' Sustentacién

‘\»

Viento Relativo

v Peso

Fig. 1.5. Izquierda-Vista esquematica de las fuerzas que se danen un avionen
vuelo. Derecha- vista de un perfil alar y la descomposicién de la fuerza
aerodinamica que produce, debido al viento relativo.

La resistencia —o Drag en inglés- y la sustentacion- o Lift- son en realidad las
componentes de la fuerza aerodinamica. Como podemos apreciar en la figura

1.5 (derecha), la sustentacién siempre es perpendicular a la direccion del
viento, y la resistencia va en su misma direccion pero sentido opuesto.

1.3.1. Sustentacion y Resistencia

Cuando tenemos un fluido que pasa a través del ala, se obliga a las particulas
de aire a estrecharse en la parte superior del perfil —el extradds-, mientras que
las particulas que viajan por la parte inferior del perfil —el intrados- se
ensanchan. Podemos ver este efecto en la figura 1.6.

Esto produce que en el extrados la velocidad aumente y la presion disminuya.
En el intrad6s, en cambio, la velocidad disminuye y la presién aumenta. Esas
dos presiones que aparecen sobre el ala crean una fuerza en el sentido
positivo -en el opuesto a la gravedad- ya que la las particulas que pasan por
debajo empujan hacia arriba el ala, y las particulas que pasan por encima
succionan el ala también hacia arriba. En la figura 1.6 podemos ver en rojo
marcadas las presiones que se producen, que se traducen a su vez en fuerzas.

Fig. 1.6. Esquema de un perfil aerodinamico dentro de un tunel de viento.
Podemos apreciar que el aire que pasa por la parte superior se estrecha,
mientras que el aire de la parte inferior se ensancha. En rojo, presiones -fuerzas
producidas por el paso del aire sobre el ala.
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El paso de una corriente de aire sobre un perfil produce una fuerza llamada
aerodinamica. Esta fuerza suele descomponerse en dos componentes: la
sustentacion —o Lift.- y la resistencia —o Drag.

La sustentacion, L, es la componente perpendicular a la corriente libre de aire,
y sigue la ecuacion:

L=§*p*V2*S*cL (1.6)

Siendo p la densidad, V la velocidad del fluido o del ala, S la superficie alary ¢
un coeficiente caracteristico de un perfil concreto, llamado coeficiente de
sustentacion.

La resistencia, D, es la componente paralela a la direccion del aire. Y se puede
calcular usando la ecuacion:

D= xp*V?xSxc, (1.7)

Siendo p la densidad, V la velocidad del fluido o del ala, S la superficie frontal y
Cp un coeficiente caracteristico de un perfil concreto, llamado coeficiente de
resistencia.

La sustentacion que crea un perfil, y por extension, las alas, dependera de la
altitud a la que se vuele —eso determinara la densidad del aire- de la velocidad
a la que volemos, y del coeficiente de sustentacion que tenga nuestro perfil.

Para aumentar la sustentacién existen dos maneras: aumentar el angulo de
ataque o aumentar la velocidad. Aumentar el angulo de ataque provoca un
aumento en el c., pero esto tiene un limite, igual que aumentar la velocidad, ya
gue a partir de un cierto angulo, o velocidad, el aire empezara a desprenderse
del ala. Cuando el aire empieza a no viajar adherido al ala, no se crea
sustentacion. Esto efecto suele empezar en el borde de salida, en los perfiles
mas alejados del fuselaje del avion, y se extiende hacia el borde de ataque y el
centro del avién.

Para poder explicar por qué se crean estas fuerzas aerodinamicas tenemos
que recurrir a dos principios fisicos: el Principio de Bernoulli y la ecuacion de la
continuidad.

1.3.2. Principio de Bernoulli

El Principio de Bernoulli, también conocido como el trinomio de Bernoulli o la
ecuacion de Bernoulli, describe el comportamiento de un fluido moviéndose a lo
largo de una linea de corriente. Expresa que un fluido ideal —sin viscosidad ni
rozamiento- circulando por un conducto cerrado, mantiene su energia total
constante a lo largo de su recorrido. Esto se traduce en que un aumento en la
velocidad del flujo implicara una disminucion de la presion, y al contrario, una
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disminucion en la velocidad del flujo implicard un aumento en la presién. La
siguiente ecuacion lo refleja:

e

"2+ P + pgz = constante. (1.8)

2

Donde V es la velocidad del fluido, p su densidad, P la presion a lo largo de la
linea de corriente, g la aceleracién de la gravedad y z la altura.

1.3.3. Ecuacion de continuidad

La ecuacion de continuidad describe el comportamiento de un fluido dentro de
un conducto cerrado. En mecéanica de fluidos la ecuaciéon de continuidad es una
ecuacion de conservacion de la masa.

Sean dos secciones S; y Sy, con areas Ai1 y Ay, de un tubo de corriente,
imaginemos un tunel, por donde el fluido no puede atravesar las paredes ni
escapar de él, la ecuacion de la continuidad establece que las masa del fluido
m1 que pasa por segundo a través de la superficie S; esigual a la masa m; que
pasa por segundo a través de la superficie S,. Es decir, la masa de aire
entrante por unidad de tiempo en el conducto es igual a la masa saliente.

AMentroda _ DMgolida
ot — £ (1.9)
Donde

AMentrods o * A*xp (110)

ot

Y la ecuacion de la continuidad queda expresada como:

Pentrada * Aen.trada * Uentrada — Psalida *Asalida * Vsalida (111)

O mas comunmente:

0 * A * v = constante. (1.12)

Dénde m es la masa (kg), t es el tiempo (s), p es la densidad (kg/m°), A el area
de la seccién (m?) y ves la velocidad (m/s).
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1.3.4. La pérdida

A partir de cierto angulo de ataque ocurre un desprendimiento del flujo de aire
del extrados que tiene como efectos inmediatos una pérdida de sustentacion
del ala y un fuerte incremento de la resistencia al avance. Es lo que conocemos
como pérdida. En alas de planta rectangular, como el mostrado en la Fig. 1.7 el
desprendimiento de la capa limite tiene lugar cerca del encastre, debido a la
mayor curvatura y espesor que presentan los perfiles en éstos puntos respecto
a los perfiles situados en las puntas de las alas, de menor curvatura y espesor;
y éste desprendimiento tiene tendencia a desplazarse hacia las puntas de las
alas. Sin embargo las alas de planta rectangular no son las mas adecuadas
para el vuelo a altas velocidades, ni tienen unas actuaciones aerodinamicas
adecuadas. Ademas ofrecen unas caracteristicas de torsion inaceptables.

Es por ello que se recurre al uso de alas con flecha regresiva y diedro positivo.
En éste tipo de alas —Fig.1.7- y debido a sus caracteristicas de interaccién con
el aire, la separacion del flujo de aire tiende a ocurrir primero en las puntas de
las alas, con lo que se reduce la efectividad de los alerones, y ademas, en éste
tipo de pérdidas el CP(centro de presiones) tiende a adelantarse con lo que se
acentia mas los efectos de la pérdida.

Es interesante disponer de los alerones en caso que sea necesario para
realizar una accion correctiva, por ello se recurren a distintas técnicas para
favorecer la pérdida en el encastre del ala, como el colocar perfiles de mayor
espesor y cuerda cerca de la punta del ala para retrasar la pérdida en la punta
del ala o el colocar dispositivos hipersustentadores en la punta del ala para
lograr los mismos efectos.

\h--

.

Fig.1.7. Ala de planta rectangular y ala en flecha regresiva

Otro factor que afecta a las alas con flecha regresiva es que pueden entrar en
pérdida por alta velocidad. En régimen cercano al supersénico, las particulas
de aire han recibido mucha cantidad de energia al ser aceleradas desde un
estado de reposo relativo a una velocidad cercana a la del sonido; ademas el
aire se comprime, por lo que aumenta la temperatura, presion y densidad en
esa zona.

Es importante resaltar que no es necesario que todo el avién esté volando
cercano a la velocidad del sonido para que las corrientes de aire que pasan por
el extradls si estén viajando a esa velocidad; si el extradds tiene mucha
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curvatura entonces las particulas de aire se veran ‘obligadas’ a acelerar y es
posible que alcancen la velocidad del sonido localmente.

Cuando el aire esta tan comprimido, se genera lo que se conoce con el nombre
de onda de choque; se puede ver una ilustracién de éste fenémeno en la
Figura 1.8. El aire esta tan comprimido que crea una barrera fisica que obliga a
las particulas esta barrera para proseguir su camino; se pasa de una situacion
donde el aire viajaba de forma ordenada a otra situacién donde el aire viaja de
forma caotica; se desprende la capa limite en el extradds por lo que el ala entra
en pérdida

ol

Fig.1.8. Onda d

de choque

Para evaluar la posibilidad de aparicion de éste tipo fend0menos no deseados
se usa el numero de Mach, que es la medida de la relacion de la velocidad del
avién respecto la velocidad del sonido, y que a su vez nos indica el grado de
compresibilidad de las particulas del aire.
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CAPITULO 2. DISENO DEL ALA DEL AIRBUS A380

En este capitulo veremos como se ha realizado el disefio por ordenador del ala
del Airbus A380. En primer lugar veremos los planos en los que se basa el
disefio por ordenador del ala.

A continuacion veremos cual ha sido el proceso llevado a cabo y el software
que se ha utilizado para obtener el ala, con imagenes del resultado final
obtenido.

Una vez tengamos el ala original del A380, el siguiente paso sera re-disefiar el

ala para obtener las modificaciones que se pretenden estudiar. Veremos cual
ha sido el resultado final.

2.1. Planos del A380

Del manual ACAP se pueden extraer los siguientes planos —Fig 2.1-. [8].
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Fig.2.1. Planos A380
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De los planos se puede extraer la siguiente informacion para el disefio del ala:
las cuerdas de los perfiles desde el encastre hasta la punta del ala y sus
posiciones respecto la vertical, la longitud total del ala y el angulo de flecha.

Con esto sb6lo nos faltard conocer los perfiles utilizados. Siguiendo la
nomenclatura NACA, los perfiles utilizados han sido : [2]

e NACA SC 0610 en el encastre del ala (Fig. 2.2 izquierda)
e NACASCO0606 enlapuntadelala (Fig.2.2 derecha)

Jllilml - T

Fig. 2.2. Perfiles NACA SC 0610(izq.) y NACA SC 0606(der.)

2.3. Diseio del ala en Catia V5

Se procede a dibujar el ala. En primer lugar se disefan los distintos perfiles. El
primer paso consiste en definir los distintos puntos que conforman los perfiles.
Para la definicion de éstos puntos se usa la ecuacion general (1.5) antes
mostrada, y se consiguen un total de 500 puntos para el extradds y otros 500
para el intraddés, sumando un total de 1.000 puntos para cada uno de los
perfiles que se pretenden disefar.

La razdn para extraer 500 puntos para el extradds y otros 500 para el intradds
es que para conseguir la mayor precision posible a la hora de disefiar los
perfiles en Catia V5 se comprob6 que escoger menos puntos no daba la
precision adecuada para un posterior mallado y andlisis en software de
dindmica de fluidos, ya que el disefio del ala resultaba muy imprecisa, con
muchas lineas curvas e irregularidades entre punto y punto, y por otro lado,
escoger un namero mayor de puntos no incrementaba la precisién de manera
significativa.

Una vez se obtuvieron los puntos, se procedid a la insercion manual de los
mismos en el software Catia V5. Aunque los puntos fueron inicialmente
calculados en una hoja de Excel, y lo mas razonable y facil hubiera sido
exportar el archivo Excel para que Catia lo leyera y dibujara los puntos de
manera automatica, nos encontramos con que durante el proceso de lectura
muchos de los puntos no eran interpretados de manera correcta por Catia, por
lo que se perdian y por tanto, restaba precision en el disefio del ala.

Otro aspecto que es importante mencionar es que el ala se disefia a tamafio
real a partir de los planos del ala original que se han obtenido del fabricante. El
motivo de ésta decision radica en que:
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e Realizar un disefio a tamafio real permite introducir las condiciones
reales y obtener las fuerzas que se porducen en el ala real, ahorrando la
necesidad de escalar los resultados.

e Catia V5 permite realizar un andlisis de cargas estructurales sobre el ala
y los materiales empleados para su construccion. Los datos relativos a
masa, sustentacion, resistencia etc. son faciles de calcular en un ala de
tamafio real a partir de las especificaciones proporcionadas por el
fabricante del avién; pasar éstos datos al ala escalada ya es mas
complicado porque se debe tener en cuenta un factor de correccién por
escala, el cual no es uniforme ni para las cargas que se tengan que
considerar ni para los materiales usados en la fabricacién del ala.

Para el disefio y posicionamiento de los distintos perfiles, se han tenido en
cuenta los datos basicos del ala (como son angulo de felcha y de diedro) y las
medidas que ha proporcionado el fabricante en los planos (semienvergadura,
longitud de la cuerda de los distintos perfiles considerados, etc.).

Se muestra a continuacion una imagen de cual es el resultado final en Catia V5

una vez se han introducido los puntos relativos al intradds y al extradés del
perfil del encastre —Fig. 2.3-.

Fig. 2.3. Perfil del encastre una vez dibujado en Catia V5.

El mismo proceso se repite para los distintos perfiles. Se muestra a
continuacion el resultado final tras dibujar 4 perfiles —Fig. 2.4-.

Se debe puntualizar llegados a éste momento que el perfil que se usara de
referencia para realizar las modificaciones del ala es el tercer perfil si se cuenta
desde el encastre (perfil mas grande), o el penultimo perfil si se mira desde la
punta del ala. Sera este tercer perfil al que introduciremos la torsién y cuya
distancia ira variando a lo largo de la semienvergadura. La punta del ala es la
gue mostrara los efectos de la torsidn negativa, de manera que su angulo de
incidencia sera inferior al angulo de incidencia del perfil situado en el encastre.
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Fig. 2.4. Resultado final tras dibujar los 4 perfiles.

A continuacion se procede a unir los distintos perfiles mediante superficies. Se
definen las instrucciones y pasos que se deben dar para que CatiaV5 ejecute y
se obtenga la forma final deseada. Se debe destacar que Catia V5 hace facil
este tipo de operaciones aunque los tamafios de los perfiles sean distintos,
estén colocados en planos distintos o las elevaciones sean diferentes.

Se muestra a continuacion una imagen de los distintos perfiles unidos por
superficies. Se ve claramente como CatiaV5 ha definido el intradés y el
extradés del ala —Fig. 2.5-.

Se realiza una primera comprobacién en una vista en planta para verificar que
que los perfiles estan colocados de manera adecuada para cumplir con la
especificacion de disefio de flecha=33,5°. Se muestra la angulacion de los
perfiles en figura 2.6.

Fig. 2.5. Ala orignial del A380 con superficies completada.
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Fig. 2.6. Vista en planta del ala. Podemos ver la flecha regresiva del ala a
33,5°.

Por dltimo, se muestra una imagen frontal del ala para comprobar que el ala
presenta un diedro positivo —Fig. 2.7-.

Fig. 2.7. Vista frontal del ala en la que se aprecia el diedro positivo.

El siguiente paso es obtener las distintas modificaciones del ala. Tendremos
dos pardmetros a tener en cuenta para el re-disefio del ala: el angulo del perfil
de la punta, y la distancia a la que empezamos ese cambio de angulo. Para ello
se procede con CatiaV5 a variar la distancia del perfil de referencia,
manteniendo en todo momento la limitacion de la flecha regresiva, al mismo
tiempo que se rota el perfil de punta de ala para modificarle el angulo de
incidencia.

Se muestra, a continuacion, el ala con una distancia de torsion respecto la
punta del ala de 2m y con una rotacion del perfil de punta de ala de -2° -Fig.
2.8 y Fig. 2.9 -. Se puede ver claramente en la vista frontal los efectos de la
torsién del ala cerca de la punta del ala.
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Fig. 2.8. Ala con rotacién a 2m de la punta y perfil de punta con -2° de rotacion
(Vista frontal).

Fig. 2.9. Ala con rotacién a 2m de la punta y perfil de punta con -2° de rotacion-
Vista lateral

Se procede del mismo modo para obtener las distintas modificaciones del ala, y
se nombran en funcion de la modificacion como XX-00YY, dénde XX es la
distancia en metros desde la punta y YY el angulo (en negativo) de la punta.

o Modificacion 04-0004. Inicio de torsidn del perfil a 4m del perfil de punta
de ala, y perfil de punta de ala rotado a -4°.

¢ Modificacién 06-0006. Inicio de torsidn del perfil a 6m del perfil de punta
de ala, y perfil de punta de ala rotado a -6°.

e Modificacion 08-0008. Inicio de torsidn del perfil a 8m del perfil de punta
de ala, y perfil de punta de ala rotado a -8°.

e Modificacion 10-0010. Inicio de torsion del perfil a 10m del perfil de punta
de ala, y perfil de punta de ala rotado a -10°.

En éste caso se ha establecido una dependencia directa entre la distancia a la
que se sitda el perfil donde se inicia la torsion y la rotaciéon del perfil de punta
de ala; si varia la distancia del perfil de inicio de torsién X metros, entonces el
perfil de punta de ala debe rotar en sentido negativo el mismo valor numérico X
pero medido en grados.

En este estudio se decidié hacer una retorsion progresiva del ala para reducir
los esfuerzos que se producen en la zona de variacién del &ngulo. Aungue en
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un principio se tuvo en cuenta la posibilidad de realizar un cambio abrupto en el
angulo de los perfiles, se consider6 que hacer el cambio de forma progresiva
podia resultar una mejor opcion, sobre todo a nivel estructural.

Se muestra en la Fig. 2.10 y Fig. 2.11 la modificacion 10-0010 del ala, con un
perfil de inicio de torsion desplazado 10m respecto la punta del ala, y con una
rotacion de la punta de ala de -10°. Como se podra apreciar en las imagenes,
los cambios introducidos tienen cierto impacto visual.

Fig. 2.10. Ala con rotaciona 10m de la punta y perfil de punta con -10° de
rotacion-Vista frontal. Se puede apreciar claramente como se ha incrementado
la distancia de inicio de torsion alar, marcado por la linea blanca mas préxima a

la punta del ala asi como los efectos de la torsion cerca de la punta del ala.

| I
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Fig. 2.11. Ala con rotaciona 10m de la punta y perfil de punta con -10° de
rotacion-Vista lateral.

En ambas imagenes se puede comprobar el cambio de disefio del ala si se
compara con el disefio del ala original (Fig. 2.5 y Fig. 2.7) y/o con el ala que
presentaba una rotacion minima de la punta del ala (Fig. 2.8 y Fig. 2.9). Se
podra apreciar claramente como cambia el disefio del ala con la sola
introduccion de una torsion de un perfil y de modificar la orientacién del perfil de
punta de ala.
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CAPITULO 3. CFD

Hasta el siglo XXI los problemas de dinamica de fluidos se estudiaban
mediante dos técnicas complementarias: el estudio experimental y el estudio
tedrico. El estudio experimental surgié en el siglo XVIlI en Francia e Inglaterra.
Durante los siglos XVIII y XIX se desarroll6 el estudio tedrico de la dinAmica de
fluidos. Por ello, a lo largo de la mayor parte del siglo XX, los estudios sobre
dinamica de fluidos se basaban en estudios puramente experimentales por un
lado, y en estudios puramente tedéricos por el otro.

Sin embargo, la aparicién de ordenadores capaces de trabajar con una gran
cantidad de datos y ecuaciones, y el desarrollo de métodos algoritmicos
precisos capaces de resolver problemas fisicos revolucioné la manera en la
gue estudiamos hoy en dia la dinamica de fluidos. Ahora tenemos un tercer
método de estudio, que se ha unido al puramente teérico y al puramente
experimental. Es lo que conocemos como Dinamica de Fluidos Computacional
o CFD.

Asi, la Dinamica de Fluidos Computacional, o CFD, se define como la rama de
la mecanica de fluidos que se basa en el uso de computadores para la
resolucion de problemas de dinamica de fluidos.

Hay que tener en cuenta que se trata de otra forma de atacar un problema, y
que ello no significa que mediante el uso de esta técnica deban dejarse a un
lado las otras dos formas de estudio. Aunque el CFD es un complemento muy
atil para el estudio de problemas de dinamica de fluidos, éste nunca podra
reemplazar al estudio teérico y experimental [6], y de hecho puede existir un
error de hasta un 20% respecto a los estudios experimentales. Los tres
métodos de estudio se complementan para realizar un estudio completo de un
problema concreto. Los resultados que obtenemos del CFD son una prediccion
gue debera ser comprobada con la observacién de la realidad, por ejemplo, con
un tanel de viento.

3.1. Por qué utilizar CFD

Los resultados obtenidos de un estudio computacional de fluidos son analogos
a los que podemos obtener de modo experimental en un tinel de viento: ambos
representan conjuntos de datos obtenidos a partir de un flujo dado, con su
numero de Mach, Reynolds, etc. Sin embargo, un tlnel de viento es una
herramienta muy cara, grande, pesada y dificil de transportar. Ademas, hace
necesaria la construccién de una maqueta, normalmente a escala, para su
estudio en el tunel. Con el uso de computadores, en cambio, muchos de estos
problemas se tornan insignificantes: podemos disefiar nuestro objeto de estudio
mediante disefio por ordenador, y de alguna forma, tendremos a nuestra
disposicion un “tunel de viento transportable” siempre listo.
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Otra razdn de peso para utilizar CFD es que mientras que en un experimento
s6lo podemos tomar medidas en una cantidad limitada de puntos e instantes de
tiempo, con el uso de un computador, podemos conocer los parametros que
nos interesen en cualquier punto e instante de tiempo.

En casos de investigacion y desarrollo, el coste es un factor muy importante
gque siempre se tiene en cuenta y se intenta minimizar. Un claro ejemplo de
esto son las empresas que se dedican a la Férmula 1. Las escuderias estan en
constante desarrollo de los coches, buscando mejoras que permitan ganar
décimas de segundo por vuelta. El uso de CFD les permite realizar muchas
simulaciones con pequefas variaciones sobre una misma pieza, y llegar asi a
una solucion optimizada. De otra forma, para cada variacién deberian construir
la pieza y probarla, con el coste que esto conlleva.

Existe un ejemplo real que pone de manifiesto las ventajas del CFD. La
escuderia de Férmula 1 Renault Fl-team compro el pasado afio 2009 un
supercomputador capaz de realizar 38 billones de operaciones por segundo.
Se trata del Xtreme-X Supercomputer. Segun datos de Renault su coste es un
50% del de un tanel de viento real, cifra que puede rondar los 20 millones de €,
pero nada mas arrancarlo ya da un 50% de las ganancias de una instalacion
madura. [1]

3.2. Metodologia

La dinamica de fluidos esta basada en tres principio fisicos fundamentales: la
masa se conserva, se aplica la segunda ley de newton (F = m *a) y la energia
se conserva. Para realizar los célculos necesarios se utiliza la forma

equivalente matematica de estos principios con la ecuacién de continuidad
(3.1), del momento (3.2) y de la energia (3.3).

%+V* (pv) =0 (3.1)
La ecuacion de continuidad es una ecuacidon que representa la conservacion de
la masa, donde p es la densidad del fluido y v su velocidad.

dv
p(Z4veVo)=—VP V=T +f (3.2)

La ecuacion de Navier-Stokes es la que describe el movimiento del fluido y se
relaciona con el numero de Reynolds de un fluido a través de la viscosidad del
fluido p; siendo p es la densidad del fluido, v la velocidad y P la presion.

=——-p tU—F =P (3.3)
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La ley de conservacion de la energia es el primer principio de la termodinamica
y establece que la cantidad total de energia de un sistema cerrado es
constante a lo largo del tiempo. Para sistemas abiertos, como es nuestro caso,
tiene en cuenta la entrada y salida de masa, y las interacciones que se
producen a su alrededor. En esta ecuacion AE es la variacion de la energia
interna del sistema, Q es la cantidad de energia térmica absorbida y W el
trabajo realizado por el sistema. Las entradas de masa vienen representadas
por el subindice in y las salidas por el subindice out, siendo h, 1/2V* y gz la
entalpia, la energia cinética y la energia potencial, respectivamente.

Estas ecuaciones se resuelven en el dominio de la integracién, que viene
definido por las condiciones de contorno. Basicamente tendremos dos tipos de
condiciones de contorno: la geometria del problema, que vendra definida por la
forma del objeto a estudiar, y las condiciones del fluido en las fronteras del
sistema.

Cabe decir que no se puede obtener una solucion analitica de este sistema de
ecuaciones con una geometria compleja, y para llegar a una solucion lo que
hacemos con el CFD es construir un sistema de ecuaciones discretizadas —ya
sea en forma integral o diferencial- que se aplicara a cada punto del espacio
para poder resolver el comportamiento del fluido bajo las condiciones dadas.

Hay diversos métodos para obtener las ecuaciones discretizadas:

e Método de Volumenes Finitos (FVM): es el método clasico y mas
utiizado. Consiste en resolver las ecuaciones que gobiernan el fluido
en volumenes de control discretos. Con este método se garantiza la
conservacion del fluido a través de cada volumen. El problema de este
método es que la solucién puede no converger.

e Método de los Elementos Finitos (FEM): es el método utilizado en
andlisis de estructuras, que también puede aplicarse a problemas de
fluidos.

3.3. Etapas de una simulacion

El estudio aerodinamico mediante CFD tiene unos pasos a seguir necesarios:
el pre-procesado, la simulacién y el post-procesado. A continuacion explicamos
con un poco mas de detalle en qué consiste cada uno de ellos, ejemplificando
para nuestro caso concreto.

3.3.1. Pre-procesado: CATIAy GAMBIT

El pre-procesado consiste basicamente en preparar nuestro problema para
poder realizar los célculos necesarios y obtener los resultados. Consta
principalmente de tres partes: definicibn de la geometria, el mallado y la
definicion de las condiciones.
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En nuestro caso, hemos utilizado el programa CATIA V5 para la definicién de la
geometria del problema. En este punto del pre-procesado se define la
superficie que luego utilizaremos para crear la malla. En el Capitulo de Disefio
(Cap.2) se puede profundizar sobre los detalles de la geometria y su
implementacion.

Una vez tenemos una geometria creada, importamos esa geometria al
programa GAMBIT. Desde ahi, convertimos la superficie en un volumen, y
definimos nuestro volumen de control —que actla de tunel de viento. Podemos
ver los resultados obtenidos en la Fig. 3.1.

Fig. 3.1. Imagenes obtenidas de Gambit. Volumen del ala(izg.) y volumen de
control (der.)

En este punto ya podemos discretizar nuestra geometria: este es el proceso
conocido como mallado. Lo que conseguimos es pasar de un volumen continuo
a un discreto sobre el que poder resolver las ecuaciones necesarias para la
resolucion del problema.

my

Fig. 3.2. Imagenes obtenidas de Fluent en las que podemos apreciar la malla
sobre el ala, y cobmo evoluciona a medida que se aleja de la superficie.

Cuando ya tenemos nuestra geometria mallada correctamente, nos falta definir
las condiciones. En nuestro caso, el ala y la cara del cubo que actia de
fuselaje, se definen como WALL —pared-, y las demés caras como PRESSURE
FARFIELD —campo lejano- con lo que estaremos simulando el ala como si
estuviese en el aire libre, y no en un tanel de viento, evitando los efectos
adversos que esto conlleva.
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3.3.2. Simulaciéon: FLUENT

Esta es la parte que se encarga de aplicar y resolver las ecuaciones que
definen el comportamiento del fluido a lo largo de toda la malla, durante las
iteraciones seleccionadas. En este punto es cuando definimos los valores del
ensayo o experimento: la presion, velocidad, viscosidad, temperatura, etc.

Para ello hemos utilizado el programa FLUENT, que nos permite leer la malla
creada en GAMBIT, definir las caracteristicas del fluido y resolver las
ecuaciones.

Como ya hemos venido indicando, en funcidon del experimento que gqueramos
llevar a cabo, nos interesard que FLUENT tenga en cuenta mas o menos
aspectos del problema aerodinamico. Contra mas fenémenos despreciemos
mas rapido serd el célculo. En nuestro caso, el tener una ala dibujada a tamafio
real —unos 420m? de superficie- y usar el campo lejano o Pressure farfield como
camara de ensayos —un volumen de 864.000m®- supone que el archivo con la
malla que obtenemos es muy grande, alrededor de los 90MB. Durante la
simulacion numérica esta malla precisa mas de 3 Gb de RAM en el ordenador
utilizado..

Por este motivo para llevar a cabo la simulacion de algun caso hemos usado la
funcion Polyhedra de Fluent. Esto nos permite reducir el tamafio de la malla y
la cantidad de memoria RAM utilizada. Podemos ver el resultado que ofrece en
la Fig. 3.3.

[ L

Fig. 3.3. Imagenes de la malla convertida usando
Fluent

!

la funcion Polyhedra de

Por todo esto, se hace muy importante tener en cuenta sélo los fenémenos
relevantes para nuestro problema. A continuacion exponemos una lista de los
MAs importantes en este proyecto:

e Presion: escogeremos la presion ISA a la altitud de vuelo.

¢ Velocidad: escogeremos la velocidad de crucero (M=0.85).

e Modelo de viscosidad o turbulencia: el modelo Spalart-Allmaras es un
modelo de una sola ecuacion que funciona bien y que ademas trabaja
bien con errores numéricos. Aunque inicialmente fue establecido para
Reynolds pequefios, la implementacién en Fluent permite utilizarlo en
aplicaciones aeronauticas para cuando los efectos debidos a las
turbulencias no son criticos. Un modelo mas adecuado para nuestro
estudio es el k-w SST (Shear Stress Transport). En este modelo, se
trata la turbulencia con mas precisién y se incluye una ecuacién mas.
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Ademads, se trata de un modelo combinado, ya que utiliza el modelo k-
para campo lejano y el modelo k-w cerca del ala, lo que resulta mucho
mas apropiado para nuestro estudio. [4]

e Ecuacion de la energia: Como la densidad del fluido no va a ser
constante, puesto que el flujo se volvera compresible, deberemos tener
en cuenta esta ecuacion.

¢ Definicion de materiales: escogeremos el gas ideal como material, para
considerar también los efectos de compresibilidad.

e Solucion del problema: debemos definir como realiza FLUENT el célculo
de las ecuaciones de la conservacion de la masa y del momento, asi
como de la turbulencia y de las demas magnitudes fisicas. Existen dos
opciones para el célculo: SEGREGATED SOLVER y COUPLED
SOLVER. Hemos escogido el segundo, ya que se trata de un modelo
mas reciente y preciso de célculo. Ademas hemos utilizado Second
Order como grado de discretizacion numérica, y Third Order cuando ha
sido necesatrio.

En el ANEXO 1 podemos observar los detalles de las condiciones que
imponemos en nuestra simulacion

3.3.3. Post-procesado

En esta etapa, en la que también usamos el software FLUENT, es en la que
debemos decidir qué informacion es precisa y como representarla. En general,
las imagenes que nos son Utiles para entender el comportamiento del fluido
son:

e contornos de presion alrededor del ala

e Vvectores de velocidad.

También puede ser de utilidad ver los contornos de densidad, para ver cOmo se
comprime el aire, y los contornos de turbulencia. Otra informacion muy
interesante que obtenemos de Fluent son las fuerzas que se originan sobre el
ala, pudiendo obtener la sustentacion y la resistencia.

Con esto somos capaces de determinar cobmo se comporta el fluido, si se
mantiene enganchado al ala o si se ha desprendido, en qué partes del ala la
velocidad es mayor, etc. Ademas, en nuestro caso en particular, la velocidad va
a superar a la velocidad del sonido en algunos puntos y por lo tanto, los efectos
debidos a la compresibilidad del fluido no son despreciables. Del analisis de
estas imagenes podemos comprobar si el comportamiento es el esperado y
verificar que las simulaciones estan dando resultados coherentes.

En el capitulo 5 (Discusién de Resultados) encontraremos la etapa de post-
procesado de este proyecto y analizaremos los resultados obtenidos.
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CAPITULO 4. ESTUDIO ESTRUCTURAL

4.1. Introduccion

Las cargas que afectan a las alas dependen de las fuerzas aerodinamicas
generadas y del peso de la propia ala (donde se incluyen los motores), del
fuselaje y del combustible y su distribuciéon. En resumen, se puede considerar
cada semi ala como una viga en voladizo que esta enganchada al fuselaje por
el encastre alar y que esta sometida a los siguientes esfuerzos:

Esfuerzos causados por la fuerza de la gravedad:
e Peso delfuselaje.
e Peso del combustible
e Peso de las alas y motores.
Esfuerzos debidos a las fuerzas aerodinamicas:
e Sustentacion.
e Resistencia.
Esfuerzos por traccion:
e Fuerza de traccion debida a los motores.

La distribucién de las fuerzas verticales se muestra en la Fig. 4.1. [9]

W ctor e ctor
of 1¥t of lift

Lift  wreight wector Rotatiohal wreight wecter  Lift
siress wectors
Fiase lage
weight vector

Fig. 4.1. Distribucién fuerzas verticales en un avién.

El conjunto de éstas fuerzas crea un momento flector orientado en sentido
vertical positivo. Véase la Fig.4.2 para mayor ilustracion del efecto que tiene el

momento flector sobre el ala.
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Fig. 4.2. Efectos del momento flector sobre el ala.

Si éste momento flector es elevado, entonces podria ocurrir que el ala se
partiera. Para ponerle remedio, los fabricantes realizan dos tipos de acciones:

1. Reforzar la zona de la union ala-fuselaje con remaches, tuercas,
encolados etc.

2. Definir una masa maxima de combustible cero MZFM, es decir, limitan la
masa maxima que se puede cargar en el fuselaje. Como se ha
comentado anteriormente, a mayor masa transportada mayor debe ser
la sustentacion generada. Si las alas se quedaran sin combustible,
entonces el momento flector creado por el vector sustentacion sera muy
elevado por lo que existe el riesgo de rotura del ala en el encastre alar, o
en cualquier otro punto critico del ala.

La masa con combustible cero maxima (MZFM) es la masa maxima que se
puede cargar en el avion listo para operar (tripulacion, catering, pasaje,
maletas, carga adicional) excepto el combustible. Cualquier exceso de peso
debe ser combustible alojado preferentemente en las alas. Esta masa maxima
es independiente de la altitud, temperatura etc. es una limitacion puramente
estructural.

De acuerdo a la Fig. 4.1, se puede observar que el combustible alojado en las
alas crea un momento que tiende a contrarrestar el momento flector en el
encastre. Se puede deducir que la distribucién del combustible en las alas es
un factor muy importante; cuanto mayor sea la cantidad de combustible en las
puntas de las alas, menor sera el momento flector creado.

Por otro lado existe una fuerza de torsion debido a la resistencia aerodinamica
que tiende a arrancar el ala en el encastre del ala desde el borde de ataque y
hacia detras. Este momento de torsién viene compensado por la fuerza de
traccion que ejercen los motores.
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4.2. Objetivo del estudio

El objetivo de este capitulo es realizar un estudio estructural de las alas
disefiadas. Para ello utilizamos el software CATIA, que contiene un modulo que
nos permite mallar la geometria alar, imponer las fuerzas que actuan sobre ella,
y obtener las tensiones y deformaciones que se producen sobre las alas.

Las modificaciones que se han llevado a cabo del ala del A380 consisten en, a
partir de una cierta distancia del encastre alar, variar progresivamente el angulo
de ataque de los perfiles hasta alcanzar el &ngulo de la punta del ala. Sabemos
que las tensiones producidas en las alas son maximas en la unién ala-fuselaje
y que las puntas alares se desplazan debido a los momentos flectores.
Obviamente el ala del A380 ha sido disefiada de modo que aguante
sobradamente las tensiones producidas. Mediante este estudio estructural
gueremos comprobar si el hecho de realizar las modificaciones sobre el ala
conlleva algun tipo de problema estructural.

4.3. Conceptos basicos de teoria de materiales

El ala de un avion estd sometida a cargas de origen aerodinAmico y a cargas
debidas a la fuerza de atraccion de la Tierra sobre su estructura. Por ello es
necesario escoger de manera adecuada los materiales que se emplearan para
Su construccion, ya que cualquier tipo de deformacion que no pueda soportar
adecuadamente la estructura puede poner en serio riesgo la seguridad de la
operacion de la aeronave.

El comportamiento mecénico de un material refleja la relacion que existe entre
la respuesta a una deformacion respecto a una carga aplicada. Las
propiedades mecanicas mas importantes de un material son su resistencia a la
deformacion, su dureza, su ductilidad y su rigidez. A continuacion prese ntamos
algunos conceptos que necesitamos conocer.

Cuando un material se ve sometido a una fuerza, éste responde variando su
longitud en el mismo sentido de aplicacion de la fuerza. Ademas de existir una
variacion de longitud, existe también una variacion en la densidad del material
en el eje perpendicular a la aplicacion de la fuerza. Estos dos fendmenos se
pueden observar en la Fig.4.3, donde se aprecia que por el hecho de
incrementar la longitud del tubo también existe una reduccion en el area del
material.

Existe una relacion entre la fuerza aplicada y la variacion de longitud de la
pieza (€), que viene dada por la ley de Hooke —Ecuacion (4.1).

Fly=0=Exe 4.1)



34 Estudio aerodinamico y estructural del ala del A380 y su modificacién

Fig. 4.3. Variacién de la forma y espesor de un cilindro de material al aplicarle
una fuerza.

A la relacion entre la fuerza aplicada y la variacion en el area del material se le
conoce como tension (o). La constante E es el modulo de Young, y es un
indicador de la resistencia que opone un material a la deformacion cuando se le
aplica una determinada fuerza. Expresado de otra manera, la constante E
indica la resistencia que tienen los atomos de un material determinado a
separarse unos de otros. Esta resistencia a la separacion también viene
determinada por la densidad del material; a densidades mayores mas dificil es
separar unos atomos de otros.

Cuando se deja de aplicar ésta fuerza, las fuerzas interatdbmicas actlan de
manera que restablecen las posiciones entre &tomos al momento previo a la
aplicacion de la fuerza, con lo que el material recupera su longitud inicial; se
dice entonces que el material exhibe un comportamiento elastico. (Esta
afirmacion no es del todo correcta; el material no siempre recupera su longitud
inicial, sino que existe una pequefia deformacion que tiene caracter
permanente y que no es recuperable)

De igual manera se pueden aplicar fuerzas de cizalladura para evaluar la
resistencia que opone el material a los esfuerzos cortantes. En éste caso, se
aplican dos pares de fuerzas paralelas a las caras del material pero de sentido
opuesto, tal y como se muestra en la Fig. 4.4.

&

Fig. 4.4. Esfuerzos cortantes sobre un material.
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Existe una tensién umbral tal que si la magnitud de la fuerza aplicada es
superior a este limite, entonces el material pierde la propiedad elastica y a
pesar de que se retire ésta fuerza, el material no recupera su forma inicial. Se
dice entonces que el material se comporta de forma plastica. Se puede ver en
la siguiente figura la relacién entre tensién y elongacion y como a partir de
cierta tensiéon el material no recupera su forma original y queda
permanentemente deformado - Fig. 4.5.

Sffess

Fig. 4.5. Gréfica de tensidn-deformacion, comportamiento elastico y plastico y
limite elastico.

La tension para la que el material pierde su comportamiento elastico viene
definido por oy y se conoce como limite elastico. Este es un parametro muy
importante ya que establece la carga (aerodinamica o estructural) para la cual
el material usado para fabricar el ala pierde sus caracteristicas originales y por
tanto deja de ser fiable desde el punto de vista de la seguridad.

Dado que las cargas que soporta un ala son muy altas es muy importante
escoger un material cuyo modulo de Young sea alto, pero no demasiado; esto
evitara grandes deformaciones y permitira cierta flexiéon en el ala. También se
necesita que el limite elastico sea lo méas elevado posible para asegurar que el
ala no quede deformada de forma permanente.

Otro factor a tener en cuenta es la expansion térmica de un material. Todos los
materiales se expanden y se contraen debido a las temperaturas a las que se
ven expuestos. Para elegir el material es importante tener en cuenta que las
alas se ven sometidas a grandes cambios de temperatura.

4.3.1. Tension de Von Mises

En un cuerpo elastico que esta sujeto a un sistema de cargas en 3
dimensiones, se desarrollan una serie de tensiones que actlan de manera local
en distintas direcciones, y cuya magnitud y direccion cambia de punto a punto.
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El criterio de Von Mises es un indice que tiene en cuenta las mdultiples
combinaciones de las cargas que actlan sobre un cuerpo y obtiene un indice
que determina el punto o los puntos donde es mas posible que ocurra una
deformacién permanente en el material analizado.

En ingenieria de estructuras se usa el criterio de Von Mises en el contexto de
las teorias de fallo como indicador de un buen disefio para materiales ductiles.
Nos permite determinar si los esfuerzos que se producen sobre el ala son
permisibles.

4.4. Materiales utilizados

El uso de materiales compuestos en la fabricacion de las alas permite reducir el
peso de la propia estructura alar y aumentar la resistencia a las cargas. En la
industria aeroespacial se han usado multitud de materiales: desde aceros,
hasta aluminios, pasando por titanio, aleaciones de aluminio, etc. Gracias al
desarrollo tecnoldgico y de fabricacion, se usan los materiales compuestos o
composites. Estos estan constituidos por 2 0 mas elementos estructurales:
fibras y material aglomerante (cada capa de fibra se puede orientar de una
manera determinada de manera que se aumente la resistencia mecénica en la
direccion deseada).

Cada uno de los materiales usados tienen una serie de caracteristicas a la
corrosion, resistencia mecanica etc. determinados. Suele suceder que los
materiales que poseen buenas caracteristicas en una serie de parametros,
suelen tener otros factores cuyas caracteristicas no hacen aconsejable su uso.
Por ejemplo, el cinc puro es un material muy ligero y que tiene una gran
resistencia mecanica, pero por contra tiene muy poca resistencia a la corrosion.
El aluminio puro es un material que si tiene una gran resistencia a la corrosion,
pero le faltan el resto de caracteristicas antes mencionadas. Combinando
ambos se obtiene una aleacién que retne las mejores caracteristicas de cada
uno de los materiales por separado.

Las propiedades mecanicas de los materiales compuestos se comparan
favorablemente a las aleaciones de aluminio: poseen una resistencia mecanica
mayor y un menor peso, aunque su fabricacion y disefio son mas complejos.
Aungque en los afios 80 el uso de materiales compuestos estuvo limitado a
zonas de menor influencia, el desarrollo de nuevos materiales cada vez mas
resistentes ha hecho posible que su uso se extienda a otras partes del avidén
mas criticas, tales como las alas, timones, géndolas de motor, etc.

Hoy en dia los fabricantes estan usando fibra de carbono reforzada con
plastico, comunmente denominado CFRP (Carbon Fiber Reinforced Plastic),
para algunas zonas de las alas. Ademas de aportar valores especificos
excelentes como rigidez y fuerza, entre otros, los materiales compuestos
ofrecen otras facilidades en cuanto a ensamblado de unas planchas con otras,
lo que permite una mayor flexibilidad en el disefio estructural.
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Por ejemplo, en el disefio del ala del A380, parte de esta ala se ha disefiado y
fabricado con CFRP, tal y como muestra la Fig. 4.6.
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Fig. 4.6. Parte del ala construida en CFRP(enrojo). Fuente: Airbus Industries.

4.4.1. Carbon Fiber Reinforced Plastic (CFRP)

Se trata de un material con una elevada resistencia estructural, con un peso
especifico bajo y con un coste relativamente alto de fabricacion (110$/Kg.
frente a 1,80$/Kg. Para una aleacion de Titanio convencional). Tienen un
moédulo de elasticidad que excede al del acero, una resistencia a la traccion
que puede alcanzar los 12GPa y una densidad muy baja (1400 kg./m?).
Ademas presenta muy buenas caracteristicas frente a la corrosién mecéanica y
quimica.

El problema principal del CFRP es que a pesar de tener una resistencia
mecanica alta, falla de manera catastréfica, sin previo aviso ya que el CFRP es
un material muy fragil, de ahi que se haga un refuerzo con plasticos para
incrementar aln mas su resistencia estructural y de manera que en caso de
falla, se quiebre antes el plastico que si presenta signos previos a la rotura con
suficiente antelacion a la rotura, de manera que es posible prevenir y reponer el
material con tiempo suficiente.

Este material tiene muchas aplicaciones en la industria aeroespacial y
automovilistica, donde la relacion resistencia mecanica a peso es de mucha
importancia. Las técnicas mejoradas de fabricacion reducen costes de
elaboracién asi como el tiempo dedicado a ello.

A titulo informativo se muestra en la Fig. 4.7 una grafica comparativa entre
aluminio y CFRP (del tipo Polyether Ether Ketone B Matrix Composite
reinforced by 30% carbdn fibers)
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Material Property Symbol Value Unit
E-Modulus E 66'000 N/mm?
Poisson’s Ratio v 0.3 -
G-Modulus G 25'385 N/mm?
Yielding Limit Rp 0.2 % fy 212 N/mm?
Ultimate Strength Rm fy 248 N/mm®*
Ultimate Strain A5 €u 15 %
Density PA 2'700 kg/m®
Thermal Expansion Coefficient o 24 10°%/K
MATERIAL TIPO DENSIDAD | Médulo| Ratio | Yield Expansion
Young | Poisson| Stress térmica
(Kg/m®) | (Gpa) (oy, (°C™)
MPa)
CFRP Composite 1.400 10 0,28 215 15*10°°

Fig. 4.7. Comparativa entre aluminio(arriba) y CFRP(abajo)

4 5. Procedimiento

Para calcular las tensiones maximas sobre cada una de las alas de estudio, se
impondran las siguientes condiciones:

Se escogera aquel valor de sustentacion maximo, Lvax. Si se asegura
gue el momento flector no perjudica al ala cuando se da ésta condicion,
para cualquier otro valor de sustentacion el ala responderd de manera
adecuada.

Se supondra que el peso total del ala es el peso estructural que
comprende la propia ala, la géndola y los motores. Se supone el caso
critico en donde la masa de combustible es cero; de esta manera no
existe peso suficiente como para contrarrestar al vector sustentacion
Lvax, de manera que el momento flector creado es maximo.

Por otro lado se supondra que el tipo de avién es un bimotor, de manera
que el numero de motores por semi ala es de uno. De ésta manera se
dispone de menor peso en el ala que pueda contrarrestar el momento
flector generado por el vector sustentacion.

Se supondra que la resistencia aerodinamica es la correspondiente a la
gue se encuentra justo después de la entrada en pérdida.

Se supone un valor de traccion minimo posible, lo que es consecuente
con la idea de que no hay combustible disponible para el vuelo, de
manera que no se contrarresta al valor de la resistencia aerodinamica
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generada, y se considera el momento torsional maximo producido por la
resistencia aerodinamica.

En resumen, se impone que las fuerzas aerodinamicas sean las méaximas
posibles y que las fuerzas que las puedan contrarrestar sean las minimas, de
manera que se estudiaran los peores casos posibles que pueden llevar a la
rotura del ala. Si el analisis mediante CatiaV5 demuestra que el disefio del ala y
el material usado son adecuados y los margenes de seguridad ante la rotura
elevados, entonces ésta ala aguantard perfectamente cualquier otra condicion
de vuelo normal, donde los parametros de vuelo no sean tan extremos.

A partir del andlisis de cada una de las alas se establecen los valores maximos
de sustentacion y de resistencia aerodinamicos, que se resumen en la Tabla
4.1.

ALA original Lmax =5,35 kN

Dmax =1,69 kKN
ALA inicio de torsion a 4m punta | Lyax=6,56 KN
alar, punta ala rotada a -4°

Dwax=2,13 kKN
ALA inicio de torsion a 6m punta | Lyax= 6,21 kN
alar, punta ala rotada a -6°

Dmax=1,75 kN
ALA inicio de torsibn a 8m punta | Lyax= 6,27 kN
alar, punta ala rotada a -8°

Dwmax=1,65 kN
ALA inicio de torsién a 10m punta | Lyax= 6,19 kN
alar, punta ala rotada a -10°

Dmax=1,62 kN
Superficie alar 420 m*
Volumen alar 420 m**0,2m=84m°
Peso semiala (incluye 1 motor) 134.400 Kg.

densidad CFRP=1.400 Kg./m®

Fuerza atraccion de la Tierra por| 1,31 kN

semiala

Tabla 4.1. Resumen condiciones criticas por semi ala y por cada disefio del
ala.

4.6. Resultados

En éste apartado se muestran los resultados y conclusiones de los analisis
estructurales realizados sobre los distintos modelos de alas con la ayuda de
Catia V5.

Catia v5 usa un cédigo de colores para expresar de manera grafica la magnitud
del pardmetro analizado, y muestra también una escala de colores para que el
usuario pueda determinar de manera rapida si el resultado que se esta viendo
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se aproxima a los valores maximos de resistencia estructural permitidos que ha
calculado el software a partir de los datos que se han introducido al inicio de la
simulacion.

Se realiza el estudio estructural del ala original y de las distintas modificaciones
realizadas. En este capitulo sélo se incluyen los resultados obtenidos para el
ala original y el ala con mayor modificacion en su disefio, ya que las
simulaciones y los resultados obtenidos para las distintas modificaciones son
muy parecidos.

4.6.1. Ala original A380

Para éste ala se imponen las siguientes cargas para su posterior analisis —
Tabla 4.2.

ALA original Lmax =5,35 kN
Dmax =1,69 kN
Tabla 4.2. Sustentacion y Resistencia maximas para el ala original.

A continuacion se muestra el resultado del analisis de Von Mises, junto con la
localizacién y magnitud del estrés maximo- Fig. 4.8.

Iiig. 4.8. Analisis Von Mises ala origiﬁal.

Tal y como se puede observar a partir del cédigo de colores, los resultados
sobre el ala principal muestran que la combinacién de esfuerzos en el ala
varian entre los 0,37 MPa de tension minima (color azul en el ala) a un maximo
de 38,8 MPa, representado en color rojo en el ala.

En general predominan las zonas de tension que estan por debajo del limite
elastico del material; aunque segun los calculos hechos por Catia V5 la zona de
maximas tensiones se encuentra en los perfiles cercanos al encastre alar. En
cualquier caso, la maxima tension calculada estda muy por debajo del limite
elastico del material, establecido en 215 Mpa, por lo que el ala es muy segura.
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De igual manera es interesante observar el andlisis Von Mises en el encastre
alar, para evaluar en qué medida las fuerzas de sustentacion y de resistencia
imponen momentos flectores y de torsion sobre el encastre — Fig. 4.9.

Yon Mises stres: no¢

| |

Fig. 4.9. Analisis de Von Mises en el encastre alar.

Se puede observar claramente por el cdédigo de colores que los esfuerzos en el
encastre alar estan por debajo del momento flector maximo que soporta el
encastre.

La fuerza de sustentacion provoca que la punta de ala se desplace en su
mismo sentido, pero la tension del material se siente en puntos proximos al
encastre alar. Para prevenir que el material falle se propone reforzar
estructuralmente las zonas afectadas (mayor numero de costillas que sirvan de
refuerzos alares, o bien incremento del grosor del ala en esos puntos para
disminuir la tensién local).

Por ultimo también se puede observar el desplazamiento que sufren distintas
partes del ala debido a la actuacién del vector sustentacion-resistencia —Fig.
4.10.

Fig. 4.10. Desplazamiento del ala en funcién de las fuerzas que actuan.
Tal y como era de esperar, el maximo desplazamiento del ala se sitta en la
punta del ala, lo que genera un desplazamiento de hasta 2 metros.
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Se puede concluir que el ala original del A380 supera las pruebas estructurales
impuestas y es apto para la construccion del ala.

4.6.2. Ala 380 — modificacién 0010

Las cargas de prueba que se imponen en ésta ala tienen las magnitudes que
podemos ver en la Tabla 4.3.

ALA inicio de torsion a 10m punta | Lyax=6,19 kN
alar, punta ala rotada a -10°

Dmax=1,62 kN
Tabla 4.3. Sustentacion y Resistencia maximas para el ala 0010.

En primer lugar se realiza un andlisis de tensiones Von Mises, sefalando el
punto de tensién maxima y sumagnitud —Fig. 4.11.

N

Fig. 4.11. Von Mises para ala 1Om-105.

El andlisis de Von Mises muestra que existen una serie de tensiones mas o
menos uniformes repartidas sobre el ala tal y como muestra la tonalidad azul-
verde en el ala (de menos a mas), con una intensidad media de 18,2Mpa. Asi
mismo existen ciertas zonas donde la tension local es muy alta, representados
en tonos rojizos, de valores maximos 43,9Mpa.

Se procede a comprobar el efecto del momento flector en el encastre alar —Fig.
4.12.
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Tal y como nos ha indicado el analisis anterior, en la zona del encastre las
tensiones son uniformes y de valores muy por debajo del maximo admisible,
excepto en la zona del borde de salida, donde el momento flector es de 36Mpa
y viene representado por colores anaranjados.

Se comprueba que en general las tensiones son mas o menos uniformes sobre
todo el ala (8,41 Mpa), y que éstas tienen un valor por debajo del maximo; aun
asi y de acuerdo con el andlisis anterior, se observan puntos de tension
mayores localizados cerca del encastre alar y del borde de salida (tonos rojos).

Por dltimo también se puede observar el desplazamiento que sufren distintas
partes del ala debido a la actuacién del vector sustentacion-resistencia —Fig.
4.13.

mm

Fig. 4.13. Desplazamiento del ala en funcién de las fuerzas que actuan.
Como era de esperar, el maximo desplazamiento del material del ala se
produce en la punta y su valor corresponde a 2,36m. Alun asi este
desplazamiento de la punta alar no provoca momentos flectores importantes en
la zona del encastre alar.

El material seleccionado supera las pruebas estructurales impuestas y es apto
para la construccion del ala.
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No se han incluido aqui los resultados de las modificaciones intermedias -0004,
0006 y 0008-, ya que las simulaciones y los resultados obtenidos son
practicamente iguales en todas las modificaciones.

10.8 CONCLUSIONES

Los resultados obtenidos para las modificaciones del ala del A380 son muy
parecidos a los obtenidos del ala original. Los esfuerzos aumentan a medida
que aumentamos la cantidad de ala modificada, pero quedan dentro de los
limites. Esto supone que el hecho de modificar el ala no conlleva problemas a
nivel estructural.

Se procede a la confeccion de una serie de graficos y tablas donde se
muestran los distintos datos de tensiones y desplazamientos para facilitar su
comprension y comparacion. En las siguientes tablas se muestran los distintos
tipos de datos que se han obtenido de los andlisis del ala original y de los
distintos tipos de alas modificadas.

Tension de Von Mises Tension de Von Mises enel

tension (Mpa) encasttre in (Mpa)

— ension (Mpa

I I TE+

ala ongina 80 00 ala original 2,35E+01
ala0004 9,91E+00 ala0004 2, 88E+01
ala0006 1,11E+01 ala0006 3,17E+01
ala0008 1,44E+01 ala0008 3,65E+01
ala0010 1,82E+01 ala0010 3,70E+01

Tabla 4.4. Tabla de tensiones de Von Mises para las distintas alas.

Desplazamiento maximo (m)
Desplazamiento(m)

ala original 2,01E+00

ala0004 2,50E+00

ala0006 2,37E+00

ala0008 2,39E+00

ala0010 2,36E+00

Tabla 4.5. Desplazamiento maximo en metros para las distintas alas.
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tension real (Mpa

Tension de Von Mises (Mpa)

—— Lineal (tensién real

(Mpa))
2,00E+01

1,80E+01
1,60E+01
1,40E+01
1,20E+01
1,00E+01
8,00E+00
6,00E+00
4,00E+00
2,00E+00
0,00E+00

alaoriginal ala0004 ala0006 ala0008 ala0010

Fig. 4.14. Tensiones de Von Mises (en MPa), para las distintas alas.

Tensiones Von Mises encastre alar
(Mpa)

4,50E+01

4,00E401
3,50E+01 (- —

3,00E+01 //
2,50E+01
2,00E+01

1,50E+01 ) ‘
1,00E+01 —— Lineal (tension real

5,00E+00 (Mpa))
0,00E+00

tension real (Mpa)

ala ala0004 ala0006 ala0008 ala0010
original

Fig. 4.15. Tensiones de Von Mises en el encastre alar (en Mpa), para las
distintas alas.
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Desplazamiento (m

3,00E+00
2,50E+00
2,00E+00
1,50E+00
1,00E+00
5,00E-01 —— Exponencial (real m)

0,00E+00

realm

ala ala0004ala0006 ala0008 ala0010
original

Fig. 4.16. Desplazamiento méximo (en metros) producido en la punta alar,
para las distintas alas.

Se puede observar en Tabla 4.4 que en las alas redisefiadas las tensiones de
Von Mises tienden a aumentar a medida que crece la magnitud de redisefio del
ala. La tensién en el encastre alar también aumenta con los sucesivos
redisefios si se compara con el ala convencional, asi como el desplazamiento
producido —Tabla 4.5.

Es cierto que en ciertas zonas del ala los esfuerzos estan préximos al maximo.
Aln asi, los valores obtenidos para las distintas modificaciones quedan dentro
de los limites que puede soportar el material. Si ademas tenemos en cuenta
gue las suposiciones con las que se ha trabajado son mucho mas estrictas que
las reales, podemos asegurar que las modificaciones del ala realizadas no
suponen problemas de tipo estructural.
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CAPITULO 5. DISCUSION DE RESULTADOS

En este capitulo veremos los resultados que hemos obtenido de las
simulaciones con Fluent para las distintas alas. Compararemos las
caracteristicas del ala original del A380 con las modificaciones que hemos
llevado a cabo.

Todos los ensayos han sido realizados bajo las mismas condiciones
atmosféricas y de velocidad. Hemos escogido la fase vuelo de crucero para
realizar las simulaciones, ya que es la fase mas larga de un vuelo y en la que el
ala vuela sin otros elementos, como flaps, slats, etc. Para la presion, densidad
del aire y temperatura se han establecido los valores que marca la Atmosfera
estandar Internacional — ISA: International Standard Atmosphere — a 10.000
metros. [2] Para escoger el valor de velocidad se ha escogido el valor tipico de
vuelo en la fase de crucero.

e Presion=22.700 Pa
e Temperatura = 223°%K
e Velocidad = 254m/s — equivalente a M=0.85.

Cabe remarcar que en este proyecto se han estudiado 5 alas distintas: el ala
original y sus cuatro modificaciones. Debemos tener en cuenta que cada ala se
simula para angulos de ataque desde 0° a 20°, en intervalos de 2 a 4 grados,
en funcion de su criticidad. Por lo que hemos obtenido una media de siete
simulaciones por ala, sumando un total de méas de 35 simulaciones distintas.

Debemos de tener en cuenta que el ala del A380 tiene una longitud de 40m, y
el perfil alar va variando con la distancia, desde el encastre a la punta del ala.
Esto hace que cuando queremos mostrar como se comporta un ala, tengamos
hasta 40 planos, separados por un metro cada uno, en los que mostrar los
campos de presiones, velocidades, etc.

Por ello nos limitaremos a mostrar las imagenes mas significativas de cada
caso, usando aquellas que en nuestra opinibn puedan aportar un mayor
beneficio a este proyecto y a la comprension de los resultados obtenidos.

5.1. Ala A380

En este apartado mostraremos los resultados obtenidos para el ala del A380.
Enla tabla 5.1 podemos ver las fuerzas (en Newtons) obtenidas de resistencia
y sustentacién para los distintos angulos de ataque.

Cuando el avion vuela con un angulo de ataque de 0°, el ala provoca fuerzas
de sustentacion y resistencia pequefias. Es el hecho de tener un perfil tan
simétrico lo que produce que practicamente no haya diferencias entre las
velocidades del extrados y del intradés. Esto hace que la diferencia de
presiones sea pequefia, alrededor de 4.000Pa. De hecho es so6lo en el ultimo
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tercio del perfil donde la velocidad del intrad6s disminuye considerablemente,
aumentando la diferencia de presiones y generando la sustentacion.

Tabla 5.1. Valores de Sustentacidén y resistencia en kN, asi como de sus
correspondientes coeficientes.

Alfa Sustentacion| Resistencia CL CD
0 806,4 KN 115,6 KN 0,17 0,024
4 2487,2 KN| 296,2 KN 0,52 0,062
8 3626,1 KN| 657,2 KN 0,76 0,138
12 4550,8 KN| 1123,3 KN 0,95 0,236
16 5348,1 KN| 1690,9 KN 1,12 0,356
18 4644.6 KN| 1666,8 KN 0,97 0,351

Podemos ver los contornos de velocidades y presiones en la figura 5.1. El aire

alrededor del ala circula distribuido por capas de forma laminar y enganchado a
la superficie alar. La velocidad maxima es de 300m/s y la minima de 160m/s.

:::::

- ) et D) au,
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Fig. 5.1. Vectores de velocidad y contornos de presiones. AdA de .

A medida que aumentamos el angulo de atague ocurren varias cosas:

o el aire ve un perfil cada vez més asimeétrico, con lo que aumentamos la
diferencia de velocidades entre extradds e intradds. Aumenta entonces
la diferencia de presiones, aumentando la sustentacion generada;

e llega un momento en el que el aumento de la velocidad hace que el aire
deje de viajar ordenado por capas de forma laminar y empiece a
desprenderse del ala, dejando de generar sustentacion;

e cuando las velocidades superan a la velocidad del sonido el aire se
vuelve compresible, variando su densidad;

e Yy aumentamos la superficie que se opone al movimiento del aire,
aumentando la resistencia.

Si nos fijamos en lo que ocurre para un angulo de ataque de 4°, veremos que la
sustentacion aumenta en mas de 1,5.10° Newtons. En la figura 5.2 podemos
ver los vectores de velocidad alrededor del ala. Podemos ver que la velocidad
maxima ha subido a 350m/s y la minima ha bajado a 130m/s.
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¢ Mg s =& OO 01

Fig. 5.2 Vectores de velocidad. Plano a 10m del encastre, y AdA de 4°. H

Este aumento en la diferencia de velocidades produce un aumento en la
diferencia de presiones de hasta 14.000Pa. Podemos ver en la figura 5.3 el

aumento de la diferencia de presiones que ocurre al aumentar el angulo de
ataque.

Ereen Er

£ e LI

Fig. 5.3. Contornos de presiones. A 10m del encastre y 0°(izq.): Pmax:22kPa
Pmin=18kPa. A 20m y 4°der.): Pmax=24kPa y Pmin=11kPa.

Ademas, el aumento de velocidades hace que el aire varie su densidad. Esto
es debido a que cuando la velocidad aumenta, la presion disminuye, y
siguiendo la ley de los gases ideales, la densidad también debe disminuir. Y
pasara lo mismo cuando la presion aumente: la densidad también aumentara.
En la figura 5.4 podemos ver como aumenta la diferencia de densidad del aire
cuando aumentamos el angulo de ataque y por lo tanto la diferencia de
velocidades.

A medida que aumentamos el angulo de ataque la sustentacidon aumenta hasta
que llegamos a un maximo en el que el ala ya no es capaz de generar una
fuerza mayor. Para 16° nos encontramos con la maxima sustentacion que
genera el ala. Esto significa que tenemos el C| yax. Al mismo tiempo hemos
aumentado significativamente la superficie que se opone al movimiento y por lo
tanto la resistencia también es muy elevada.
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Fig. 5.4. Contornos de densidades para 20m. 4° densidades entre 0412 y
0.2kg/m® y 20m,8°. Densidades entre 0.438 y 0.15kg/m?

Podemos ver en la figura 5.5 los vectores de velocidad alrededor del ala, para
los 16° de angulo de ataque. La velocidad aumenta hasta los 450m/s, con lo
que las diferencias de presiones también aumentan hasta 27.000Pa entre el

intradés y el extradds. Esto es lo que hace que tengamos la mayor
sustentacion.

op. pous

Fig.5.5. vectores de velocidad en un plano a 10m del encastre.

Nos aparece un fenémeno no deseado debido al gran aumento en la velocidad.
El aire deja de viajar adherido a la superficie alar a partir de los 15 metros
desde el encastre, desprendiéndose cerca del borde de salida. A medida que
avanzamos hacia la punta del ala, el aire cada vez se desprende mas cerca del
borde de ataque, hasta que a 25m el aire ya no es capaz de adherirse a la
superficie del extradés destruyendo la sustentacion generada. Podemos ver a
continuacion, en la figura 5.6, como se desprende el aire de la superficie y los
remolinos que se originan.
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FLUENT 5.3 (3, dpr, |

Fig. 5.6. Vectores de velocidad alrededor del ala en plano a 25metros del
encastre. Para 16°.

A pesar de que el ala ya no genera sustentacién a partir de los 25m, el hecho
de tener la mayor diferencia de velocidades y presiones entre extradds e
intradés explica que obtengamos la mayor sustentacién posible. Al mismo
tiempo, también obtendremos una gran fuerza de resistencia debida a dos
factores: el aumento de superficie alar que se opone al avance y la aparicion de
las fuertes turbulencias sobre el ala que hacen que el aire se vea obligado a
“saltar”.

Obviamente este es un caso critico al que no se debe llegar. Aunque se
produzca la mayor sustentacion posible, hay que tener en cuenta que cualquier
aumento en la velocidad o el angulo de ataque —producido por una racha de
viento, una bolsa de aire caliente, etc.- llevaria el ala a la entrada en pérdida y
ala caida del avion.

Nos encontramos en esta situacion cuando tenemos un angulo de ataque de
18° el ala es incapaz de generar suficiente sustentacion para mantener el
avion en el aire. Solo durante los dos primeros metros del ala el aire viaja
adherido a la superficie alar. A partir de ahi, el aire empieza a desprenderse y
muy rapidamente nos encontramos con que el ala ya no genera sustentacion.

En la figura 5.7 podemos ver el comportamiento del aire alrededor del ala. Y a
continuacion, en la figura 5.8, vemos la energia producida por las turbulencias
generadas Yy la distribucion de presiones alrededor del ala.
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s n

Fig. 5.8. Energia cinética de la turbulencia y contorno de presiones a 10m. 18°.
La diferencia de presiones ha disminuido hasta los 10.000Pa, reduciendo
drasticamente la sustentacion.

w30

Finalmente, mostramos el grafico de Sustentacién y Resistencia —en Newtons-
frente al Angulo de ataque (Fig. 5.9).

6000000
5000000

4000000

3000000 Sustentacion

Resistencia
2000000

1000000

Fig. 5.9. Valores de Sustentacion y Resistencia (en Newtons) en funcién del
angulo de ataque (en ©).
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5.2. Ala A380 modificacion 0004

En este apartado mostraremos los valores obtenidos para la modificacion 0004
del ala del A380. Esta modificacién consiste en variar el &ngulo de ataque de
los dltimos 4 metros del ala. En la punta del ala se tiene un angulo de ataque

de -4°, mientras que a 4 metros de la punta el angulo de ataque del perfil sera
el original, de 0°. Para mas detalles consultar el capitulo de disefio. En la Tabla
5.2 podemos ver los diferentes resultados obtenidos para este ala.

Tabla 5.2. Valores de sustentacion y resistencia en kN, y sus respectivos
coeficientes, para el ala 0004.

Alfa Sustentacion| Resistencia CL CD
0 1.101,9 KN| 156,6 KN 0,23 0,033
4 3.541,2 KN| 343,1 KN 0,74 0,072
8 5.160,7 KN| 800,4 KN 1,08 0,168
12 5.641,1 KN| 1.227,3 KN 1,18 0,258
16 6.003,1 KN| 1.745,6 KN 1,26 0,368
18 6.561,8 KN| 2.135,5 KN 1,38 0,450
20 5.406,3 KN| 2.038,1 KN 1,14 0,429

Los mismos conceptos que hemos explicado para el ala original del A380 nos
sirven para esta ala. Para angulos de ataque pequefios el ala modificada se
comporta de forma parecida a la original y s6lo para los angulos de ataque
mayores se pueden apreciar diferencias significativas.

Para 0° la diferencia de presiones entre intradds y extraddés es pequefia,
alrededor de 8.000Pa. El aire alrededor del ala circula distribuido por capas de
forma laminar y enganchado a la superficie alar. La velocidad maxima es de
322m/s y la minima de 160m/s.

En la figura 5.10 podemos ver los vectores de velocidad alrededor del ala
cuando volamos con un angulo de ataque de 49, tipico en la fase de crucero. La
velocidad maxima ha aumentado hasta los 400m/s. Esto producira una
diferencia de presiones mayor y por tanto una mayor sustentacién. En la figura
5.11 podemos ver la distribucion de presiones en planos a 20 y 30m del
encastre del ala.

La diferencia de presiones ha aumentado hasta los 18.700Pa, lo que supone
un aumento de mas del 40%. Esto explica el aumento de casi 2,5*10° Newtons
en la fuerza de sustentacion generada. Estos aumentos en las fuerzas
generadas llegaran a un maximo en el que el ala ya no podra generar mas
sustentacion.
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Fig.5.11. Distribucion de pres. 20 y 30 metros del encastre.
ataque de 4°. P 1,u%x=28700, Pmi»=10.000Pa.

Para un angulo de ataque de 18° obtenemos el C| yax Y por lo tanto la mayor
sustentacion que podemos obtener con este ala. Del mismo modo, estamos
ofreciendo una gran superficie que se opone al movimiento, y por lo tanto
generando una fuerza de resistencia muy elevada.

En este caso las velocidades maximas que alcanza el aire aumentan hasta los
500m/s, produciendo unas presiones muy bajas en el extradés y un aumento
de la sustentacién generada. En las figuras 5.12 y Fig. 5.13 podemos ver los
vectores de velocidad alrededor del ala. El aire empieza a desprenderse a 15m
del encastre del ala muy cerca del borde de salida y se va desprendiendo mas
cerca del borde ataque a medida que nos acercamos a la punta del ala.

Para 18° la presién en el extradds alcanza minimos de 2.250Pa, y maximos de
33.000Pa. Esto significa diferencias de presion de hasta 30.000Pa, que es lo
gue produce que obtengamos el maximo de sustentacion para este ala.

A continuacion podemos ver los contornos de presion alrededor del ala en
planos a 15m y 25m —Fig. 5.14-. Ademas podemos observar como, a medida
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gue nos alejamos del encastre del ala, las bajas presiones que generan la
sustentacion se desplazan hacia el borde de ataque.

FLUEMTE

Fig.5.12. Vectores de velocidad. Plano a 25m del encastre. Angulo de ataque
de 18°.

olared By e iy Mag § ik e=3TS0:-OT) duliz,2mn
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Fig.5.13.35m. 18°.
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FLUENT 6.3 (34, 4. pbns,

Fig. 5.14. Contornos de presion en planos a 15 y 25m del encastre. Angulo de
ataque de 18°.

FLUENT 5.3 (34, dp, pbns, <31
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Si aumentamos el angulo de ataque a 20° nos encontramos con un ala en
pérdida. El aire ya no viaja adherido a la superficie del ala. Ademas la velocidad
del aire ha disminuido hasta los 400m/s, produciendo una menor diferencia de
presiones entre extradds e intradoés.

Para este angulo de ataque a 10 metros del encastre el aire ya se desprende
del ala muy cerca del borde de ataque —Fig.5.15-, y sigue de la misma forma

durante los 30m restantes del ala. Esto produce una disminucién drastica en la
fuerza que genera el ala, ya que en su mayor parte no tiene sustentacion.

FLUENT 63 34, dp,

Fig. 5.15. Vectores de velocidad en un plano a 10m del encastre. Angulo de b
ataque de 20°.

Podemos ver los contornos de presiones a 5 y 10 metros del encastre en la
figura 5.16. A 5m del encastre la zona en la que aun se genera algo de
sustentacion —color azul oscuro en la imagen- es muy pequefia, pero a 10m es
practicamente inexistente. Ademas, las diferencias de presiones se han
reducido en mas de un 30% respecto a los 18° de angulo de ataque —bajando
hasta 18.700Pa de diferencia-, produciendo que tengamos una zona muy
reducida del ala donde se genera muy poca sustentacion.

asmant

D

Fig. 5.16. Contornos de presiones. Planos a 5 y 10m del encastre. Anglde
ataque de 20°.
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En las siguientes imagenes —Fig.5.17- podemos apreciar la aparicion de
fuertes turbulencias en la superficie del ala debidas al desprendimiento del aire
y a la aparicion de los remolinos.

oD

Fig.5.17. Eneg ja cinética turbulenta. 10, 15m.

En las siguientes imagenes —Fig.5.18- podemos apreciar la compresibilidad del
aire debido a las altas velocidades que se obtienen. Contra mas velocidad
tenemos, menor es la presion y siguiendo la ley de los gases ideales menor la
densidad del aire.

Fig. 5.18. Izquierda: AdA d °, plano a 30m. Densidad entre 0.405 T

0,18kg/m?3. Derecha: AdA de 12°, plano a 30m. Densidad entre 0.441 y
0.1kg/m?®

Para terminar podemos ver en la figura 5.19 las curvas de Sustentacion y
Resistencia frente al angulo de ataque.

Sustentacion

Resistencia

Fig. 5.19. Graficos de sustentacion y resistencia -en Newtons-, en funcién del
angulo de ataque -en °-,
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Con la modifiacion del ala hemos obtenido los resultados que buscdbamos:
hemos retrasado el desprendimiento del aire sobre el ala, lo que se traduce en
un aumento en la sustentacion, puesto que tenemos mas sueprficie capaz de
generar fuerza; y ahora la entrada en pérdida se produce para 18°.

5.3. Ala A380 modificacion 0006

En este apartado mostraremos los valores obte nidos para la modificacion 0006
del ala del A380. Esta modificacidon consiste en variar el &ngulo de ataque de
los ultimos 6 metros del ala. En la punta del ala se tiene un angulo de ataque
de -6° mientras que a 6 metros de la punta alar el angulo de ataque del perfil
seré el original, de 0°. Para mas detalles consultar el capitulo de disefio.

En latabla 5.3 podemos ver los diferentes resultados obtenidos para este ala.

Tabla 5.3. Valores de sustentacion y resistencia en Newtons, y sus respectivos
coeficientes, para el ala 0006.

Alfa Sustentacion| Resistencia CL CD
0 1.282,8 KN | 92,5KN 0,27 0,019
4 3.551,4 KN | 103,0 KN 0,74 0,021
8 5.285,6 KN | 816,8 KN 1,11 0,172
12 6.022,1 KN [ 1.297,9 KN 1,26 0,273
14 6.111,5KN | 1.516,9 KN 1,28 0,319
16 6.216,7 KN | 1.752,8 KN 1,31 0,369
20 5.132,9 KN |1.830,1 KN 1,08 0,385

Esta ala se comporta de forma muy parecida a la modificacion 0004. La
principal diferencia es que este ala entra en pérdida 2° antes que la anterior -a
16°, igual que el ala original- pero es capaz de retrasar aun mas el
desprendimiento del aire sobre el ala, generando una fuerza de sustentacion de
hasta 3,8.10° Newtons mas para 12°.

Para 0° de angulo de ataque esta ala presenta resultados parecidos a las
anteriores, generando poca fuerza de sustentacion. Cuando aumentamos el
angulo a 4°, las diferencias de presion se sittan alrededor de los 13.000Pa,
una magnitud similar a las alas anteriores. Podemos ver en la Fig.5.20 los
contornos de presion y los vectores de velocidad alrededor del ala. La
velocidad maxima que alcanza el aire es de 400m/s, viajando adherido a la
superficie alar.

Hasta los 8° de angulo de ataque los valores obtenidos de sustentacion y
resistencia son muy parecidos. Para 12°, este ala presenta un aumento en la
fuerza de sustentacién de casi 4.10° Newtons. Esta diferencia se debe al
aumento de las velocidades alrededor del ala que producen a su vez un
aumento en la diferencia de presiones entre el extradds y el intradoés.
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Fig. 5.20. Contornos de presion(izq.) y vectores de velocidad(der.) en un plano
a 30m del encastre.

En la Fig.5.21 podemos ver los contornos de presion alrededor del ala y en la
Fig.5.22 los vectores de velocidad. Podemos apreciar que a 20 metros del
encastre el aire empieza a desprenderse cerca del borde de salida, y a 30m el
aire se desprende practicamente en el Ultimo tercio del perfil.

oSt Besere (asca (nees)

Fi

AT SIS P e e (T~ IIED-01)

g.5. 21. Contornos de presic') planos a 20 y 30m. AdA de 12°. Pre
entre 7.000 y 28.000 Pa.

Fig.5.22. Vectores de velocidad en un plano a 20 y 30m del encastre. 12°

A medida que aumentamos el angulo de ataque el desprendimiento del aire se
produce cada vez mas cerca del encastre del ala y mas cerca del borde
ataque. Esto es lo que produce que para angulos superiores, de 14 y 16°,
aunque la velocidad del fludo aumente la sustentacion se mantenga
practicamente igual, alrededor de los 6.10° Newtons.
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Para 16° obtenemos la maxima sustentacion que puede generar este ala, y por
lo tanto su C_ wax, con un valor cercano a los 6,2.10°N. La velocidad del aire ha
aumentado hasta los 480m/s, y la diferencia de presiones se sitia en los
23.000 Pa. Esto explica que estemos en el caso de mayor sustentacién. Sin
embargo, a 15 metros del encastre el aire se desprende del ala, y para 30m el
aire se desprende muy cerca del borde de ataque. Esto es lo que provoca que
no veamos grandes cambios en los valores de sustentacion y sin embargo la
resistencia generada siga aumentando. En la Fig. 5.23 podemos ver los
contornos de presién alrededor del ala y en la Fig. 5.24 podemos ver cOmo se
desprende el aire del ala, generando fuertes turbulencias y aumentando la
fuerza de resistencia.

-smmap

Fig. 5.23. Contornos de preién en planos a 20 y 30m. Podemos observar

como las bajas presiones en el extradds son practicamente inexistentes a 30m
del encastre, produciendo una pérdida de sustentacién en esa zona.

FLUENTE3 L dp,

Fig. 5.24. Vectores de velocidad alrededor del ala en un plano a 30m. Vemos
cdmo el aire se desprende cerca del borde de ataque.

Si aumentamos el angulo de ataque por encima de los 16° nos encontramos
con una ala en pérdida. A 5m del encastre el aire de desprende casi a la mitad
del perfil, y para 10m el aire ya no es capaz de adherirse a la superficie. El
resto del ala se comporta del mismo modo, generando ademas unas fuertes
turbulencias. En la Fig. 5.25 podemos ver los vectores de velocidad alrededor

del ala. Observamos que la velocidad del fluido ha disminuido a 400m/s



Capitulo 5. Discusion de resultados 61

provocando que la diferencia de presiones caiga hasta los 12.000Pa. Podemos
ver en la Fig. 5.26 la aparicion de fuertes turbulencias debidas a la aparicion de

los remolinos en el extradés del ala.

Fig. 5.25. Vectores de velocidad alrededor del ala, en un plano a 20m del
encastre. Se pueden apreciar los remolinos que se forman en el extradés. 18°.

Fig.5.26. Intensidad de turbul en planos a 10 y 20m del encast. AdA de
18°.

En la siguiente imagen —Fig. 5.27- podemos ver como hasta 15 metros del
encastre se generan las bajas presiones que originan la sustentacion, pero a
partir de los 20m esas bajas presiones desaparecen, destruyendo Ila
sustentacion.

EA) Gaea) (M- AT s,

Fig.5.27. Contornos de presiédedor del ala, en planosa 15y 20 o
AdA de 18°.
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Mostramos a continuacion, en la Fig. 5.28, el gréfico de sustentacion y
resistencia frente a angulo de ataque.

10 12 14 16 18

20

Sustentacian

Resistencia

Fig. 5.28. Valores de Sutentacién y Resistencia (en Newtons) frente a angulo

de ataque (en©).

Con esta modificacién hemos conseguido retrasar mas el desprendimiento del
aire, consiguiendo mayores sustentaciones. Sin embargo no conseguimos
retrasar la entrada en pérdida del avidn.

5.4. Ala A380 modificaciéon 0008

A continuacién se muestran los valores obtenidos para el redisefio alar con
nomenclatura 0008 del ala del A380. En éste redisefio, se varia el angulo de
ataque del perfil de punta alar de manera que presenta un angulo de -8° de
angulo de incidencia respecto un perfil situado en el encastre alar, y de manera
gue la torsion empieza a 8m de la punta alar.

Enla Tabla 5.4 podemos ver los diferentes resultados obtenidos para este ala.

alfa L D CL Co
0 1.245,4 KN 83,0KN| 0,26 0,017
4 3.523,6 KN 3429 KN| 0,72 0,072
8 5.151,9 KN 785,3KN| 1,09 0,150
12 6.0154KN| 1.2829KN| 1,25 0,270
14 6.276,7 KN | 1.5425 KN 1,3 0,321
16 5.923,7KN| 1.6553KN| 1,25 0,348
20 49070KN| 1.7439KN| 1,00 0,366

Tabla 5.4. Valores de sustentacion y resistencia en kN, y sus respectivos
coeficientes, para el ala 0008.
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Hasta los 14° de angulo de ataque este ala se comporta de forma muy similar a
la modificacion 0006, presentando fuerzas de sustentacion y resistencia
practicamente iguales. La diferencia esta en que este ala entra en pérdida
antes que la anterior modificacion -0006-, e incluso antes que el ala del A380
original.

El objetivo de modificar el ala original del A380 era retrasar la entrada en
pérdida del avion, retrasando el desprendimiento del aire sobre el perfil alar. El
problema que podia presentar esta modificacién era que el ala ofrecia mayor
superficie en oposicion al movimiento, y menor sustentacién en la zona
modificada. Si bien las modificaciones anteriores presentan ciertas mejoras
respecto del ala original, esta ala empieza a presentar inconvenientes a tener
encuenta.

Para un angulo de ataque a 4° se observa que existe una diferencia de
presiones maxima, entre el intradés y el extradds, alrededor de los 13.000Pa;
mientras que la velocidad en el extrados es de 370 m/s y en el intradds de
200m/s aproximadamente. Podemos ver la distribucion de presiones y los
vectores de velocidad alrededor del ala en la Fig, 5.29.

Fig. 5.29. Contornos de presién(lzq.) y vectores de velocidad(der.). Plano a
20m del encastre. 4°.

A medida que se incrementa el angulo de ataque se incrementan las
diferencias de presiones entre intrados y extradds asi como las diferencias en
las velocidades del aire, por lo que aumenta la magnitud de la fuerza de la
sustentacion y de la resistencia generada.

Este incremento se mantiene hasta el angulo de ataque de pérdida, donde la
sustentacion es maxima y la resistencia aerodinAmica presenta un valor
elevado. A partir de ese angulo de ataque, el flujo de aire que pasa por el
extrados ya no es capaz de seguir enganchado al extradds y por tanto, ya no
se genera mMAas sustentacion; por otro lado, el valor de la resistencia
aerodinamica continla aumentando.

Para éste modelo de ala, obtenemos el C_ wax Yy por lo tanto la maxima
sustentacion que es capaz de generar para un angulo de ataque de 14°. La
velocidad maxima aumenta hasta los 470m/s y la minima disminuye hasta los
180m/s. Esto supone un aumento en la diferencia de velocidades de hasta
120m/s. A su vez la diferencia de presiones también aumenta hasta los
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22.000Pa de media. Estos incrementos en las diferencias de velocidad y
presion entre el intradds y el extradds explican el aumento de sustentacién de
2,7.10° Newtons. Sin embargo, el aire empieza a desprenderse del ala a 20
metros del encastre alar, y a 30 metros el desprendimiento se sitla en la mitad
del ala. Aun asi, como a partir de los 32 metros, el angulo de incidencia del ala
se reduce progresivamente hasta los 6° de inclinacion, debido a la modificaciéon
que estamos estudiando, el ala sigue generando una gran fuerza de
resistencia. Podemos ver en la Fig. 5.30 la distribucién presiones y velocidades
alrededor del ala.

velocidad en un plano a 30m del encastre (der.).

En la Fig. 5.31 podemos ver que a 35m, donde se ha disminuido el angulo de
ataque del perfil alar, el aire se desprende mas tarde del ala.

Fig. 5.31. Vectores de velocidad alrededor del ala, para un plano a 25m del
encastre.

Por dltimo se muestra como se comporta el ala cuando ya ha entrado en
pérdida, en éste caso se escoge cuando el angulo de ataque es de 20°. A 5
metros del encastre alar el aire se desprende en el ultimo tercio del perfil, y a
10m el aire ya no es capaz de viajar adherido a la superficie, destruyendo asi la
sustentacion generada.

La velocidad maxima del fluido se ha reducido hasta los 400m/s, y la diferencia
de presiones se sitlla en los 10.000Pa. Esta disminucion en las diferencias de
velocidad y presion, unido al desprendimiento del aire cerca del encastre hace
gue el ala no sea capaz de generar suficiente sustentacion y entre en pérdida.
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En la Fig. 5.32 podemos ver cobmo a 10 metros del encastre el aire se
desprende muy cerca del borde de ataque. El desprendimiento del aire genera
la aparicion de fuertes turbulencias en el extradés del perfil. Podemos apreciar
en la Fig. 5. 33 la energia producida debida a estas turbulencias.

d, op, pbr

alf

Fig. 5.33. Energia cinética turbulenta en un plano a 10m del encastre. 20°

Para terminar podemos ver en la Fig. 5.34 las curvas de Sustentacion y
Resistencia frente al angulo de ataque.

Fig. 5.34. Graficos de sustentacion(L) y resistencia(D) -en Newtons-, en funcién
del &ngulo de ataque -en °-.
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5.4. Ala A380 modificacion 0010

A continuacion se muestran los resultados obtenidos para el redisefio alar con
nomenclatura 0010 del ala del A380. La variacién del angulo de ataque del
perfil de punta alar es de -10° de angulo de incidencia respecto un perfil situado
en el encastre alar, y la torsion empieza a 10m de la punta alar.

Enla Tabla 5.5 podemos ver los diferentes resultados obtenidos para este ala.

alfa L D Cl Cd
0 1.196,9 KN 83,9 KN| 0,250 0,017
4 3.416,9 KN 329,0 KN| 0,725 0,068
8 5.029,2 KN 754,9 KN| 1,050 0,158
12 5.928,3 KN | 1.252,6 KN| 1,260 0,262
14 6.192,0 KN | 1.507,4 KN| 1,300 0,315
16 5.836,4 KN | 1.624,9 KN| 1,250 0,348
20 5.087,4 KN | 1.769,0 KN| 1,051 0,370

Tabla 5.5. Valores de sustentacion y resistencia en kN, y sus respectivos
coeficientes, para el ala 0010.

Este ala presenta un comportamiento practicamente igual a la modificacién
anterior. La diferencia mas notable es que genera fuerzas de sustentacion
inferiores en todos los angulos de ataque, con reducciones de entre 5.10* y
10.10* Newtons respecto al caso 0008.

En la anterior modificacién —el caso 0008- el ala empezaba a mostrar signos de
ineficiencia aerodinamica, puesto que entraba en pérdida antes incluso que el
ala original. Ocurre lo mismo para el caso 0010. Ademas ofrece menos
sustentacion que