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Resumen

Este trabajo se centra en el estudio de frecuencias de vibracién de una seccién de estructura
alar de la aeronave “AMBYS”, disenada por la agrupacion estudiantil UNAM Aero Design
(UAD) para la competencia SAE Aero Design México 2023, con el propésito de establecer una
metodologia integral dentro del contexto actual de la agrupacién, combinando herramientas de
Dindmica de Fluidos Computacional (CFD), analisis estructurales por el método de Elemento
Finito (FEM) y un protocolo experimental en el laboratorio de tinel de viento Fiidem-Instituto
de ingenieria UNAM (ITUNAM).

La metodologia se basé en tres pilares:

Simulacion CFD en ANSYS Fluent®:

Se realizdé un estudio para establecer una base de factores refinados, tales como parametros
de mallado, elecciéon de modelo de turbulencia y opciones de configuracién en Fluent; esto, a
partir de un andlisis estacionario del modelo “ala-fuselaje” para extrapolarlo a la seccién que
seria probada experimentalmente. Los resultados se utilizaron para determinar las fuerzas ae-
rodinamicas estaticas que se aplicarian a los andlisis estructurales posteriores, ademas, esta
simulaciéon sirve como herramienta de disefio en el contexto de la planeacién del protocolo

experimental.

Analisis estructurales en FEM en ANSYS Mechanical®:

En estos analisis, se usaron las propiedades ortotrépicas de los materiales de la estructura,
las cuales se determinaron a partir de una recopilaciéon bibliogréfica para la realizacién de ana-
lisis estructurales estaticos con fuerzas aerodinamicas obtenidas con CFD como caso de cargas.
Con esto, se evalud la integridad de la estructura a diferentes velocidades de viento para obtener
la velocidad maxima experimental a partir del criterio de méxima traccién. A su vez, se reali-
zaron analisis modales para identificar frecuencias naturales ante diferentes condiciones de pre-

carga para evaluar la sensibilidad de las frecuencias.

Validacién experimental en tinel de viento Fiidem-ITUNAM:

Se disend y manufacturd un banco de pruebas mediante un proceso de ingenieria de disefio,
optimizado por medio de simulaciones CFD para minimizar sus efectos sobre el flujo. Se midie-
ron las frecuencias de vibraciéon para cada velocidad definida por medio de un acelerémetro
triaxial ubicado en una zona representativa de la estructura.

Se concluyé que los resultados obtenidos a partir de las pruebas en tiinel de viento mostraron
indicios de vibraciones aleatorias actuando sobre la estructura bajo las condiciones nominales
de vuelo. Si bien las frecuencias fundamentales de estas, obtenidas mediante espectrogramas y
andlisis espectral en tercios de octava, parecen no coincidir con algunas de las frecuencias mo-
dales caracterizadas mediante el FEM, parte del trabajo futuro establecido comprende ejecutar
estudios adicionales a fin de entender la naturaleza estocéstica de la vibracién, con el objetivo

de establecer posibles modos de falla de mediano-alto ciclaje.



Capitulo 1

Introduccion




1 Capitulo 1: Introduccién

1.1  Antecedentes generales

Dentro del contexto de las competencias SAE Aero Design, los procesos de validacién aero-
dindmicos y estructurales son esenciales para garantizar el desempeiio y la seguridad de las
aeronaves. No obstante, rara vez existe una clara conexién entre estos dos ambitos, especial-
mente en el acoplamiento de fenémenos dinamicos.

Actualmente existen numerosos estudios sobre fenémenos dindmicos en estructuras de aero-
naves comerciales o de gran escala, pero no en aeronaves ligeras, especialmente en aquellos
correspondientes a la categoria “vehiculos aéreos no tripulados” (UAVs, por sus siglas en inglés),
construidos con materiales compuestos, los cuales todavia representan un campo en auge en la
investigacién aeronautica aplicada.

Los aviones de categoria SAE Aero Design son propensos a fenémenos aeroelasticos debido a
su baja masa, dimensiones, bajos niveles de amortiguamiento, asi como al tipo de materiales
utilizados [1, 2]. Existen antecedentes en esta clase de modelos que han presentado fallas es-
tructurales en vuelo durante las mismas competencias. Sin embargo, estudios acerca de sus
posibles causas no han sido publicados o bien ha sido informacién que los mismos equipos han
guardado para elaborar conclusiones internamente. Ejemplo de estos casos puede ser el presen-
tado en [3], siendo uno de los pocos que han registrado evidencia de forma visual, aunque no
concluyente, dado que no proporciona una explicacion de las causas del fendmeno. Una de las
principales causas del fenémeno de “ flutter” es la entrada en resonancia debido a las vibraciones
inducidas por el fenémeno aerodindmico, con frecuencias de excitacién que pueden empatar con
las frecuencias naturales de la estructura, activando diferentes modos de vibracién.

Trabajos como los realizados en [4] se centran en el andlisis de las frecuencias de variacion de
los coeficientes de arrastre y sustentacion a diferentes angulos de ataque. Por medio de un
andlisis espectral, se estudia cémo diferentes estructuras de vorticidad sobre perfiles aerodina-
micos se ven reflejadas como un pico a una determinada frecuencia. Aunado a esto, en [5] se
aborda, por medio de andlisis numéricos en CFD y de técnicas de visualizaciéon experimental,
la existencia de diferentes modos en los patrones de flujo, dependientes del dngulo de ataque y
del nimero de Reynolds. Sin embargo, ambos casos se limitan a una idealizacién bidimensional
y a valores de Reynolds por debajo de las condiciones de vuelo de UAVs.

En la literatura existen estudios de andlisis modales experimentales que caracterizan parame-
tros dindmicos como coeficientes de amortiguamiento, asi como modos y frecuencias de vibra-
cién de estructuras disenadas para este tipo de competencias, esto por medio de técnicas como
las pruebas de vibracién en tierra (GTV, por sus siglas en inglés) [1]. Sin embargo, suelen
enfocarse en casos de condiciones controladas, sin tener un vinculo con condiciones aerodinami-
cas reales o simuladas.

Estudios en este nicho, o que aborden estos temas de manera conjunta, son escasos, ya sea
desde el punto de vista numérico o tedrico debido a la dificultad de poder simular o modelar el

acoplamiento fisico de una excitacién retroalimentada y abordarlo de manera experimental.



Ademas, estos fendmenos tampoco han sido ampliamente evaluados debido a la complejidad y
el costo de realizar prototipos fisicos a escala que cumplan una similitud completa. Esto debido
a la aparicién de efectos de escalamiento por la parte aerodindmica y a la dificultad de lograr
una rigidez estructural representativa del modelo original.

1.2 UNAM Aero Design

Es una organizacion estudiantil multidisciplinaria conformada por alumnos de més de 15
carreras de 6 facultades diferentes, que representan orgullosamente a la Universidad Nacional
Auténoma de México a nivel nacional e internacional, disenando y manufacturando aviones
para las competencias de SAE Aero Design México y SAE Aero Design International. Es una
de las agrupaciones mas laureadas del pais desde su fundacién en 2016, ademas de participar
en eventos nacionales e internacionales de “networking”, impacto social, divulgacion de la cien-
cia en la comunidad mexicana y en la generacién de tecnologia enfocada al campo aerondutico
[6].

UNAM »—
A= D=SICIT

Figura 1. Equipo de UAD en competencia SAE Aero Design México 2023 y logo de la agru-

pacion.

Bajo la vision de ser una comunidad reconocida a nivel mundial por generar talentos y disenos
aeronauticos aplicables a la industria, la agrupacion busca mejorar y desarrollar las capacidades
de los integrantes, dentro y fuera de sus campos de conocimiento, en pro de su crecimiento
profesional y estudiantil [6].

1.3 Planteamiento del problema

Con el fin de facilitar los objetivos de la agrupacién, UNAM Aero Design se basa en una
estructura organizacional que consta de un esquema de trabajo funcional centralizado, en el que
el equipo se divide en tres sistemas: administracion, avidnica y diseno mecanico. Esta organiza-
cién permite un mejor flujo de trabajo y un alto nivel de especializacion en diversas areas del
conocimiento en cada uno de sus miembros. Dentro de este esquema, disenio mecanico se sub-
divide en cuatro subsistemas: aerodinamica y desempeno, estabilidad y control, elementos es-
tructurales, y trenes y prototipos mecénicos (véase Figura 2). Estos subsistemas trabajan de
manera altamente colaborativa con el fin de disenar, validar y manufacturar el diseno fisico de

aviones con un enfoque integral, garantizando su alta competitividad.
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Coordinador trenes y
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Figura 2. Organigrama de la agrupacién (Obtenida de [6]).

Dentro del contexto actual de la agrupacién, se observa que no existe un puente claro entre
los andlisis aerodinamicos realizados por el subsistema de Aerodindmica y Desempetio con las
validaciones llevadas a cabo por el subsistema de Elementos Estructurales; ademaés, en estos
primeros no se ha hecho una investigacién o documentacion para comprender a profundidad la
fisica detras de cada parametro y proceso realizado en este tipo de andlisis, siendo principal-
mente realizados a través del empirismo y con informacién transmitida de generacién en gene-
racién. Por la parte estructural, los andlisis estdticos realizados en la validacién se efectiian bajo
la consideraciéon de ortotropia de los materiales y con criterios de falla que no corresponden a
este tipo de componentes; asimismo, los efectos vibratorios tampoco han sido considerados.

Existen muchos fenémenos relacionados al comportamiento aeroelastico que se da por la com-
pleja interaccién fluido-estructura. El conocimiento de pardmetros dindmicos como las frecuen-
cias de vibracién es crucial para garantizar la seguridad e integridad de las aeronaves, previendo
fendmenos de resonancia. Estas frecuencias representan los modos a los cuales una estructura
tiende a oscilar de manera natural al ser excitada con solicitaciones externas [7].

En flujo externo, uno de los mecanismos de mayor relevancia son las vibraciones inducidas
por vértices (VIV, por sus siglas en inglés). Las estelas producidas por estos vértices generan
fuerzas periddicas irregulares que excitan dindmicamente a la estructura, causando vibraciones
debido al cambio en la distribucién de presiones sobre la superficie que estos generan, provo-
cando una retroalimentacién entre ambos fenémenos [7].

La coincidencia de las frecuencias de excitacién y las frecuencias naturales puede producir
fenémenos de amplificacién de desplazamientos con respecto al caso estatico, conocidos como
resonancia, causando problemas como fallas por aumento de efectos inerciales estructurales, asi
como por el fendmeno de fatiga [8, 9].

Por tanto, dentro del panorama de UNAM Aero Design, surge la necesidad de establecer una
metodologia que integre las disciplinas aerodindmicas y estructurales de manera integral y que
sirva como precursora para comprender comportamientos dindmicos mas complejos bajo condi-

ciones realistas, fomentando ademas la innovacién dentro del equipo.
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1.4  Objetivos
1.4.1. Objetivo general
Obtener los parametros dindmicos de una estructura aerodinamica de una aeronave SAE Aero
Design mediante el refinamiento de la simulacién numérica (CFD y FEM) y el desarrollo de

una metodologia experimental en el laboratorio de tinel de viento (ITUNAM) para la obtencién

de frecuencias de vibracién inducidas por el flujo.

1.4.2. Objetivos especificos

e Desarrollar una metodologia integral que contemple la sinergia entre simulaciones nu-
méricas (CFD y FEM) y experimentos en tunel de viento, orientada al modelado y
analisis de VIV. Esta metodologia podrd ser implementada en futuros desarrollos en
la metodologia de UNAM Aero Design (UAD).

e Refinar los métodos de andlisis en CFD como herramienta para validacion aerodina-
mica y de diseno de manera mas fiable.

e Refinar los métodos actuales de andlisis estructural utilizados en UAD para incorporar
propiedades y casos de carga acorde a la realidad.

e Disenar e implementar un banco de pruebas en tinel de viento para obtener la res-
puesta vibratoria de la estructura.

e Comparar experimentalmente las frecuencias vibratorias con las obtenidas en el ana-

lisis modal e identificar posibles riesgos de resonancia.

1.5  Alcances y limitaciones

Con el fin de acotar el presente trabajo, se establecieron los siguientes alcances y limitacio-
nes:

e El estudio se centra en la obtencién de parametros estructurales dinamicos, especifi-
camente en una seccién de la configuracién ala-fuselaje del aviéon de competencia tipo
radio control “AMBYS” disenado para la competencia SAE Aero Design México 2023.
Si bien los resultados obtenidos no son directamente extrapolables a otros modelos con
configuraciones distintas, la metodologia empleada para la obtencién de dichos para-
metros si puede ser replicada

e Para el andlisis numérico de aspectos aerodinamicos y estructurales, se realizaron es-
tudios estacionarios en el caso de CFD, y andlisis estdticos y modales en el caso de
FEM, sin considerar efectos dindmicos.

e [El presente trabajo no consider6 la realizacién de ensayos experimentales para la ca-

racterizacion de las propiedades mecénicas de los materiales empleados. Por ello, el
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preproceso en las etapas de simulacién estructural se llevd a cabo utilizando valores
reportados en la literatura.

El estudio experimental se enfocé tnicamente en la obtencién de frecuencias de las
vibraciones estructurales, sin abordar de forma exhaustiva fendémenos aeroelédsticos
como “flutter” o divergencia. Ademaés, dado que no se instrument6 toda la estructura,
no se realizé un analisis espacial completo de los modos de vibracion.

Solo se consider6 un angulo de ataque fijo (o« = 0°) durante la fase experimental, con-
cerniente a la fase de vuelo crucero, siendo esta la etapa que expone a la estructura
durante mayor tiempo a una condicién vibratoria. Por consiguiente, el enfoque adop-
tado para estudiar los modos de falla se centré en entender la coexistencia e interaccién
de los modos de vibracién con las frecuencias fundamentales inducidas.

Dada la aparente naturaleza estocastica de la vibracion, el andlisis de los datos expe-
rimentales se limit6 inicamente a la obtencién de los espectrogramas y las frecuencias
fundamentales en tercios de octava, dejando fuera algin otro andlisis estadistico del
experimento como trabajo futuro para el entendimiento de la “estabilidad” de esta

condicién estacionaria con relacion a los parametros del flujo externo.
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Capitulo 2
Marco Tedrico




2 Capitulo 2: Marco Teérico

El presente capitulo presenta las bases tedricas necesarias para comprender los fenémenos
fisicos y computacionales utilizados, asi como sustentar el desarrollo y las decisiones técnicas
tomadas en el proyecto. Dada la metodologia hibrida utilizada en este trabajo, integrando el
analisis numérico y la validacién estructural, el marco tedrico se divide en los siguientes tres
bloques principales:

e Primero, se abordan los fundamentos de la dindmica de fluidos computacional, incluyendo
lo correspondiente a los aspectos numéricos de simulacién y modelado de la turbulencia que
permiten modelar correctamente el flujo externo alrededor de una seccién alar.

e Posteriormente, se incluyen los conceptos clave de la mecanica estructural para la realizacién
de simulaciones estaticas, la obtencién numérica de las frecuencias criticas de la estructura
y los aspectos del tipo de vibraciéon observada en la experimentacion.

e Finalmente, se introducen los aspectos técnicos y tedricos correspondientes al uso de tineles

de viento de baja velocidad, asi como su diseno experimental.

2.1 Dindmica de Fluidos Computacional

La dindmica de fluidos computacional (por sus siglas en inglés “CFD”) se refiere a la resolu-
cién numérica de las ecuaciones que gobiernan el flujo de fluidos, transferencia de calor y fené-
menos relacionados, a través de computadoras [10]. Esta puede ser una herramienta de ingenie-
ria muy valiosa para la validacion, prediccion y optimizacién de sistemas y modelos cuyo mo-
delado y solucién analitica serfan muy complicados. La resolucion de problemas mediante el uso
de dinamica de fluidos computacional requiere de diversos pasos, como los ilustrados en la

Figura 3.

L. . Generacién de malla Definicién de modelos
Generacién de geometria ; _ ; iz
S . Discretizacion de la geometria Elecciéon de modelos de
Definir y limpiar geometria 5 :
.- en pequefias celdas turbulencia adecuados al
Definir fronteras X . :
computacionales fenémeno de estudio )
-
Establecer propiedades
Densidad, viscosidad, etc.
_
- 2\
Resolver Establecer condiciones de
Seleccion de método de soluciéon
Postiprocesado e iteracion, estado transitorio o I d'f'ronte‘ra' iales, |
Analizar los resultados . N a2 asv c_on IEIONES. NICiales, .as
estacionario, requerimientos de condiciones de entrada, salida y
convergencia de pared son establecidas )

Figura 3. Pasos en simulaciones de CFD (Adaptacién de gréfica presentada en [11]).
Para esto, en la actualidad existen multiples softwares comerciales dedicados a este proceso.

En el presente trabajo se utiliza el software Fluent® de la empresa ANSYS, Inc.®, conocida por
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ser una de las plataformas lideres en simulacién debido a su disponibilidad de modelos fisicos

avanzados y exactitud [12].

2.1.1.Ecuaciones gobernantes de la mecanica de fluidos

A continuacion, se presentan las ecuaciones de movimiento para un fluido viscoso, newtoniano

e incompresible:
FEcuacion de continuidad:

V.-v=0 (1)
Ecuaciones de Navier-Stokes:
%+V-Vv:—VP+uV2v+pg (2)
Donde:
e % Derivada local en el tiempo

e v.Vv — Término convectivo

e —VP — Gradiente de presiones

e uV2v — Término difusivo

e pg — Término de fuerzas de cuerpo

Estas ecuaciones se derivan directamente de las ecuaciones de balance de masa y de balance
de momento lineal, respectivamente, en un dominio espacial, empleando un enfoque euleriano
de volumen de control. Ademaés, estas versiones de ambas ecuaciones son vélidas para el régimen

de flujo que se simulara en el presente trabajo.

Masa Masa Volumen de control (VC)
que entra que sale = 5
- - ~
- \ 8
-
/ ,/ A\
- I/ dV Ty N
[ 1 A 7
i | \
\
Volumen de control :
A

/\ / [ - dA /
n= - I dF,

- b cuerpo > o
normal -~ o I > dF
exterior S= I 4 superficial

B N ’
n ~

5

n

Masa .
que sale Superficie de control (SC)

(2) (b)
Figura 4. Representacion grafica de balances en un volumen de control ((a): Balance de

masa; (b): Balance de momentum lineal; Obtenidas de [13].)

Las ecuaciones (1) y (2) buscan determinar la soluciéon de campo de velocidad y presion,
asegurando que ambas satisfagan simultdneamente las condiciones del dominio y las condiciones

de frontera establecidas para el problema de estudio.
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413e+02
3.30e+02
248e+02
165e+02
8 26e+01
,6.343—(:!2

vector-1 ) B o R o 8 —

(b)
Figura 5. (a): Ejemplos de campo de velocidades; (b): Campo de presiones (derecha) sobre
un perfil S1210.

2.2  Método del volumen finito

Se trata de uno de los métodos mas utilizados en los softwares comerciales de dinamica de
fluidos computacional para la resolucién y representacién de ecuaciones diferenciales parciales
transformandolas en ecuaciones algebraicas [10]. Esto se hace mediante la particién del volumen
de control, de lo que se conoce como malla, en dominios finitos llamados elementos (véase
Figura 6). En el caso de andlisis tridimensionales, se puede optar por los diferentes tipos de
elementos mostrados en la Figura 7, cuya eleccién puede tener una influencia significativa en el
proceso general de resolucion, debido a su impacto en el conteo total de celdas y el comporta-
miento de convergencia, teniendo cada tipo sus correspondientes ventajas y desventajas [14].
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Figura 6. Vista parcial de la malla de discretizacién de volumen de control.

3D Cell Types
Tetrahedron Hexahedron
Prism/Wedge Pyramid Polyhedron

Figura 7. Tipos de elementos tridimensionales en ANSYS® (Obtenida de [15]).

Se parte de la simplificacion de las ecuaciones estacionarias e incompresibles de Navier-Stokes
sobre todo el dominio de estudio [16]:

v:-Vv=—-VP+uV?v+pg (3)

Sin embargo, dada la discretizacién del volumen de control, se busca evaluar la ecuacién (3)
sobre cada una de las regiones finitas del dominio, estableciéndose que el balance de cantidades
fisicas puede evaluarse sobre estos volumenes finitos a partir del axioma de la localidad. Por
ejemplo, se considera una celda poliédrica genérica como se muestra en la Figura 8, la cual
representa este volumen finito cualquiera del dominio computacional original.

[ Jav]

U,p,T

Figura 8. Representacion de un elemento poliédrico genérico (Obtenida de [16]).
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Sobre cada celda del dominio computacional se integran las ecuaciones de balance. Cada una
de estas posee un ntimero de caras que comparte con sus celdas vecinas, a través de las cuales
se debe garantizar la conservacién fisica de las magnitudes calculadas [16]. En la Figura 9 se
observa el esquema de dos celdas vecinas denominadas “P”, que es la celda propietaria, y “N”
la celda vecina, que comparten una cara entre si.

Sobre este arreglo se integra la ecuacién (3) dentro del volumen de la celda “P”, obteniéndose
la ecuacion (4) [16]. Con esto, se formula la ecuacion diferencial parcial original en una ecuacién
integral, a evaluarse sobre la regiéon de cada celda del dominio, representando esto el niicleo del

método del volumen finito.

/ [v-Vv+ VP —pViv—pg] dV (4)
14
Owner Neighbour
P N
[ ] [ ]

Figura 9. Celdas aledanas “P” y “N” conectadas por medio de cara en comtin (Obtenida de
[16]).

Al integrar cada término por separado (en donde cada uno tiene una forma diferente de ser
integrado) se aplica el teorema de la divergencia de Gauss con la finalidad de convertir integrales
de volumen en integrales de superficie, obteniendo entonces ecuaciones de conservacion a través
del flujo neto por cada cara de la celda “P” [16]. Dado que las variables desconocidas se calculan
en el centroide de la celda, estas varian linealmente a lo largo de esta por medio del esquema
de interpolacién elegido, a saber “Upwind First-order’, “Second-order Central Difference” o
“QUICK”, para obtener los valores sobre las caras compartidas con las celdas aledanas.

Una vez realizada dicha discretizacion, en la que cada celda aporta términos que dependen
de los valores y de los de sus celdas aledanas, estas se colocan dentro del sistema de ecuaciones
matriciales algebraicas discretas de la forma [16]:

MU =B ()
En donde:
M Es la matriz de coeficientes.
U: Es el vector velocidad desconocido de cada celda.
B: El término del lado derecho que contiene los términos fuente y condiciones de frontera.
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2.2.1. Turbulencia

Este apartado se inspira en gran medida en el enfoque presentado por Andersson et al. [11],
en el capitulo 4 de su obra “ Computational Fluid Dynamics for Engineers”, debido a la claridad
y profundidad con la que se abordan los conceptos fundamentales sobre el modelado de turbu-
lencia en softwares de CFD. A partir de esta base, se desarrolla una adaptacién contextualizada
al marco del presente trabajo.

La turbulencia es la regla en los flujos que encontramos en la naturaleza. Aunque intuitiva-
mente se puede tener una nocién de su significado, es muy dificil dar una definicién de lo que
es la turbulencia debido a sus propias caracteristicas. Sin embargo, [17] la define como:

“Fl flujo de fluidos turbulentos es una condicion irregular de flujo, en la cual varias cantidades
muestran una variacion aleatoria en el tiempo y las coordenadas espaciales, de modo que puedan
apreciarse valores medios estadisticamente distintos.”

2.2.1.1. Aspectos caracteristicos de la turbulencia

Los flujos turbulentos son fenémenos continuos descritos por las ecuaciones de balance de
masa (ecuacion (1)) y momentum (ecuacion (2)), que se destacan por su irregularidad, aleato-
riedad y por ser altamente cadticos, asi como consistir en estructuras turbulentas que abarcan
un gran rango de escalas en términos de espacio y tiempo.

Una de las principales caracteristicas del régimen turbulento es la difusividad (modelada por
el término difusivo de la ecuacién (2)), la cual se refiere a la tendencia de una propiedad a
dispersarse dentro del flujo debido a la accién de los gradientes de dicha propiedad, represen-
tando en este tipo de flujo la capacidad para mezclar movimiento de manera tridimensional y
erratica.

La turbulencia, modelada por las ecuaciones de Navier-Stokes, es aleatoria y caotica, dado
que cualquier minima perturbacién en condiciones iniciales, condiciones de frontera o propieda-
des materiales tiene una alta sensibilidad en el comportamiento [11].

Ademas, diferentes escalas coexisten con
Energia cinética

asl itk HHadio Soridilin e escalas mas pequenias dentro de escalas mas
energia cinética
// | Srbnlents por grandes, en donde las escalas mayores son
\\ Energia cinética hnisttlal'nhdaﬁ?s
4 el flujo medio 7 . ,
b 6 T v— ' muchos 6rdenes de magnitud mas grandes
que las mas pequeilas; esta ultima estd dada
P/ | \\, Flujo de energia .
GHG06G entre pequefias por lo que se conoce como la microescala de
escalas A . .
D di
Jo 00 l Disiprcion deenergle K olmogorov, que se refiere a la escala en la
£ i v . , e sy
JHJ (ﬂ’ J.'Ou(ljl ElJ“(J“ Disipacién poreieme T cual los vértices convierten la energia cinética
de energia , , . . .
il Ot por viscosidad turbulenta a energia térmica debido a la fric-
G ) .z .z . .
CHerETeRTAA R LR ALY cién causada por la accién viscosa del flujo
COGGEEEEOEEEHEO6LO00

11]. Est 1 d il fenéme-
Figura 10. . Flujo de energia de grandes a pe- [11]. Estos va OTes preden oseliat e fenotme
~ ., ! nos atmosféricos en rangos desde 0.1 a 10
quenas escalas. (Adaptacién de figura presen-

tada en [1]). [mm], pero en flujos mas pequenios estos
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valores pueden ser mucho menores [18], hasta valores del orden de 25 y 250 [um] [19]. Esta
diferencia, ademas, se acenttiia conforme mas alto es el nimero de Reynolds. Mientras las es-
tructuras turbulentas se mueven, estas se estiran, rotan y se rompen en dos o méas estructuras
turbulentas [11]. Por tanto, existe un flujo de energia, en un proceso inviscido desde las escalas
méas grandes hacia las méds pequenias, en lo que se conoce como cascada de energia [11] (véase
Figura 10). Cabe destacar que este flujo de energia entre escalas se debe propiamente a la

interaccion no lineal de vértices a través de los gradientes de velocidad, siendo ~ _ 107*m

responsable de esto el término convectivo de la ecuacion (2), pero un andlisis

mas riguroso de este fenémeno queda fuera del alcance del presente trabajo. /— \
4I/
Resolucion espacial: 50 [pm]

Figura 11. Re-
tacional de todo el rango de vortices hasta la escala de Kolmogorov (véase glucién espacial

—~
\

Por las anteriores caracteristicas, abordar el problema por métodos determi- |™

nisticos se vuelve muy complicado, por lo que métodos estadisticos tienen que
ser utilizados. Adicionalmente, la simulacién en dindmica de fluidos compu-

Figura 11) requiere el uso de una malla cuyo nivel de discretizacién espacial se en escalas peque-
queda fuera de las capacidades computacionales de cualquier equipo de Das (Obtenida de

cémputo convencional [20]. (20])

2.2.1.2. Modelado de la turbulencia

Por las razones mencionadas en la seccion 2.2.1, resulta imposible resolver estos problemas
sin recurrir a modelos de turbulencia. Sin embargo, ningiin modelo es universal, por lo que la
exactitud de cada solucion depende en gran medida de la adecuacion del modelo elegido para

cada caso, y de su correcta aplicacion [13].

2.2.1.2.1. Ecuaciones de Navier Stokes Promediadas de Rey-
nolds (RANS)

El fisico britanico Osborne Reynolds propuso que una cantidad instantanea de un flujo puede
descomponerse en un valor medio o esperado, y una componente fluctuante.

Sea v(z,t) = (u (x,t), v (x,t), w (x,t)), donde v es el campo de velocidades y (u, v, w) las
componentes ortogonales proyectadas sobre un sistema cartesiano x,y, z. Tomando la compo-
nente correspondiente a la direccién x, se procede a hacer la descomposicion antes planteada:
una componente media u(z) y otra componente fluctuante u’(x,t) como se muestran en la

ecuacion (6) [21].
u(z,t) = u(z) +u’(z,t) (6)
Donde la componente media u(z) representa el valor promedio en el tiempo de la velocidad

sobre un punto en el espacio, considerando unicamente las propiedades globales del flujo, y estd

definida matematicamente como se muestra en la ecuacién (7) [22].
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u(z) = lim u(z,t)dt (7)

T
*}OOO

Por su parte, la componente fluctuante u’(z,t) captura las desviaciones instantdneas en el
tiempo respecto al valor de la componente media, y estd definida como se muestra en la ecuacién
(8) [22]. Esta representa fisicamente las oscilaciones inducidas por el comportamiento caético y

aleatorio de la turbulencia.
u'(z,t) = u(z, t) — u(x) (8)

Visualmente, esto puede ser apreciado en la Figura 12, donde se muestra el valor instantdneo
de u sobre un punto fijo dentro del flujo, y donde se puede observar un valor medio u calculada
por la ecuacién (7) y los valores fluctuantes de la velocidad, definidos como la diferencia entre
existente entre la velocidad instantdnea y el valor medio (ecuacién (8)). La razén de la intro-
duccién de este concepto es que, en problemas de aplicaciéon en ingenieria, el interés principal
radica en los efectos promedios o globales del flujo, permitiendo modelar la turbulencia desde
un enfoque més préactico [22]. Un proceso similar se aplica para el campo de presiones P.

u

Figura 12. Descomposicién de Reynolds de velocidad en su parte media y fluctuante. (Fi-
gura adaptada de [21])

Sustituyendo la ecuacién (6) en las ecuaciones de balance (1) y (2) y aplicando el operador
promedio, se obtienen las Ecuaciones de Navier-Stokes Promediadas de Reynolds (RANS, por
sus siglas en inglés):

V.v=0 9)

p<@+7-vv>

ot L (10)
=—Vp+uV*v—-V-(pv'Vv')+pg
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O en notacién indicial de Einstein:

.
Yo (11)

ou, _ o, op %, 0 ——
P = a.. puU 1“]) (12)

o " Yow,) T aw M onon, x|

Si bien se puede observar que las ecuaciones (9) y (11) se encuentran tnicamente en funciéon
de los valores medios de la velocidad, en las ecuaciones (10) y (12) aparecen los términos TU’J
los cuales se derivan a partir del término convectivo de la ecuacién (2), siendo estos los valores
promediados en el tiempo de las velocidades fluctuantes en las direcciones i y j [23].

Aunque estos términos tienen significancia estadistica como medidas de dispersion en torno
a las fluctuaciones [22], en el contexto del presente trabajo estas fluctuaciones representan el
efecto adicional de las fluctuaciones turbulentas en el transporte de la cantidad de movimiento
en el flujo. A este término, pm se le conoce como Tensor de Esfuerzos De Reynolds, con

representacion matricial como la que se observa en la ecuacién (13).

o |- 'l_L,Q U/'U, ulwl-l

_ | — |

Tij =P Lu’v’ v'? v’w’J (13)
Wi vw w2

El Tensor de Esfuerzos de Reynolds es un tensor simétrico, por lo que u’,u’, = v’ u’,. Por
tanto, este tensor consta de seis términos independientes, siendo estos incognitas que hacen que
sea el sistema que no pueda ser resuelto, lo que genera la necesidad de introducir modelos
adicionales para cerrar un sistema de ecuaciones que, por si solo, tiene mas incognitas que
ecuaciones independientes [23]. Es a partir de entender y modelar el tensor de la ecuacién (13)

que surge el problema del cierre del modelo.

2.2.1.2.2. Problema de Cierre del Modelo

Este problema consiste en expresar las ecuaciones (10) o (12) en su totalidad inicamente en
términos de velocidades medias, sin considerar los términos fluctuantes, es decir, conseguir un
modelo para el Tensor de Esfuerzos de Reynolds que lo represente en funcién de las velocidades
medias.

Con el fin de lograr esto surgen los modelos de viscosidad turbulenta. Estos se basan en la
suposicién de que las particulas, en un régimen turbulento, se mueven en torno a un movimiento
browniano, es decir, un movimiento aleatorio lineal, aunque en la realidad estos estan correla-
cionados en mltiples direcciones en torno a un movimiento en forma de vortices [23]. Sin
embargo, a pesar de esta suposicion, los resultados arrojados en modelos que la adoptan han
resultado ser bastante acertados.
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Figura 13. Movimiento Browniano (Izquierda) y movimiento turbulento real (Derecha)
(Obtenidas de [24]).

Bajo esta suposicién se introduce lo que se conoce como la aproximacion de Boussinesq, la
cual establece una relacién lineal entre el tensor de esfuerzos turbulentos y el tensor de tasas de
deformacion promedio del flujo, de forma andloga a los esfuerzos viscosos en un fluido newto-
niano [23]:

= (o S 108 )

= 2 ks
pt Oz; Oz, 30z, PR (14)

3

En donde §;; es la delta de Kronecker. O bien en notacién vectorial se establece [23]:

VY = ((W) (V9T (¥ -w) gk (15)

En donde I es el tensor identidad. En ambas ecuaciones (14) y (15) podemos observar la
aparicion de p, que se le conoce como viscosidad turbulenta, siendo esta una propiedad de flujo
vy no del fluido. Esta nos indica la transferencia de momento entre capas por gradiente de
velocidad, visto fisicamente como la fuerza de las supuestas colisiones de un movimiento brow-
niano [23]. Para el célculo de este parametro surgen los modelos de turbulencia disponibles en
los softwares comerciales de anélisis CFD. Una vez calculado, se obtienen todas las incognitas
para cerrar el problema del modelo y, por tanto, las ecuaciones (9)-(12) pueden ser resueltas
[23].

2.2.1.2.3. Tratamiento cercano de pared

Cualquiera que sea el tipo de modelo mencionado en la seccién 2.2.1.2.4, se encuentra al
desafio de obtener una correcta prediccién de turbulencia cercana a las paredes, dado que su
presencia genera altos niveles de amortiguamiento en las fluctuaciones y, como consecuencia,
una turbulencia altamente anisotrépica [20].

Dentro de la capa limite existe una transicién de flujo laminar, pasando por una zona de
transicion hasta llegar a un régimen completamente turbulento, dado el crecimiento de las
perturbaciones infinitesimales. Ademas, el espesor de la capa limite no es una constante, sino
que varia con la distancia x corriente abajo y depende del régimen en el que se encuentre la
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capa limite [13], de las propiedades del fluido, las condiciones de flujo libre, la rugosidad super-

ficial, asi como de la presencia de gradientes de presién, propias de la geometria de estudio.
Una cantidad de interés es el esfuerzo de corte en la superficie de la placa, especialmente

importante para poder capturar de manera correcta, tanto de forma local como global, los

efectos de arrastre por friccion viscosa [13]. Este esfuerzo se calcula como:

Ty = ugy—u) (16)

y=0

Un ejemplo de esto se puede observar de forma gréfica en la Figura 14. Ademas, la
Figura 15 muestra que la pendiente en la pared es muy pronunciada para una capa limite
turbulenta promediada en el tiempo, lo cual conduce a un esfuerzo de corte muy alto, 7,, =
p(ou/ 9y),—o, correspondiente a una alta friccién local a lo largo de la superficie de la placa y,
por tanto, un mayor arrastre debido a los esfuerzos por fricciéon.

Por las razones mencionadas, es necesario normalizar los perfiles de velocidad promedio, dado
que cada perfil seria completamente diferente. Para ello, se introducen las variables de la ley de
la pared, expresadas en la ecuacién (17), con el fin de universalizar el comportamiento del flujo
cercano a la pared [13].

1% Ay Capa limite Ux)=V

_— =7 - ;;—"u\/

TH x TH \ T\"
(uldy), — o
Figura 14. Esfuerzo de corte sobre una placa plana. (Obtenida de [13]).
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Figura 15. Comparacion de perfiles de capa limite laminar y turbulenta sobre placa plana
en variables fisicas en la misma posicién x. (Obtenida de [13]).
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Y= ut =— (17)

Donde u, = \/%“ es una variable adimensional conocida como la velocidad de fricciéon. En la

Figura 16 se muestra este perfil universalizado para todo perfil de capa limite, donde la curva
negra corresponde a los datos empiricos obtenidos por métodos experimentales. Se observa que
la capa limite puede dividirse en 3 regiones. La regiéon mds cercana a la pared (0 < y*< 5 o 6)
se llama subcapa viscosa. En esta region, las fluctuaciones turbulentas se suprimen debido a la
proximidad de la pared, y el perfil de velocidad es lineal [13], es decir, y* = u™. La regién
logaritmica se encuentra en un rango tipico de 30 < y* < 300; en esta dominan estructuras
turbulentas, y en donde ademas se puede observar que se establece un perfil logaritmico que se
ajusta bastante a los datos experimentales [13]. Para la regién “buffer” cuyo rango tipico es de
5 <yt < 30, se trata de una regién de transicién en la que no existe una soluciéon analitica
clara como en las otras dos regiones (no se modela correctamente de forma lineal ni logaritmica),
teniendo un modelado muy sensible y dificil. Esta es, por lo tanto, la regién que suele generar
la mayor cantidad de errores en caso de no tenerse un buen tratamiento de pared [13]. La
correcta comprensién de estas regiones es imprescindible para la correcta resolucién numérica
de la capa limite, mediante las exigencias de capa modelo de turbulencia y su correspondiente

discretizacion espacial en el mallado cercado a la pared.

Viscous Sub-layer Buffer layer Log-law region

N\ I /

201

T 15
= 10

10° 10 10?

Figura 16. Perfil universal de capa limite y* vs u™ en escala logaritmica. (Obtenida de [25])

2.2.1.2.4. Modelos de viscosidad turbulenta

Estos modelos se refieren a sistemas cerrados de ecuaciones que se anaden a las ecuaciones
(9)-(12), en los cuales se considera que p, es funcion del tiempo y del espacio y, por tanto, se
requiere de ecuaciones de balance para poder establecer un campo espacio-temporal de la va-
riable. Los modelos de cero ecuaciones calculan la viscosidad turbulenta p, a partir de férmulas
algebraicas empiricas; estos son aplicables a un nimero muy bajo de flujos muy especificos y,

en general, no deberfan ser usados como modelos de turbulencia generales [11]. Los modelos de
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una ecuacién resuelven una ecuacién de transporte; sin embargo, no resuelven el espectro de
escalas de la turbulencia, llevando a resultados no tan fiables, especialmente cuando se trata de
fenémenos que impliquen recirculaciones y separaciones de capa limite [11]. Los modelos de uso
general empiezan a partir de los modelos de dos ecuaciones, utilizando modelos independientes
para caracterizar las escalas dimensionales y de velocidad caracteristicas de los flujos turbulen-
tos [11].

2.2.1.2.5. Modelo k£ — €

El modelo de turbulencia k& — € es uno de los esquemas mas utilizados para cerrar las ecua-
ciones de Navier-Stokes promediadas en el tiempo (RANS), en el cual se establece el siguiente

modelo para la viscosidad turbulenta [11]:

2

k
oy :CM,OT (18)

Donde k es la energia cinética turbulenta y € es la tasa de disipacién turbulenta. Este modelo
tiene multiples variantes, pero en el caso del modelo estandar, para la resolucion de la ecuacion

(18), se anade al sistema dos ecuaciones de balance [26]:

%—I—V-(pvk)zv-[(u+5—;)Vk]+Pk+Pb—pe+Sk (19)
d(pe)
+ V- (pve)
o ) (20)

€

S
EOe

- [(u—i—%) ve] + O 5 (Pt Cyy) = Cop

Donde oy, 0,,C,,C;,Cy y C5 son coeficientes constantes del modelo establecidos de forma
empirica [26]. Para el presente trabajo, se utilizé la variante k — e realizable, la cual establece
pequenas modificaciones a la ecuacion (20), siendo la principal modificacién que Cp deja de ser
una propiedad constante, sino que varfa en funcién del campo de flujo local [14]. Estas diferen-
cias ofrecen “predicciones mejoradas en la captura en geometrias complejas, capas limite bajo
gradientes de presion adversos, separacion y recirculacion” [27]. Ademas, se utilizé la opcién de
tratamiento mejorado de pared (“Enhanced Wall Treatment”, EWT), que permite capturar
con mayor precisioén el comportamiento de la capa limite incluso a bajos valores de y*, mediante
funciones de pared mejoradas (“Enhanced Wall Functions”), cuya explicacion a detalle se ad-
junta en el Anexo B, siendo este de gran importancia para explicar las técnicas de discretizacién
de capa limite discutidas en la secciéon 3.1.5.1.

Una vez resueltas las ecuaciones de transporte, es posible calcular la ecuacién (18), cerrando
finalmente el sistema y pudiendo ser resueltas las ecuaciones de RANS de manera iterativa. En
este caso, el proceso de solucién por el algoritmo SIMPLE, considerando las ecuaciones de

balance adicionales previamente mencionadas, se aborda en el Anexo A.
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2.3  Mecénica estructural
2.3.1.Ortotropia de los materiales

La estructura estd compuesta principalmente por un ensamble de materiales compuestos y
madera. Los materiales compuestos reforzados con fibras se obtienen encapsulando fibras de un
material resistente y rigido dentro de un material mas débil y blando, que se conoce como
matriz [28]. Por su parte, las maderas se tratan de un compuesto de fibras de celulosa unidas
en una matriz de lignina [29]. Ambos materiales presentan un comportamiento ortotrépicos. Un
solido ortotrépico es aquel material cuyo comportamiento elastico se teoriza como homogéneo
y lineal (sélido Hookeano) con dos planos de simetria [9]. En estos materiales, sus propiedades
fisicas, como la relacién entre el esfuerzo normal y deformacién unitaria, son diferentes y de-
penden de la direccién de cada eje ortogonal en la que la fuerza se aplica [28].

Catic ¥

Ve
Capa de
malcrial/
Car
: NN,
Fibras ’
Figura 17. Material ortotropico compuesto y sus tres direcciones ortogonales. (Obtenida de

[28]).
En la ecuacion (21) se muestra la relacion constitutiva de la Ley de Hooke T' = C': E para el

sélido elastico lineal ortotrépico [30].

r L —Vyx —Vzx

€x By Ey < 0 O O Oz

. B A
€y Ly Ey k. Ty

—Uzy —Vyz M
€& | _| == —LEy o 0 0 0 g% 1)
Vyz 0 0 0 7z 0 0 ||7
Yz 0 0 0 0 Glm 0 Tz
Yo/l O 0 0 0 o] \Te

A partir del tensor de rigidez elastica C, se observa que, para definir por completo la relacion
entre esfuerzos y deformaciones, se requieren 12 constantes independientes. No obstante, al
considerar las simetrias inherentes al tensor, la matriz puede simplificarse, lo que conduce a las
relaciones de la ecuacién (22), por lo tanto, Unicamente se necesitan 9 constantes eldsticas

linealmente independientes para describir el comportamiento del material [28].

Twy _ yz vz _ 2y Vew _ Vaz (22)

Donde las términos £, £, y E, corresponden a los médulos de Young en las direcciones x,y
y z respectivamente, asi como los términos v;; representan los coeficientes de Poisson, indicando

que una deformacion en el segundo subindice genera una deformacion en la del primer subindice.
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2.3.2. Ecuaciones de gobierno

A partir del balance local de momentum lineal sobre un medio continuo, y adoptando una

descripcion cineméatica material, se obtiene la 1° ley del movimiento de Cauchy:

0*u oT;; d?u,
vV.-T =p— 6 & = :
tof=rgs O oz, trfi=r 55 (23)
oT,

Donde V - T o

I representa la divergencia del tensor de esfuerzos, es decir, la fuerza in-
J

terna neta que experimenta un elemento diferencial debido a la aplicacién de fuerzas de super-

du
ot?2

ox
2
ficie; pf o pf, corresponde a las fuerzas de cuerpo, y el término p o p% representa la
aceleracion inercial del campo de desplazamientos u.
Tomando la ecuacién constitutiva 18 y sustituyéndola en la ecuacién (23), junto con la defi-
nicion del tensor de deformaciones infinitesimales de Cauchy F, se obtiene lo que se conoce

como la forma fuerte de la ecuacion diferencial:

1 d*u

VA(C:G(Vut Vul))) +pf = pgs (24)

N |

Donde se ha sustituido de forma explicita la Ley de Hooke, considerando la ortotropia del
tensor de rigidez eldstica C (véase ecuacién (21)), y donde Vu + VuT representan los gradien-
tes del campo de desplazamiento, correspondiente al tensor de deformaciones considerando de-

formaciones pequenas.

2.3.3. Método de elemento finito

En mecénica de materiales, las soluciones analiticas solo estan disponibles para casos de geo-
metrias simples y casos de carga sencillos. Por ello, para abordar de problemas de vibracion y
mecanicos mas complejos, una de las técnicas mas utilizadas es el método de elemento finito.
Al igual que lo hablado anteriormente para el caso del método de volumen finito, este se trata
de remplazar la geometria original por varias piezas o elementos interconectados a través de
puntos en comun llamados nodos, de los cuales se supone que se comportan como un miembro

estructural continuo llamado elemento finito [§].

A | NT T
fl,;sﬁin

000 40.00 80.00 (mm)
]

Figura 18. Ejemplo de discretizacion de geometrias por elemento finito.
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Este método parte de la forma fuerte de la ecuacion diferencial (ecuacion (24), es decir, su
formulacion clasica de forma continua en derivadas parciales. Para resolverla numéricamente,
se emplea la formulacién de residuos ponderados de Galerkin, la cual consiste en multiplicar la
ecuacion por funciones de prueba y aplicar el teorema de integracién por partes para reducir el
orden de las derivadas. Como resultado, se obtiene la llamada forma débil de la ecuacién, una
formulacion mateméatica menos restrictiva y mas adecuada de resolver por métodos iterativos.
Esto permite transformar el problema continuo en un sistema algebraico, donde se determinan
los valores nodales de las variables de campo. De este modo, se obtiene la ecuacion candnica del
método del elemento finito (FEM), que en el caso esttico se expresa como se presenta en la
ecuaciéon (25) [31]. El proceso previamente explicado se detalla en el diagrama de la Figura 20
con el fin de ofrecer una comprensién detallada de esta formulacién.

K u=Q (25)

Donde:

K: Matriz de rigidez global.

u: Vector de desplazamientos nodales.

Q: Vector de carga generalizada.

A partir del proceso de la discretizacion espacial de la geometria, se genera una matriz de
rigidez local para cada elemento, la cual cuantifica su resistencia a la deformaciéon en funcién
de sus propiedades geométrico-materiales y del comportamiento cinemético interno. Esta matriz
describe cémo se deforma cada nodo sometido a un conjunto de fuerzas. Posteriormente, estas
matrices se ensamblan dependiendo de la configuracién en que los elementos se encuentren
interconectados, formando la matriz globa de rigidez K, que contiene todos los efectos de cada
matriz de rigidez local, concentrando la respuesta estructural del sistema completo [32].

Estos elementos pueden adoptar distintas configuraciones, como se muestra en la Figura 19,
en donde su seleccién depende del tipo de problema a resolver y su grado de simplificacién. En
el caso de los elementos tridimensionales, el vector de desplazamientos nodales w contiene las
traslaciones en las tres direcciones mutuamente ortogonales de cada uno de los nodos de todos
los elementos de malla [32], siendo estas las incognitas a resolver.

Beams Triangles Quadrilaterals Tetrahedrons  Hexahedrons Pentahedrons
@----1--
2-noded 3-noded 4-noded 4-noded
8-noded 6-noded
!
e o o ° [ i .
° !
3-noded 6-noded 8-noded
10-noded 20-noded 15-noded

Figura 19. Tipos de elementos en FEM (Obtenida de [33]).
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W Los tnicos desplazamientos
2 admisibles son los colineales a la
frontera del elemento 92
Tensor de
deformacion
infinitesimal

Dada una solucion

aproximada para el
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una funcién de error w, misma
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K- u=F(Q)+ F(o€) «[J [B:C:B|dQ| -u= POJ [N f] . J [Nt]dr

A
g W Vector de fuerzas de Vector de fuerzas de
Matriz de rigidez =3
K cuerpo superficie
F(Q) F(og2)

Figura 20.Diagrama de flujo para la formulacién por residuos ponderados mediante el mé-
todo de Galerkin de la ecuacién del elemento finito para el problema estructural estatico lineal
[31].
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La resolucién mediante este método sigue un procedimiento similar al utilizado en CFD (véase
Figura 3). Una vez determinados iterativamente los desplazamientos nodales, estos se interpolan
sobre cada elemento a través de funciones de forma [31]. Finalmente, en la etapa de post pro-
cesado se pueden calcular los esfuerzos y las deformaciones en toda la malla, lo que permite
identificar visualmente las zonas donde estos presentan valores mas altos y poder aplicar los

criterios de falla correspondientes.

2.3.4. Criterios de falla en materiales ortotrépicos
2.3.4.1. Criterio de maximo esfuerzo [34]

Este criterio establece que cada uno de los esfuerzos actuando sobre las direcciones principales
del material debe ser menor que sus respectivo esfuerzo méximo permisible (considerandose
independientes uno del otro). En caso contrario, se considera que ocurre una falla [34]. Este

principio se aplica tanto para los esfuerzos de tensién:

91 09 93

— <1 — <1 — <1 2

Fy Fy, Fy, (26)
O para los esfuerzos a compresion:

01 03 93

—>1 —>1 —>1

Flc F2c F’%c (27)

Donde:

e 0, es el esfuerzo normal en la direccién de las fibras (o vetas, ya sea si se trata de un
laminado compuesto o una madera).

e 0,y 03son los esfuerzos normales en direcciones ortogonales perpendiculares a las
fibras.

e F|, vy F,.son los esfuerzos maximos a tensién y compresién en direccién de las fibras,
respectivamente.

o F, yF,,., asi como F;, y F,, son los esfuerzos maximos a tensién y compresion per-

pendiculares a las fibras, respectivamente.

Al ser un criterio completamente no interactivo, en realidad se compone de seis subcriterios

y 6 mecanismos de falla [34].

2.3.4.2. Criterio de Tsai-Hill

Este criterio se basa en un tipo de teoria “completamente interactiva”, basada en la energia
de esfuerzo de distorsion méaxima, siendo una ampliaciéon al criterio de Von Mises. Se ha com-

probado que ofrece mejores resultados en la prediccién de falla para materiales compuestos en
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comparacién con criterios como el de maximo esfuerzo [34]. Este establece que un material falla

cuando se cumple la condicion de la ecuaciéon (28) [34].
(01)2 (‘71‘02>+<‘72>2+<7’12) >1 93
P, F? F, S)= (28)

e 0, es el esfuerzo normal en la direccion longitudinal de las fibras (o vetas, ya sea si

Donde:

se trata de un laminado compuesto o una madera).
e 0, es el esfuerzo normal perpendicular a las fibras.
e T, es el esfuerzo cortante en el plano definido por las direcciones de laminado 1-2.
e F] es el esfuerzo maximo, a tension si oy > 0, o a compresion si o, < 0.
e F| es el esfuerzo maximo, a tension si o, > 0, o a compresion si o, < 0.

e S es el esfuerzo de corte maximo en el plano 1-2.

2.3.5. Analisis modal

Se trata del proceso de determinar, ya sea de manera tedrica o experimental, las caracteristi-
cas dindmicas inherentes de un sistema (determinadas en su totalidad por sus propiedades fisicas
como masa, rigidez y amortiguamiento, asi como su distribucion espacial). Estas caracteristicas
se expresan principalmente en términos de sus frecuencias naturales y formas modales, y per-
miten formular un modelo matematico de su comportamiento dindmico. Este modelo se basa
en la suposiciéon de que la respuesta de cualquier sistema dindmico lineal puede expresarse en
una combinacién lineal de un conjunto de movimientos armoénicos llamados modos de vibracion
[35]. Estos modos se refieren a la configuraciéon en la que un sistema tiende a vibrar, que viene
caracterizada por una frecuencia modal o caracteristica, y direcciones principales o forma modal,
en las que el desplazamiento tiende a ser maximo. [9]

A través de la discretizacién espacial del sistema realizada en este caso por el método de
Galerkin, se deriva el sistema de ecuaciones ordinarias que representa la ecuaciéon de movimiento
de un sistema mostrada en la ecuacién (29). Esta formulacién toma en cuenta los efectos dina-
micos del movimiento, ademas de reducir la complejidad del problema al transformar las ecua-
ciones diferenciales parciales de la forma fuerte original, en un sistema de ecuaciones ordinarias

mas manejable [35].

(Ml + [Cli + [Klu = Q (29)

Donde:
[M] es la matriz de masa (también denominada matriz de inercia), la cual representa la
resistencia de la estructura a acelerarse. [C] es la matriz de amortiguamiento, que modela la

energia disipada por mecanismos internos. [K| es la matriz de rigidez, que define la informacién
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de la resistencia de la estructura a deformarse bajo la acciéon de cargas externas. Estas matrices
contienen la informacién “codificada” de todo el sistema, tomando en cuenta las interacciones
fisicas entre los elementos individuales. A su vez @, & y u son los vectores de aceleracion, ve-
locidad y desplazamientos nodales, definidos en funcién del tiempo.

Dado que en el caso del andlisis modal se busca entender el comportamiento dindmico “puro”
de la estructura, es decir, sus propiedades inherentes, se elimina la influencia del amortigua-

miento y de las fuerzas externas:
[M]i + [K]u =0 (30)

Para este caso de un sistema no amortiguado podemos definir la matriz dindmica [9] como:

D] = [M (K] (31

Tomando en cuenta el principio de superposicién, buscamos una solucién al sistema del tipo

armoénica, de tal forma que:
u(t) =U - et (32)

Al sustituir la ecuacién (32) en ecuacion la (30), utilizando la definiciéon de la matriz dindmica

2

y definiendo A = w* se obtiene la expresién [9]:

(D—A1)-U® =0 (33)

Por tanto, la solucién del sistema se reduce a la resolucién del problema del eigenvalor, en

donde se debe satisfacer que:
det(D — A1) =0 (34)

Esto, matematicamente representa encontrar los valores de A que hacen que la matriz
(D — A1) sea no invertible, generando una indeterminacion matematica en la ecuacién (33) y,
por consiguiente, una solucién no acotada en caso de no contar con algin tipo de amortigua-
miento. Esto, fisicamente encaja con la definicién de resonancia, es decir, un fenémeno dindmico
en el que la respuesta de un sistema oscilatorio se amplifica considerablemente cuando es exci-
tado con una frecuencia igual o muy cercana a una de sus frecuencias naturales. Finalmente,
podemos definir:

Frecuencias modales:
“Se obtienen a partir de los eigenvalores del sistema )\, y hace referencia a las frecuencias

naturales a las que el sistema tiende a resonar” 9]

W = \/Tk (35)

34



]T
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Vectores de amplitud modal:

“Se obtienen a partir de los eigenvectores U¥) y hacen referencia a las direcciones principales
en las que el sistema tiende a resonar, y por consiguiente se presentarian los desplazamientos
méximos” 9]

~ ~ (k)
k) _
U = U; (36)

Masa Efectiva:
Es la cantidad de masa que actia de forma eficaz en cada modo cuando la estructura es
excitada en una direccién determinada [9], siendo aquellos con una mayor masa efectiva los mas

importantes ante una carga externa.

2.3.6. Vibracion aleatoria

Se define a la vibracion como un movimiento periddico de vaivén sobre una posicién de
equilibrio, que se caracteriza por sus desplazamientos pequenos en comparacion con las longi-
tudes caracteristicas del sistema, por lo que se trata de un fenémeno lineal [9]. En el caso de
vibraciones forzadas, el sistema se somete a una fuerza externa y la naturaleza de la vibracién
viene caracterizada por el tipo de excitacién que actiia en el sistema [8].

Cuando la fuerza que actia sobre el sistema es no deterministica o aleatoria, el valor de la
excitacién en un momento no se puede pronosticar. Ejemplos de estos tipos incluyen la velocidad
del viento, la aspereza de un camino, entre otros [8]. Si la excitacién es aleatoria, la vibracién
resultante se llama vibracion aleatoria, tratdndose entonces como un proceso estocéstico [8].

Un proceso estocéstico o aleatorio es un conjunto de variables aleatorias que evolucionan en
el tiempo, por lo que la respuesta del sistema solo se puede describir en funcién de cantidades
estadisticas. [31, 8]. En la Figura 21 se muestra un ejemplo de un proceso estocastico (%, t),
el cual, como se observa, ya no depende unicamente del tiempo “t”, sino que ahora también
depende del evento “X”.

En el analisis de vibraciones aleatorias, es necesario clasificar el comportamiento del proceso
estocastico en funcién de sus propiedades estadisticas, es decir, conocer si se trata de un proceso
estacionario o no estacionario.

Un proceso estocastico se considera estrictamente estacionario si todas sus funciones de dis-
tribucién de probabilidad conjunta son invariantes ante traslaciones en el tiempo t — t + a [36].
De forma mads sencilla, la probabilidad de que el proceso adopte valores determinados en un

instante dado es la misma sin importar en qué momento se observe y, por tanto, sus propiedades
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estadisticas no cambian con el tiempo. Eso matematicamente se representa como se muestra en
la ecuacion (37) [36].

time average

ensemble average

Figura 21. Evolucién en el tiempo de un proceso estocastico (Obtenida de [36]).
F(x,t) = F,(2,,t, +a),

Fo(zy,ty5@y,ty) = Fo(@y,t) + a;25,1 + a)
: (37)
F (zq,t529, 10552, t,) = F (2, t, + a;25,t, +a;...52,,t, +a)

Al no cumplirse esto, se dice que se trata de un proceso no estacionario, en donde sus propie-

dades estadisticas cambian conforme avanza el tiempo, dificultando en gran manera su analisis.

2.3.6.1. Anélisis Espectral

Algunas de las caracteristicas del comportamiento dindmico no siempre son evidentes cuando
se analizan en el dominio del tiempo, por lo que es necesario el uso del andlisis espectral. Esta
herramienta, una de las mas poderosas en el andlisis de vibraciones, consiste en la transforma-
cién de cualquier serie de tiempo en el dominio de la frecuencia mediante la descomposicién
representada por la transformada de Fourier como una suma infinita de términos seno y coseno
[8], como se observa en la Figura 22.

Para una funcién continua, la transformada de Fourier se define como se muestra en la ecua-
ci6én (38), lo que permite representar una funciéon temporal como una superposiciéon de funciones

—i27 ft

armonicas utilizando la férmula de Euler: cos(2mft) —isen(2nmft) =e , obteniéndose un

espectro de frecuencias continuo e infinito.

x() = [ (et (38)
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Figura 22. Descomposicién espectral de una senal (Obtenida de [37]).

Sin embargo, en la practica, las sefiales de la vida real se tratan de senales discretas y acotadas
en el tiempo, por lo que es méas comun el uso de la Transformada Discreta de Fourier (DFT,
por sus siglas en inglés), la cual proporciona una respuesta en un espectro de frecuencias dis-
cretas y finitas. Para una senal x[n| con N muestras equiespaciadas, podemos definir la Trans-

formada Discreta de Fourier como se muestra en la siguiente ecuacién [38]:

_i2mp,

2k =Y, e ¥ (39)

La resolucién espectral estéd determinada por el nimero de muestras en la senal original y el
incremento temporal entre cada una de ellas. Por tanto, entre mayor sea el espacio entre las
muestras, menos sera la frecuencia méaxima medible, dado que estas no estan lo suficiente cerca
para capturar oscilaciones de altas frecuencias [39]. Ademds, mientras mas corta la duracién de
la senal, mas dificil serd diferenciar frecuencias similares entre si, disminuyendo la resolucién de
la frecuencia, es decir, méds amplio serd el intervalo de frecuencia [39].

El gran problema de la DFT es el gran nimero de calculos necesarios para su computo, en
un orden de N? multiplicaciones complejas. La forma mds eficiente de computar la DFT es
mediante el algoritmo conocido como Transformada Rapida de Fourier (FFT, por sus siglas en
inglés) que reduce el nimero de multiplicaciones a N - log, N sin cambiar el resultado obtenido
[39]. Esto se debe a la naturaleza periddica y simétrica de las exponenciales complejas.

La formulacién de la Densidad Espectral de Potencia (PSD, por sus siglas en inglés) es am-
pliamente utilizada en el estudio de sefiales aleatorias, en el que solo su comportamiento esta-
distico puede ser estudiado [9]. La PSD cuantifica cudnto contenido energético de la sefial esta
presente en cada banda de frecuencia, a través de cuestiones probabilisticas [36]. Esta se define
como la Transformada de Fourier de la Funcién de Autocorrelacion R, (véase ecuacién (40),
la cual indica que tanto se parece una senal consigo mismo cuando aplicamos un desplazamiento

temporal 7.
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La ecuacién (40) indica que, si una senal tiene una periodicidad clara en el tiempo, esta otorga
componentes predominantes en ciertas frecuencias. Por tanto, la funcién de autocorrelacion
revela las frecuencias que probabilisticamente més se presentan con mayor regularidad en la
senal [9].

Pese a ser la opcién mas adecuada para el tratamiento de este tipo de datos, la FFT muestra
entonces una primera aproximacion del espectro de frecuencias de una senal. Por ello, es comun
complementarla con un andlisis de espectrogramas, los cuales muestran céomo evoluciona el
contenido frecuencial de forma temporal. Esto permite identificar aspectos transitorios y fre-
cuencias de amplitudes dominantes a lo largo del tiempo, identificando patrones especificos de

las senales.

2.4  Disefio experimental en tineles de viento

Gran parte del contenido de esta seccion se basa en el libro “ Low-Speed Wind Tunnel Testing”
[40] de Barlow, Rae y Pope (2005), una de las referencias mas utilizadas en esta disciplina; no
obstante, con el fin de enriquecer el presente capitulo se ha complementado mediante articulos
cientificos y otras fuentes relevantes, por lo que, salvo una indicacién contraria, se reconoce

expresamente la autoria de la obra previamente mencionada.

2.4.1. Aspectos bésicos de los tuneles de viento

Un tunel de viento se trata de un espacio sobre el que fluye aire, generalmente sobre un objeto
fijo siendo herramienta experimental de ingenieria utilizada para estudiar el efecto de la inter-
accion del aire con modelos [41], ya sea a escala o de tamafo real si asi es permitido, mediante
la simulacién de las condiciones de flujo que experimentaria el objeto en una condicién real y
su estudio a través de diferentes técnicas. Para lograr una buena emulacion, es necesario prin-
cipalmente lograr una similitud de flujo geométrica y dinamica. Para la primera, el modelo debe
tener la misma forma que el prototipo, pero puede estar escalado por algin factor de constante
[13]. Por su parte, la similitud dindmica requiere que todas las fuerzas en el flujo del modelo se
escalen por un factor constante a fuerzas correspondientes al flujo del prototipo [13], requiriendo
entonces de empatar simultaneamente los principales niimeros adimensionales, nimero de Rey-
nolds y ntmero de Mach.

Sin embargo, en la practica se vuelve casi imposible lograrlo de manera simultédnea, y se tiene
que optar por uno u otro dependiendo del caso de estudio. El nimero de Reynolds es el principal
parametro de similitud en experimentos con niimero de Mach menores a 0.3.

Dentro de la clasificacién de tuneles de viento de baja velocidad (aquellos con una velocidad
maxima de 134 [7]), existen diferentes tipos de acuerdo a su configuracion, siendo los mas

comunes los de circuito abierto y circuito cerrado. Un ejemplo de un tinel de viento de circuito
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cerrado de seccion de prueba cerrada es mostrado en la Figura 23. En esta se observa que el
aire recircula continuamente mediante una redireccién del flujo en las esquinas, con poco o nulo
intercambio de aire con el aire exterior. El flujo es impulsado por un ventilador de grandes
dimensiones hacia la seccién de pruebas, la cual funciona como tobera mediante la contracciéon
paulatina del area de seccién transversal previa a la zona mencionada. Ademas, con la finalidad
de obtener un flujo lo mas laminar y uniforme posible, se emplean estructuras como “/honey-
combs” y pantallas de turbulencia. Imégenes de algunos de estos componentes en el tinel de
viento Fiidem-Instituto de Ingenieria de la UNAM son mostradas en la Figura 24.
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Figura 23. Plano de ttnel de viento de circuito cerrado. Cortesia del laboratorio de tinel de
viento Fiidem-Instituto de ingenieria UNAM (ITUNAM)

Ademas, una de las particularidades del tunel de viento Fiidem-ITIUNAM es que, debido a su
finalidad de analizar estructuras civiles, se trata de un tanel de capa limite atmosférica, el cual
trata de emular flujos caracteristicos de terrenos de diferentes rugosidades. Para esto, cuenta
con una seccién de pruebas particularmente alargada con protuberancias desmontables como
las mostradas en la Figura 25. Por estas razones, el equipo e instalaciones de todo el laboratorio
estd especialmente enfocada a este tipo de finalidades, por lo que su uso para otro tipo de
aplicaciones debe acoplarse a la infraestructura del lugar.
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Figura 24. Componentes del tinel de viento del tinel de viento Fiidem-IIUNAM. (a) Zona
de contraccién (Tobera), (b) Ventilador, (¢) Paletas de redireccionamiento, (d) Seccién de
pruebas, (e) mesa giratoria, (f) pantallas de turbulencia, (g) “Ahoneycombs”.

Figura 25. Arreglo tipico de seccién de pruebas tipico en el tinel de viento Fiidem-ITU-
NAM.

2.4.2. Fenémenos de uso del tinel

Las condiciones simuladas en un tunel de viento no replican completamente las condiciones
reales debido al confinamiento del modelo dentro de fronteras fisicas cuyas distancias son me-
nores que en el entorno real, asi como una imposibilidad de empatar una distribucién espacio
temporal de las propiedades del flujo circundante. Esto hace necesario comprender los efectos
conocidos como “interferencia del tunel” para poder realizar una interpretacién precisa de los
datos obtenidos. A continuacién, se presentan algunos de los fenémenos identificados méas co-
munes en pruebas de propdsito general.

e Flotabilidad horizontal: Se refiere a la variacion de presién estatica a lo largo de la
seccién de prueba en direcciéon paralela al flujo inherente a las condiciones del tunel
de viento causado por la proximidad a sus fronteras. Esta diferencia de presiones ge-
nera una fuerza de arrastre virtual adicional a la que experimentaria en condiciones
de flujo libre.

e Bloqueo: La presion dinamica ¢ = % - p - v? caracterizada es funcién de la velocidad del
flujo medida en la seccién de prueba. Esta velocidad a su vez es funcion del area de

secciéon transversal debido a la conservacién de masa: v, - A; = v, - Ay, donde A, es
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el drea de seccion transversal de la seccién de prueba vacia, y A, es el 4rea de seccion
transversal al restar el area frontal del modelo. Esta reduccién genera un aumento en
la velocidad local alrededor del modelo; a esto se le conoce como “Bloqueo sélido o
frontal” (véase Figura 26 (a)).

Por su parte, el fluyjo también se distorsiona aguas abajo del modelo formando una
estela que ocupa un area efectiva mayor, generando una zona de presién y velocidad
alterada detras del objeto. Esta genera una zona de baja presion debido a la restriccion
impuesta por las paredes laterales del tunel sobre la estela, lo cual provoca menores
presiones en la base del modelo comparado con las que se presentarian en condiciones
de flujo libre (véase Figura 26 (b)).

/ Pared lateral

A1

\ Pared lateral

(a) (b)

Figura 26.Bloqueos. ((a): Bloqueo sélido o frontal, (b): Bloqueo de estela; Bocetos originales

digitalizados).

Curvatura de las lineas de corriente y cambio de “downwash”: Especialmente en tu-
neles de viento de seccién de pruebas cerrada tienden a presentarse curvatura en las
lineas de corriente cerca del modelo, con respecto a aquellas que se presentarian en un
flujo libre. Esta distorsién induce errores en la interpretacién del comportamiento del
flujo y se debe principalmente a la aparicién de una angularidad del flujo sobre la
seccion transversal, debido a la interaccion con las paredes de este. Un ejemplo de esto
se muestra en la Figura 27, donde se presenta un mapeo espacial de esta distribucién
sobre el area de seccién transversal del tinel de viento Kirsten de la Universidad de
Washington [42].

Si bien el mapeo de estas distribuciones representa por si mismo un trabajo completo
y una informacién no disponible en todos los tuneles de viento, en [43] se realiza un
estudio de los dngulos de incidencia del flujo medidos de forma experimental cerca de
un modelo de ala montada sobre el piso, bajo una condicién extrema de angulo de
incidencia o = 23°, como se muestra en la Figura 28. Igualmente, se advierte que la

deflexién es cercana a cero para angulos de incidencia cercanos a a = 0°.
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[43]).

2.4.3.Modelos montados al piso

Es una técnica utilizada principalmente para el andlisis de modelos de gran tamano, en la

que el montaje al piso guarda la particularidad de prevenir un flujo altamente asimétrico, siendo

su principal ventaja los costos en la construccion del modelo. En la Figura 29 se muestra un

ejemplo tipico de este tipo de configuraciéon, utilizada principalmente para el estudio de la

aerodindmica en alas.
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La principal desventaja de este tipo de montaje es la interaccién del flujo entre el piso y las
zonas del modelo mas cercanas a este, siendo altamente dependiente de la técnica de montaje
utilizada en la instalacién [40]. La principal causa de esta interaccion es la separacion de la capa
limite del piso, debido a la imposibilidad de sobreponerse al flujo de presiéon adverso causado
por la geometria, generando un vértice de herradura [44] como el que se muestra en Figura 30.

Se establece en [43] que, para dngulos de ataque cercanos a cero, pese a la presencia del
sistema de vortices mencionado anteriormente, los resultados correspondientes a los coeficientes
aerodindmicos difieren muy poco de aquellos obtenidos en condiciones normales de simetria,
resultando casi irrelevantes para los componentes promedios de las fuerzas registradas. Esta
condicién no es valida para angulos cercanos o por encima de la entrada en pérdida, dado que
en este caso se genera un sistema tridimensional de vértices que no se asemeja a las condiciones
de un modelo completo.

Sin embargo, en lo correspondiente al comportamiento dinamico, la presencia de este vortice
de herradura conlleva la presencia de una vibracién parasita. No obstante, valores de frecuencia
y amplitud asociados a dicho vortice no han sido encontradas en la literatura.

Figura 29. Montaje sobre mesa giratoria de un modelo L-1011 (Imagen cortesia del museo
aeroespacial de San Diego, obtenida de [40]).

(b)
Figura 30. Formacion de vortice de herradura en el borde de ataque en la regiéon de unién
((a): obtenida de [44]; (b) obtenida de [43]).
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2.4.4.Vibraciones inducidas por vértices (VIV)

Centrandose primero en el estudio de vortices de desprendimiento con paredes rigidas, es

comun que un perfil aerodinamico sujeto a un flujo presente zonas de separacién de capa limite

cerca del borde de salida. Esto ocurre debido a la imposibilidad de la capa de seguir adherida

por los efectos del gradiente de presion adverso, lo que da lugar a patrones en la estela que son

altamente dependientes del nimero de Reynolds y del dngulo de ataque « [5], como se observa

en la Figura 31.

(a) (b)
(©) @

Figura 31. Patrones de estela a diferentes angulos de ataque y Re=19,360; a: 0°, b: 2°, ¢: 4°

y d: 8° (Obtenidas de [5]).

Por tanto, en [4] se estudian diferentes modos de vorticidad sobre un perfil aerodindmico

bidimensional mediante analisis en CFD a bajos niimeros de Reynolds, clasificindolos como

funcion del angulo de ataque como: estable, periddico (2S) y cuasi-periédico de acuerdo a su

variacién de coeficientes de sustentacion y arrastre como funcién del tiempo, la cual también

da lugar a excitaciones sobre la estructura.

En el caso de bajos angulos de ataque, en la Figura 32 se observa que, pese a ser catalogado

como estado estable por [4] debido a sus bajas amplitudes, existe una variacién irregular con

un alto espectro a lo largo de un amplio espectro de frecuencias.
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Figura 32. Diagramas de respuesta en el dominio del tiempo y de la frecuencia de un perfil

aerodindmico bidimensional a & = 5° y Re =1 x 10* (Obtenida de [4]).
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En casos generales, los fenémenos vibratorios y los fenémenos aerodindmicos se estudian por
separados. En el estudio de la dindamica de fluidos alrededor de un cuerpo, se suele asumir que
las fronteras con el objeto son fijas, mientras que, en el estudio de una estructura oscilante, se
suele asumir que esta se mueve en el vacio. Sin embargo, en el momento en que estas suposi-
ciones dejan de ser vélidas, estamos hablando de un sistema fluido-estructura [45].

En estructuras flexibles que se someten a un flujo, las fuerzas del flujo inducen a un movi-
miento de la estructura. Este movimiento de la estructura modifica el flujo y sus fuerzas, gene-
rando nuevamente un desplazamiento estructural, por lo que ambas disciplinas deben ser estu-
diadas de manera acoplada [45] (véase Figura 33).

fluid forces

displacement

Figura 33. Interaccién Fluido-Estructura (Obtenida de [45]).

Las vibraciones dentro de este tipo de sistemas son debidas a los vortices de desprendimiento
en la estela formada por la estructura, fenémeno conocido como Vibraciones Inducidas por
Vértices (VIV, por sus siglas en inglés) . Una estructura tiende a oscilar cuando las frecuencias
de estos vortices son cercanas a sus frecuencias naturales [45]. No obstante, la mayor diferencia
con un sistema vibratorio en vacio es que el acoplamiento fluido-estructura genera una masa
virtual anadida, correspondiente a la cantidad de masa que desplaza, asi como inducir el efecto
de un amortiguamiento aerodinamico. Ambos efectos pueden modificar las frecuencias naturales
del sistema global en funcién de la velocidad [45]. No obstante, la forma y la magnitud de estas
alteraciones no han sido abordadas en la literatura para rangos bajos de operacién ni en estruc-

turas tridimensionales similares.
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3 Capitulo 3: Caso de estudio de estructura alar del prototipo

La metodologia seguida en el presente trabajo se trata de un método sintético, ya que integra
componentes dispersos de un objeto de estudio para estudiarlos en su totalidad, con el objetivo
principal de resumir los aspectos mds relevantes de este proceso [46]. El flujo de trabajo se
muestra en la Figura 34, donde se pueden observar las dos vertientes del proyecto: la numérica
v la experimental. La primera estd formada por los andlisis computacionales de dindmica de
fluidos computacional (CFD) y los analisis estructurales.

Primeramente, se aborda el apartado de CFD, en el cual se describe el proceso de refinamiento
de parametros con la finalidad de lograr resultados més plausibles. El objetivo de este fase fue
la realizacién de un estudio de desempeno que permitiera evaluar las posibles velocidades de
operacién para el apartado experimental, a su vez de utilizarlas para la obtenciéon de fuerzas
aerodinamicas estacionarias para ser aplicados a los analisis estructurales estaticos.

Por la parte de Mecanica Estructural Computacional (CSM), se aborda igualmente su refi-
namiento y la introduccién del concepto de ortotropia para la realizacién de andlisis estaticos
mas representativos de la realidad, los cuales se utilizaron para validar la integridad de la
estructura de acuerdo con las fuerzas establecidas en CFD, para finalmente establecer las velo-
cidades finales de operacion utilizando criterios de falla adecuados para este tipo de materiales.
De igual forma, se utilizan estas fuerzas para la evaluacién de la influencia de precargas en las
frecuencias naturales mediante un andlisis modal, cuyos resultados serian comparados con las
frecuencias experimentales.

Por tltimo, la fase experimental toma los resultados de la fase numérica para el disefio de un
experimento en tunel de viento, cuya aplicacién permitié la obtencién de frecuencias vibratorias
en condiciones reales, las cuales servirian para la evaluacién de posibles riesgos estructurales en

futuros estudios.

C S

CFD ANALISIS ESTRUCTURAL ANALISIS MODAL
acrodinamicas
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operacién y

Modos de vibracién
Frecuencias
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Figura 34. Diagrama de flujo del proyecto.
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3.1  Dinamica de Fluidos Computacional
3.1.1. Referencias previas

Primeramente, se tomaron como referencia los datos presentados en el reporte de la clase
Regular 2023 elaborado por UNAM Aero Design [6], con la intencién de obtener datos prelimi-
nares del desempefio de la geometria, principalmente relacionados con la entrada en pérdida de
la aeronave, la cual fue establecida a un angulo de ataque oo = 18°.

Por tanto, los puntos de refinamiento de CFD fueron establecidos para una condiciéon de
vuelo crucero de a =0y o = 18°. De esta manera, se aseguré de que los resultados finales
fueran vélidos para condiciones de vuelo que incluyeran un flujo con y sin desprendimiento de

capa limite.

3.1.2. Eleccion modelo de turbulencia

Para las simulaciones aerodindmicas realizadas en este estudio, se realizdé una revisiéon de la
literatura respecto a los modelos disponibles en el solucionador. En [47], se establecen dos es-
trategias para la resolucién de la capa limite: la utilizacién de funciones de pared y la resolucién
de la capa limite viscosa como se comentd en la seccion 2.2.1.2.3. Fueron consideradas opciones
como k —w y SST, que si bien ofrecen un buen desempeno en cuanto a gradientes de presion
adverso y separacion de flujo, estos modelos corresponden al segundo enfoque, en el cual mallas
mas finas son requeridas con la finalidad de que el mallado de toda la geometria se encuentre
en un valor de y* ~ 1, lo cual demanda considerablemente mds poder computacional, compro-
bado tras pruebas preliminares.

Fue seleccionado el modelo k — € realizable, siendo este un método insensible al valor de y™,
dado que intercambia entre una resolucién de capa limite si se encuentra en valores bajos y el
uso de funciones de pared mejorada para valores altos, sin que tenga tanta afectacién cuando
se encuentra en la capa de transicién [12]. Ademads, presenta una mejor estabilidad numérica y
convergencia en comparacion con otros modelos [11, 47]. La configuracién realizable ofrece un
mejor rendimiento para flujos que involucran capas limite bajo fuertes gradientes adversos de
presién, separacion y recirculacion [48], ademds de permitir la activacién de funciones de pared
mejoradas, discutidas en el Anexo B. Esta configuracién se considerd idénea dado el rango de
y" muy variado a lo largo de la geometria, ofreciendo un buen balance entre exactitud y costo

computacional, alinedndose con los objetivos de la agrupacion.

3.1.3. Preparaciéon de geometria

Se obtuvo el modelo en CAD del sélido realizado en software SolidWorks® por el equipo de
Diseno Mecéanico para la temporada 2023. Si bien el estudio final de este proyecto se centrd
unicamente en la seccién del ala correspondiente a la zona de alta sustentacion, primeramente
se procedid a realizar los estudios sobre la geometria del ala-fuselaje de la aeronave, incluyendo
la zona de transicién, zona de carga y nariz, como se observa en la Figura 35. Esto se basd en
el supuesto de que, al usar una geometria méas compleja, es decir, con mayores interacciones de

flujo y posibles fuentes de error numérico, los parametros establecido en las siguientes secciones
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del trabajo, que permitieran obtener buenos resultados, serian igualmente validos al ser extra-
polados en la geometria simplificada de estudio. Es importante comentar que la seccién del ala
estudiada cuenta con un torcimiento geométrico con respecto al fuselaje de 3°, resultado de
decisiones en el proceso de disefio de la aeronave, por lo que esta incidencia fue respetada
durante los andlisis aerodindmicos correspondientes tinicamente a esta seccién, realizados en el
resto del proyecto.

Sobre esta, se realiz6 una limpieza de la geometria en cuanto a imperfecciones y pequenos
detalles con ayuda del software ANSYS SpaceClaim®, de acuerdo con lo recomendado por [14],
en el que se establece que “estos pueden incrementar esfuerzos de discretizacion desproporcio-
nalmente a los efectos aerodindmicos que estos tienen” [49]. Ademads, se hizo una segmentacion
correspondiente a la posicién de la envergadura en la que se tuviera un acostillado en la estruc-
tura, esto con la finalidad de poder obtener los resultados de fuerzas aerodinamicas que pudieran
ser aplicadas de manera localizada en los analisis estructurales. Este proceso se llevd de la mano

con lo explicado en la seccion 3.2.1.3.

Ansys

2024 R2

Figura 35. Geometria analizada final de ala-fuselaje de Cynanthus.

3.1.4.Construcciéon del dominio computacional

Son diversas las formas en que la literatura recomienda definir la geometria del volumen de
control de estudio, siendo principalmente utilizadas la forma de caja y la forma de bala. En este
estudio se propuso el uso de una geometria tipo caja con una entrada en forma de “C”, la cual
es recomendada para emular de una forma mas fidedigna las condiciones de vuelo atmosférico
[50]. Las dimensiones de esta fueron establecidas conforme a las recomendaciones de dimensiones
minimas paralelas al flujo y en direcciéon de la envergadura de [51] y [14], referentes a una
extension en direccion del flujo de al menos 25 veces la longitud caracteristica, que en este caso
fue tomada como la Cuerda Aerodindmica Media de 0.57 [m]. Ademds, con la finalidad de
realizar un analisis de refinamiento del tamano del mallado, se generaron sélidos de refinamiento

alrededor de la geometria y en la zona la estela del ala.

49



10 [m] 5117.6mm

a . . [
5488.8mm 4]

5038.21mm

e 9000 20

Figura 36. Dimensiones del volumen de control y sélidos de refinamiento ((a): Dimensiones
globales del volumen de control; (b): Posicién de la geometria con respecto al dominio).

3.1.5. Analisis de parametros
3.1.5.1. Mallado

El establecimiento de los parametros finales de mallado fue un proceso altamente iterativo,
que requirié una constante evaluacién de parametros geométricos, de calidad y desempeno
computacional.

Primeramente, se abordd el establecimiento de los parametros de refinamiento, aplicando
refinamientos locales en zonas de interés aerodindmico, como el borde de ataque, el borde de
salida, y las zonas de transicién geométrica brusca, tomando en cuenta las consideraciones de
tamano y nimero de elementos recomendadas por [14]. Se realizaron ademds refinamientos en
los sélidos comentados en la seccién 3.1.4, donde se estudié la convergencia de las fuerzas aero-
dindmicas conforme al incremento de niimero de elementos totales mediante una reduccion del
tamaiio de malla de un factor de ¥/2 , con el fin de duplicar el nimero total de elementos segin
lo establecido por [52].

Referente a las técnicas de discretizacién de la capa limite, conocidas como “inflacién”, estas
se llevaron a cabo de forma muy estrechamente vinculada con la eleccién del modelo de turbu-
lencia, asi como las consideraciones del tratamiento de funciones de pared mejoradas, del cual
se habla méas a detalle en el Anexo B. La determinacién del espesor de la primera capa de
inflacién (First Layer Thickness) fue realizada a través de un programa en Wolfram Mathema-
tica elaborado por Gordillo [53], que calcula combinaciones posibles de nimero de capas, tasa
de crecimiento y espesor inicial para alcanzar determinados valores de y*. El objetivo fue man-

tener valores de y*en los contornos de resultados por debajo de valores de 2, principalmente en
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la regién del borde de salida (segun lo recomendado en [25]), de acuerdo a los valores recomen-
dados al uso de la opcién “Enhanced Wall Treatment” previamente hablado.

Para el analisis de calidad de malla se tomaron como métrica de referencia los valores pro-
puestos en [54] de los parametros “Aspect Ratio”, “Orthogonal Quality”y “Skewness”. Los
valores finales se muestran en la Tabla 1, en la que se observa que, en su mayoria, dichos
estandares fueron alcanzados en sus valores promedios. En el caso del “Skewness”, los valores
por encima del valor permisible constan del 0.04% de los elementos totales, mientras que lo
correspondiente al “ Aspect Ratio” fue del 3.72%. Sin embargo, la gran mayoria de estos valores
corresponden a elementos pertenecientes a la inflacidn, que estan caracterizados por valores
muy altos de este parametro por su naturaleza. Para mayor comprension geométrica de estos

parametros, se retoma una explicacion de estos en el Anexo C.

Parametro Valor recomen- | Valor permisible Peor valor Valor promedio
dado [54] [54]

“Orth. Quality” | >0.15 >0.1

“Aspect Ratio” | <5 <8

“ Skewness’ <0.4 <0.7

Tabla 1. Comparacion final de parametros de calidad de malla.

Finalmente, la eleccién del tipo de elemento fue evaluada. En [14] se propone que el uso de
malla poliédrica deberia preferirse, dado que permite una disminucién drastica en el nimero de
elementos, ademés de generar una mayor convergencia y, por ende, un menor tiempo de
céomputo. Esto es corroborado en el trabajo de Martinez [51], donde realiza un estudio en una
aeronave de similares caracteristicas. Esta conversion fue llevada con la opcién disponible en
ANSYS Fluent®, tomando como base la malla generada en ANSYS Meshing®.

Todos los parametros discutidos en la presente seccién son abordados y resumidos en el Anexo
D, con la finalidad de ser retomados como recomendaciones en futuros analisis aerodinamicos
del equipo.

3.1.5.2. Configuracién del solucionador

En lo correspondiente al algoritmo de resolucién, se probaron métodos basado en presion,
altamente recomendados para andlisis de flujos incompresibles de baja velocidad [55], ademds
de una formulacién de presién absoluta, ya que no existian marcos de referencia moéviles en el
modelo. Por defecto, ANSYS Fluent® activa automaticamente el algoritmo “Coupled”’, en el
cual se resuelve simultdneamente un sistema de ecuaciones acopladas correspondientes a la
conservacién de momentum y continuidad en una sola matriz, a diferencia de los métodos
“Segregated’ en los cuales las ecuaciones de gobierno para las variables de solucién son resueltas
una después de la otra [56]. De estos tltimos se escogié el algoritmo “SIMPLE” (el cual se
explica a detalle en Anexo A), altamente utilizado en la solucién de problemas en estado esta-

cionario (como es el caso), o moderadamente no estacionarios [57].
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Si bien se not6é que el nimero de iteraciones disminuye al usar el algoritmo “Coupled” dada
su mejor convergencia, se percibié un aumento respecto al tiempo computacional mayor al doble
con respecto al algoritmo “SIMPLE” (coincidiendo con el aumento de tiempo comentado en
[56]), con cambios en los valores numéricos despreciables para los andlisis a o = 0° y o = 18°.
Esto se relaciona a las buenas de calidades de malla alcanzadas, consiguiendo un balance que
se adapta a las necesidades de UNAM Aero Design.

También, la opcién “ Pressure Gradients Effects” disponible para el modelo k — e realizable
con funciones de pared mejoradas fue activada, con el objetivo de mitigar una de las mayores
carencias del modelo, el poder capturar con precision los efectos de grandes curvaturas y gra-
dientes de presion. Esta opcién modifica las funciones de pared de acuerdo a lo comentado en

el Anexo B, con el fin de considerar las variaciones de presién locales.

3.1.5.3. Condiciones de contorno y parametros fisicos

Las simulaciones fueron realizadas considerando las condiciones atmosféricas estandar corres-
pondientes a la altitud media de la Ciudad de México (aproximadamente 2240 m sobre el nivel
del mar), buscdndose representar de forma fiel el entorno operativo de las aeronaves durante
las pruebas de vuelo pertenecientes a la etapa de validaciéon del proceso de disenio. Para ello se
utilizaron las siguientes propiedades calculadas con ayuda del médulo “ Aero Data” del software

de anilisis aerodindmico XFLR5®:

e Presion atmosférica: 77 [kPa).

e Temperatura ambiente: 298.15 [K].

e Densidad del aire: 0.946 [2%].

e Viscosidad dindmica: 1.827 x 107° [Pa-s].

En lo correspondiente a las condiciones de frontera, se establecieron las mostradas en la Figura
37, en concordancia con la geometria y dimensiones comentadas en la seccién 3.1.4. Las zonas
“Wall 17, “Wall 2”7y “Wall 3” fueron establecidas dado que, a las distancias reportadas con
respecto a la geometria, esta condicién de frontera tiene poco impacto en lo correspondiente a
la representacién de las condiciones de vuelo en aeronaves de esta envergadura [51], configuran-
dolas como paredes estacionarias con condiciéon de no deslizamiento. Se establecié algo similar
para el “Pressure-Outlet”, donde, de acuerdo con la distancia, se justifica de manera correcta
la configuracién de una presion manométrica de 0 [Pal, es decir, la presion atmosférica. En lo
correspondiente a la zona aledafia a la geometria de estudio, en el caso de los estudios a condi-
cién de vuelo correspondientes a la geometria ala-fuselaje, se establecié una condicién de fron-
tera de simetria, en tanto que, para los correspondientes Unicamente a la seccién del ala de
estudio, (utilizados en la seccién de verificacion estructural 3.2.1.4 y para los andlisis utilizados
en la optimizacién del diseno del montaje de la seccién 3.3.5), se utilizé una condicién de pared.

Para la configuracion de las condiciones del “ Velocity Inlet”, se evalud el pardmetro de in-
tensidad de turbulencia el cual es una medida de las fluctuaciones de velocidad del flujo en

relacién con la velocidad media. Esta se define como se muestra en la ecuacién (41).
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Figura 37. Condiciones de frontera del dominio.

w
U

Donde u” es la raiz cuadrada de la varianza de las fluctuaciones de velocidad, y U es la velo-

I= (41)

cidad media del flujo. Esto fue importante dadas las condiciones del tunel de viento, las cuales,
debido a su diseno este opera a un valor de 1%, por debajo del valor por defecto de 5% que
habia sido usado en los andlisis de UAD hasta el momento de este trabajo. Ademés, en [5] se
establece que, para valores de ntimero de Reynolds de cientos de miles, como es el caso del
presente trabajo, la zona de separacion cercana al borde de salida es altamente dependiente de
este parametro. Fue encontrado que para valores de o« = 0° los cambios fueron imperceptibles;

sin embargo, se observaron cambios sustanciales a o = 18°.

3.1.6.Estudio de performance

Con el objetivo de establecer condiciones de vuelo representativas a ser estudiadas en el
protocolo experimental, se realizé un estudio de performance con el fin de obtener velocidades
representativas de la aeronave, utilizando atn la geometria completa ala-fuselaje. Se realizé un
analisis estacionario de angulo de ataque variable de 0° a 22°, mediante una descomposicién
trigonométrica de las componentes de velocidad del “infet”, con un incremento de 2° a un
niamero de Reynolds representativo! (basado en la Cuerda Aerodindmica Media de 0.57 [m]) de
aproximadamente 500,000, obteniéndose las polares mostradas en la Figura 38.

! Segtin Carmona [72]: “Ja transicion (de flujo laminar a turbulento en flujo externo) ocurre normalmente para valores de
RN entre medio millon y 10 millones”
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Figura 38. Polares de la seccion Ala-Fuselaje a niimero a Re ~500,000.
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3.1.6.1. Obtencién de V,

De acuerdo con el reporte de UNAM Aero Design para la Clase Regular SAE Aero Design
2023 [6], se estableci6 para la presente aeronave un Peso Maximo de Despegue (MTOW, por
sus siglas en inglés) de diseno correspondiente a 12.463 [kg]. A partir de las polares obtenidas,
se puede obtener el C} .. & 1.18, con el cual se puede obtener la velocidad de entrada en
pérdida por medio de la ecuacién (42).

Cratas S+ \J118><1306 [m2] x 0.948 [—%]

5 W |2 (12463 [kg] x 9.78 [%]) m
Vy = | }

3.1.6.2. Obtencion de V...

Se siguié el método planteado por [58] con ayuda de un cdédigo en Python desarrollado por
UAD que estudia el performance de los aviones. Esto se hizo a partir de la obtencién de curvas
de empuje dinamico a diferentes velocidades de la configuraciéon de motor Scorpion S11-4035-
380 KV en conjunto con la hélice APC 17x10E [6] (proporcionadas por el sistema de aviénica
de UAD para este diseno). Con esto, se pudo obtener V, .. ~ 22["*] mediante el método grafico,
como el punto en donde se intersecan las graficas de empuje requerido (arrastre) y empuje
disponible (empuje dindmico).
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Figura 39. Método grafico para la obtencion de V_ __; se observa una interseccion de las

max?

curvas a un valor cercano a 22 [%].

3.2  Mecanica Estructural Computacional
3.2.1. Anélisis estaticos
3.2.1.1. Introduccién de propiedades ortotrépicas
Principalmente, los materiales de Cynanthus se pueden describir de acuerdo a la Figura 1,

donde se observa que la seccion de la estructura a estudiar se compone principalmente de ma-
dera balsa, madera triplay y fibra de carbono.

. Madera Triplay
. Madera Balsa
Impresién 3D
. Fibra de vidrio
. Fibra de carbono
. Ldmina de PVC

Figura 40. Materiales usados en Cynanthus (Obtenida de [6]).

Estos son materiales con direcciones preferenciales dadas por su misma naturaleza; por tanto,
se introdujo el concepto de ortotropia con el fin de representar el fenémeno estructural con una
mayor fidelidad, tratdndose estos materiales como un sélido elastico lineal ortotrépico. Para
esto, se obtuvieron diversas propiedades materiales obtenidas en la literatura, estableciéndose
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los médulos de Young, de rigidez al corte y los coeficientes de Poisson. Estas propiedades fueron
introducidas al apartado de “ Engineering Data” de ANSYS Mechanical®.

A través de la herramienta “FElement Orientation” de ANSYS Meshing® se establecié un
sistema de referencia cartesiano local para cada elemento de la malla que depende las direcciones
principales de los materiales (es decir, las direcciones longitudinales y transversales del material,
basadas en el acomodo real de estos espacialmente). La aplicacién de esto puede observarse
para toda la estructura en Figura 41.

Tanto la obtencién de estas propiedades, asi como los pasos seguidos en ANSYS Mechanical®,
se explican a mayor detalle en Anexo E.

0.00 150.00 300.00 (mm)
B
75.00 225.00

Figura 41. Sistema de referencia local para cada elemento de la estructura.

3.2.1.2. Mallado

Para el proceso de mallado en ANSYS Meshing® se realizé un procedimiento muy similar al
descrito en la seccidon 3.1.5.1. Se iteraron varios pardmetros de dimensionamiento en la malla
hasta alcanzar los pardmetros de calidad de malla mas importantes propuestos en [54], mostra-
dos en la Tabla 2, asi como los valores limite y promedios alcanzados en la malla. Para el caso
del “Aspect Ratio”, inicamente 13 de 210,000 elementos se encuentran por encima del valor
recomendado de 5. Por otro lado, para el parametro “ Warpage”, inicamente 3 elementos se
encuentran fuera del valor recomendable.

Indice de cali- Valor recomen- | Valor permisible | Valor limite en | Valor promedio
dad dado [54] [54] malla en malla
“Aspect Ratio” | <5 <8 9.5

“ Warpage” <10° <10° 11.2°

Tabla 2. Indice de calidad de malla recomendado y valores alcanzados en la malla.
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3.2.1.3. Aplicacién de cargas

Si bien ANSYS® da la opcién de importar directamente los contornos de presién como casos
de carga, estos consideran unicamente los esfuerzos normales sobre la superficie. De acuerdo a
[59], durante la etapa de vuelo crucero el arrastre parésito corresponde al 75% del arrastre total,
siendo el primero definido como la suma del arrastre debido por presion debido a la separacion,
y el arrastre por friccion en la superficie, correspondiente a los esfuerzos cortantes calculados en
la simulacion. Por tanto, se consideré que esta opciéon no contemplaria fielmente la magnitud
de la fuerza aerodindamica de arrastre.

Por tal razén, se retomaron las fuerzas de arrastre y sustentacién calculadas en cada una de
las secciones en que fue seccionada la geometria analizada en CFD (seccion 3.1.3) para diferentes
velocidades a un dngulo de ataque o = 0°, considerando inicamente la seccién del ala de estudio
y utilizando las condiciones de frontera correspondientes discutidas en la seccién 3.1.5.3. Estas
fueron colocadas mediante un acoplamiento unidireccional aerodinamico-estructural por medio
de la herramienta “Remote Forces” sobre cada uno de los perfiles, en la cuales las localizaciones
de estas fuerzas puntuales fueron obtenidas a partir de las coordenadas con ayuda del CAD del
25% de las cuerdas de cada uno de los perfiles, asumiendo ser aplicadas en el centro aerodina-
mico.
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Figura 42. Obtencion geométrica del 25% de la cuerda sobre cada perfil de la estructura.

3.2.1.4. Verificacion estructural

Se analizaron los resultados obtenidos en la seccion 3.1.6, esto con el objetivo de establecer
un umbral de velocidades que no represente un riesgo estructural al momento de realizarse los
eventos experimentales. Dado que se reconoce la naturaleza ortotrépica de los materiales del
modelo, el criterio de falla deberia acoplarse a materiales con estas caracteristicas. El criterio
de Tsai-Hill es uno de los mas recomendables en evaluaciones en esfuerzo plano en este tipo de
materiales. Tomando como referencia la ecuacién (28), se sabe que los valores de oy,0, y 7,
son facilmente obtenibles a partir de los resultados del anélisis de esfuerzo estatico. Sin embargo,
si bien las propiedades eldsticas de estos materiales ya fueron abordadas anteriormente (Mddu-

los de Young, cortantes y coeficientes de Poisson), actualmente no se cuentan con los esfuerzos
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de tltimos a tension, compresion y cortante de los materiales sobre las direcciones perpendicu-

lares, por lo que este criterio no puede ser aplicado.

Material Esfuerzo méaximo a tensién | Esfuerzo méximo a compre-
[MPa] sion [MPa)

Madera de pino 27 14

Madera balsa 14.7 9.4

Tabla 3. Esfuerzos de cedencia de las maderas. [51]

Utilizando entonces el criterio de maxima tensiéon tomando como referencia los valores de
esfuerzos maximos mostrados en la Tabla 3, se procedié a obtener los esfuerzos sobre la direccion
X (en direccién de las vetas) y Y (en direccion perpendicular), para cada material por separado.
Se obtuvieron resultados en los cuales la madera balsa presenté esfuerzos a compresién (9.85
[MPa]) que sobrepasaban el valor limite a una velocidad de 22[m/s]; por lo tanto, se descarto
esta velocidad. Para el resto de los componentes, los esfuerzos presentados no representaban a
un riesgo estructural.

Figura 43.Esfuerzos en direccién de las vetas a 22[m/s].

Se procedid a realizar el mismo analisis, pero ahora con las fuerzas obtenidas del analisis CFD
a 20 [m/s]. Se obtuvieron resultados a compresion de 8.92 [MPa], como se observa en la Figura
44, que si bien ya era menor al valor de 9.4 [MPa], seguia siendo demasiado ajustado. Por lo
tanto, al considerar las incertidumbres, las areas de oportunidad de los andlisis en este momento
v que el presente criterio no necesariamente es el mas representativo, se propuso una velocidad
méxima de operacion del tunel de 18 [m/s|. El resto de los componentes de la estructura no
presento valores de falla en los analisis.

o8



Figura 44. Esfuerzos en direccién de las vetas a 20[m/s].

3.2.1.1. Rango final de velocidad a usar en el trabajo experimental

Velocidad minima [m/s] 12

Velocidad maxima [m/s] 18

Tabla 4. Rango de velocidades final.

3.2.2. Anjlisis Modal

Con el fin de obtener las frecuencias criticas de la estructura, se realizaron analisis modales
precargados. Se retomo la misma configuracién establecida en la seccién 3.2.1. Ademas, con el
fin de capturar de mejor manera el fenémeno, se considerd la aplicaciéon de la aceleracién gra-
vitacional considerando el acomodo experimental de la estructura abordada en la seccién 2.4.3.

También, dado que las frecuencias naturales son funcién de las precargas, se realizd este
procedimiento con las fuerzas obtenidas a diferentes velocidades de operacién, correspondientes
a un analisis modal sin carga y otros para la velocidad minima y maxima propuesta en la seccién
3.1.6.

En la Tabla 5 se observa que, en su mayoria, las frecuencias siguen siendo muy parecidas,
unicamente cambiando de manera importante en lo correspondiente a los modos 13 y 14. En lo
correspondiente a los parametros de “Factor de contribucién modal” y “Masa efectiva”, también
se obtuvieron resultados muy similares. Sin embargo, estos modos no cobrarian importancia en
el estudio, al tratarse de frecuencias altas que se quedarian por encima de la frecuencia de
Nyquist (125 [Hz]) de acuerdo a lo comentado en la seccién 3.3.6. Por tal razén, solo se centrd
el estudio dentro de los primeros 8 modos de vibracion, usando como referencia los resultados
obtenidos por la velocidad de 18 [m/s], con el fin de facilitar el uso de informacion.
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Tabla 5.Frecuencias caracteristicas a diferentes cargas aerodinamicas.

Se sabe que el eje mas relevante en fenémenos aeroelasticos de estructuras alares corresponde
al eje longitudinal del ala, correspondiente a los modos de torsion (eje X, véase Figura 45).
Posteriormente, en orden de importancia, corresponderia el eje relacionado a los modos de fle-
xi6n (eje Z) y, por ultimo, aquel correspondiente a los movimientos de guinada (eje Y).

Figura 45. Ejes de la estructura alar.

Con el fin de ponderar los resultados de los factores de participacién modal sobre la rotacién
de cada eje, se propone el factor de importancia mostrado en la Tabla 6.

0.5
0.2
0.3

Tabla 6. Factores de importancia sobre cada eje.
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De acuerdo con la informacién arrojada por el “.Solver Output” del analisis modal, se procedio
a evaluar el orden de importancia de cada frecuencia tomando en cuenta la “Masa Efectiva” y

su importancia con respecto sobre a qué eje se da. Para esto, se realizé el siguiente procedimiento:

e Se procedi6 a calcular la contribucion relativa de cada eje:

Masa FE fectiva
Suma de masas efectivas del eje

Contribucion relativa =

(43)

e Posteriormente, se procedié a calcular una importancia relativa mediante la expresion:

Importancia Relativa = [w(Cont. Rel. Eje X) +
wy (Cont. Rel. Eje Y') + w,(Cont. Rel. Eje Z)] x 100

(44)
Donde wy,wy y w, son los factores de importancia de mostrados en la Tabla 6.
Finalmente, con esto se obtuvieron las frecuencias naturales méas relevantes, de acuerdo a lo

previamente mencionado, que serian comparadas con aquellas obtenidas de manera experimen-

tal.

3.3  Metodologia experimental
3.3.1. Justificacién de realizacion del experimento

De acuerdo con los lineamientos establecidos en [40], un experimento de tinel de viento debe
realizarse inicamente si el conocimiento adquirido es nuevo y si existe una probabilidad razo-
nable de obtener dicho conocimiento con una buena precisiéon. El presente estudio cumplia con
ambas condiciones, dado que no existia ningun registro experimental dentro de UAD, ni alguna
documentacion en la literatura en el rubro de aeronaves SAE Aero Design que caracterizara el
comportamiento vibratorio de una estructura alar, ni vista desde el lado meramente estructural
ni meramente aerodindmico. Por lo tanto, la obtencién de las frecuencias se trata de un cono-
cimiento novedoso, cuya informaciéon generada tiene el potencial de poder ser el precursor de
proximos experimentos y validaciones preliminares dentro de la agrupacién y en contexto de
este nicho de aeronaves.

En cuanto a su factibilidad técnica, el uso del modelo fisico real extraido directamente del
avién manufacturado evité los fenémenos de escalamiento en cuestiones aerodindmicas, asi como
el hecho de eliminar los fenémenos de similaridad estructural, dado que se conservaron las
propiedades geométrico-materiales originales, permitiendo realizar la hipétesis de que las fre-
cuencias medidas serfan representativas de un comportamiento real. Esto fue posible gracias a
la disposicién de la infraestructura del laboratorio de ttnel de viento Fiidem-IIUNAM, que
cuenta con las instalaciones, el equipo y la instrumentacién para llevar a cabo un experimento

de estas caracteristicas.
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3.3.2.Diseno Experimental

El presente experimento fue disenado siguiendo las metodologias propuestas por el libro “ Low-
speed wind tunnel testing” [40] para el disefio, planificacién y ejecucion de experimentos aero-
dindmicos en tuneles de viento de baja velocidad. Del mismo modo, se mantuvo un didlogo y
orientacién técnica, apoyo, disposicion y experiencia de su personal técnico capacitado del tinel.

Siguiendo el marco conceptual expuesto por [40], se disend el experimento identificando cuatro
bloques principales: entradas, parametros controlables, parametros no controlables y salidas,
como se observa en la Figura 46. Las entradas fueron definidas de acuerdo con las condiciones
de operacion obtenidas por medio del estudio de performance y los analisis de CFD y FEM,

siendo el rango comprendido por las velocidades V, y V, _ discutidas en la secciéon 3.1.6. Se

max
establecié un AoA constante correspondiente al dngulo de incidencia del ala con respecto al
fuselaje a una condiciéon de vuelo crucero, por ser esta la de mayor duracién durante la misién

y, por tanto, la de mayor ciclaje.

. Parametros
incontrolables

. Intensidad de turbulencia

- Humedad del aire y temperatura del
aire

« Tamaifio del tinel de viento

. Estructuras de flujo parasitas

Figura 46. Diagrama de bloques del experimento.

3.3.3. Justificacion de parametros concentrados

De acuerdo con el personal del tinel de viento Fiidem-IITUNAM, se planted mas técnicamente
factible el uso de un solo acelerémetro sobre la estructura, siendo necesario colocarse en una

posicién representativa del fenémeno vibratorio en la estructura.
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De acuerdo con lo mencionado en [2], en algunos estudios tempranos de aeroelasticidad, la
simplificacién bidimensional era una aproximacién vélida para capturar el comportamiento del
ala en alrededor del 70-75% de su envergadura. Es decir, la torsién del ala se puede analizar
como si la mayor parte de esta estuviera representada por una seccion simplificada bidimensio-
nal.

En términos estructurales, la simplificacion bidimensional permite modelar la rigidez torsional
del ala por una secciéon bidimensional en este rango de envergadura. Esto no solo reduce la
complejidad del modelo experimental, sino que también optimiza los recursos al minimizar el
nimero de sensores.

También se recalca el peso de 0.046 [kg] del acelerémetro, el cual representa cerca de apenas
el 4% del peso total de la estructura, por lo que no se consideré importante el efecto de la
adicién de esta masa puntual en los resultados.

3.3.4.Correcciones por bloqueo

Si bien, en el laboratorio de tunel de viento Fiidem-IIUNAM no existe una caracterizacion de
los efectos comentados en la seccion 2.4.2 de cada uno por separado, de acuerdo con su expe-
riencia, las correcciones de bloqueo empiezan a ser relevante a partir de un area proyectada del
6% del &rea de seccién transversal, cuyas dimensiones son: A; =3 [m](ancho) x
2.35 [m](alto) = 7.05 [m?].

Con ayuda del CAD del ala, se estableci6 el area proyectada del modelo, obteniéndose un
drea de 0.0652 [m?], representando apenas un 0.92% del area de seccién transversal, por lo cual
se espera que los errores ocasionados por los bloqueos sean pequenos.

Area: 65282.59mm*2
]
Perimetro:| 1904.55mm ‘

Figura 47. Caracterizacion del area frontal proyectada del modelo.

3.3.5.Proceso de diseno del montaje
3.3.5.1. Disefo conceptual

Una vez obtenida la informacion suficiente de los operadores del tiinel, se procedié a realizarse
el diseno del montaje, buscdndose principalmente no modificar la estructura principal de la
seccién del ala tratando de emular fisicamente al maximo posible la condicién de frontera “ Fixed
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Support” aplicada en los andlisis modales de FEM, ademé&s de minimizar la interferencia con el
flujo, tomando como referencia un empotramiento perfecto de la geometria al suelo del tiinel de
viento. Para esto, se utilizaron los pardmetros de disefio mostrados en la Tabla 7, basandose en

las recomendaciones de libro “ Engineering Design: A Systematic Approach” [60].

Fabricacion y ensamblaje o Facilidad de fabricacion: Complejidad del proceso y

de las herramientas requeridas.

Costos e Costo de materiales: Precio de las materias primas.

e Costo de fabricacién: Gastos asociados a herramien-

tas, maquinaria y procesos de produccion.

Compatibilidad con el expe- o Interferencia con el flujo de aire: Efecto del diseno
rimento sobre la aerodindmica del experimento.
e Aislamiento de vibraciones: Capacidad de evitar vi-

braciones parésitas no deseadas.

Ergonomia y operacion o Facilidad de montaje: Simplicidad en la instalacion
dentro del tunel de viento.

Tabla 7. Requerimientos de disefio del montaje.

Posteriormente, mediante una sesiéon de lluvia de ideas en la cual se evaluaron diferentes
opciones de configuracién, materiales y geometria, se establecieron los siguientes conceptos: en
la Figura 48 (a) se muestra el concepto llamado “Offset”, el cual cuenta con un canal central
en forma de perfil aerodindmico, dentro del cual se inserta la seccién de ala a modo de guia,
ademas de incluir un alma que pudiera dar una mayor estabilidad a la geometria, componién-
dose de un material denso y rigido que pueda soportar al ala por su propio peso sin necesidad
de anclajes adicionales. En la Figura 48 (b) se observa el concepto llamado “Caja”, el cual
consta de cortes de placas planas de MDF ensambladas entre si por medio de pestanias y hueco
en su interior, yendo la seccién del ala ensamblada en la parte posterior. En la Figura 48 (c) se
presenta el concepto llamado “Estereotomia” basado en el principio constructivo del mismo
nombre, que trata del apilamiento de placas de MDF.

Para la seleccién final del concepto, se realizé6 una matriz de comparacion de pares de los
requerimientos de la Tabla 7, la cual se muestra en la Tabla 8. Esta permiti6é asignar pondera-

ciones numéricas a cada requerimiento, reflejando su importancia relativa dentro del sistema.
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Figura 48. Conceptos generados.

Objetivo de
mejoramiento

Especificaciones

Maximizar

Facilidad de fabricacion

Minimizar

Costo de materiales

Minimizar

Costo de fabricacion

Minimizar

Interferencia con el flujo de aire

Minimizar

Aislamiento de vibraciones

Maximizar

Facilidad de montaje

Ponderacion |Porcentaje
0.143 14.29%
0.095 9.52%
0.048 4.76%
0.286 28.57%
0.238 23.81%
0.190 19.05%

1

100.00%

Tabla 8. Matriz de comparacién de pares.

Posteriormente, se procedié a evaluar cada concepto. Las calificaciones fueron asignadas de

acuerdo al criterio del autor, considerandose fortalezas y limitaciones observadas y comentadas

durante la fase de generacién de conceptos. Estas fueron multiplicadas por la correspondiente

ponderacion y los resultados fueron sumados (véase Tabla 9).

5
20] oo ARG

Tabla 9. Evaluaciéon de conceptos.

Finalmente, el concepto con mayor calificacion global fue el soporte tipo “Estereotomia”, el

cual fue llevado al posterior desarrollo de diseno preliminar para el andlisis de interferencia

aerodindmica en CFD.

65




3.3.5.2. Diseno Preliminar

Retomando todos los hallazgos y parametros conseguidos en el refinamiento de los analisis
CFD, se procedié a evaluar de manera cualitativa y cuantitativa el impacto de las propuestas
de acuerdo al tipo de geometria, en comparacion con una configuracién tnicamente pegada a
una pared con una condicién de frontera de pared en el area aledana a la geometria de acuerdo
a lo comentado en la seccién 3.1.5.3, a una condicién de velocidad maxima del tinel de viento
de 22 []. Adicionalmente, se recuerda que la seccién de ala analizada se considera con un
angulo de incidencia de 3°, correspondiente al torcimiento geométrico con respecto al fuselaje,
siendo esto respetado en el acomodo de la geometria con respecto al montaje.

Tomando en cuenta las dimensiones de tablas de MDF disponibles en el mercado, se evaluaron
una base circular de didmetro de 80 [cm] y una base rectangular de dimensiones 120 x 60 [cm]
con el ala centrada en ambas (véase Figura 49). La geometria circular fue descartada dado que
se observé una mayor afectacion en las fuerzas aerodindmicas (como se observa en la Tabla 10),
ademds de dificultar la manufactura dado que no cuenta con una restriccién geométrica de

alineacién, lo que genera una ambigiiedad de ensamble.

Figura 49. Base circular y base rectangular.

Arrastre [N] Sustentacién [N] | Error Arrastre | Error Sustenta-
(%] cién [%]
Circular 9.26 97.4174 0.73 2.36
Rectangular 9.22 96.88 0.29 1.81
Solo Ala 9.19 95.16 - -

Tabla 10. Comparacién de fuerzas aerodinamicas de geometria circular y geometria rectan-
gular.
Una vez elegida la geometria rectangular, fueron evaluadas las alternativas dimensionales

disponibles en el mercado, comparando entonces montajes de las siguientes dimensiones:

e 120 x 60 [cm]
e 120 x 80 [cm]

Con la geometria centrada en ambos casos, fueron evaluadas las geometrias mediante la gra-

ficacién de lineas de corriente para reconocer patrones de flujo en cada configuraciéon. Para una
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mejor comprension visual, en la Figura 50 se muestra la localizacion de la region estudiada con
respecto al dominio computacional desde una vista lateral. En la Figura 51 se presenta una
comparacion desde una vista lateral de las lineas de corriente iniciadas en la superficie de la
tabla, con las paredes del soporte mostradas como transparentes para una mejor visualizacion
de lo que se busca senalar. Se aprecia que la cercania de la seccién del ala respecto a los bordes
frontales y traseros tiene una clara repercusion en cémo el flujo interactia con la estructura.
Por ello, con la intencién de evaluar el comportamiento modificando este parametro, la alter-
nativa de 120 x 80 [cm] fue elegida para llevarse la etapa de disefio a detalle.

- z

=25

Figura 50. Identificacion visual de imagen de localizacion con respecto al dominio compu-

tacional tridimensional.
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(b)
Figura 51. Lineas de corriente iniciadas en la superficie del soporte y en la geometria de es-
tudio ((a): 120 x 60 [cm]; (b): 120 x 80 [cm]).

3.3.5.3. Diseno a detalle

Por otra parte, en la etapa de disefio a detalle se evalué de forma preliminar el niimero de
capas apiladas de MDF necesarias para poder librar la protuberancia del centro de la mesa
giratoria en la secciéon de pruebas del tinel de viento que se observa en laFigura 52, asi como
el uso de tornilleria, estimandose un total de 4 capas. Tomando en cuenta el espesor de cada
tabla de 3 [mm], se modelaron las alturas de las configuraciones a estudiar para esta etapa.

Figura 52. Protuberancia en mesa giratoria del laboratorio de tunel de viento Fiidem-Instituto
de ingenieria UNAM (ITUNAM).
Se evaluo el efecto del posicionamiento de la seccién del ala con respecto al montaje, movién-

dola aguas arriba en direccion del flujo para compararla con la configuracion anterior (véase
Figura 53). En la Tabla 11 se muestra que, si bien en términos cuantitativos la geometria
posicionada cerca del borde delantero presenta un menor arrastre con respecto a la referencia,
esta diferencia no es contundente, por lo que la decisién de disefio se basé tinicamente en con-

sideraciones cualitativas. La Figura 54 evidencia una clara reduccion de las irregularidades cerca
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del borde de ataque, lo cual, si bien no es una muestra clara de como esta repercutiria menos
en los datos experimentales, si muestra un flujo menos alterado, lo que podria significar menos
frecuencias pardsitas. En zonas fuera del borde de ataque las diferencias en estas no son rele-
vantes. En la Figura 55 se muestra un acercamiento a la zona cercana al borde de salida; se
observa como las lineas de corriente no cambian de forma relevante en esta zona, por lo que no

se considerd como un aspecto determinante en el diseno.

g
(a) (b)

Figura 53. Mallado de propuestas de posicién de geometria ((a): Geometria centrada; (b):

Geometria cercana al borde delantero).

Posicién Arrastre [N] Sustentacién [N] | Error Arrastre | Error Sustenta-
(%] cién [%]

Adelante 9.228 97.094 0.41 2.032

Centrada 9.233 97.42 0.46 2.37

Solo Ala 9.19 95.16 - -

Tabla 11. Comparacién de fuerzas aerodinamicas en diferentes posiciones de la geometria.
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Figura 54. Comparacion de lineas de corriente iniciadas en la superficie del soporte y en la
geometria de estudio cercanas al borde de ataque ((a): Geometria centrada; (b) Geometria
cerca de borde delantero).

70



Figura 55. Comparacion de lineas de corriente iniciadas en la superficie del soporte y en la
geometria de estudio cercanas al borde de salida ((a): Referencia de localizacién de la zona de
estudio en la geometria global; (b): Vista lateral de geometria centrada; (c¢): Vista lateral de la

geometria cerca de borde delantero).

Por ultimo, como parte de la optimizacién aerodindmica, se analizaron dos diferentes confi-
guraciones de chaflanes delanteros para evaluar la repercusion de su longitud en los resultados.
Debido a que los datos cuantitativos no mostraron una diferencia considerable, se procedié a
usar la técnica utilizada por [4], donde se estudian estructuras de vorticidad a partir de los
perfiles correspondientes. La Figura 56 muestra la diferencia de vorticidades en la zona mas
cercana a la geometria de estudio, en donde, conforme a lo que se muestra en los recuadros, el
uso de un chafldn reduce los valores de vorticidad del orden de 10* a valores de 10'.

Vorticity Magnitu
[s%1]

vor-base
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Vorticity Magnit ug
[s™1]

vor-base

(b)
Figura 56. Efecto de la longitud en chaflanes en perfiles de vorticidad ((a): Chaflan corto;
(b): Chaflén largo).

Del mismo modo, la Figura 57 muestra una mejora cualitativa razonable en términos de

vectores de velocidad, por lo cual, se elige esta opcion para ser llevada a la etapa de modelado
en CAD.

Ve lodty Magnitude
[mis]

3.d3m 401
3.080 401
2.74e 401
2,408 401
2 080 401
1.72e 401
1382 401
1.3 401
Bate 400

3.4% 400
7 .08 02

weotor-1
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Velocity
[m's]

vector-1

(b)
Figura 57. Efecto de la longitud en chaflanes en vectores de velocidad ((a): Chafldn corto;
(b): Chaflén largo).

Con el modelo optimizado, se procedié a la conceptualizacién final del prototipo mediante el
principio de descomposicion funcional, asignando a cada tabla una funcién especifica. El croquis
de cada una de las capas se ilustra en la Figura 58 (a-d), donde se representan las tablas y los
cortes ldser que finalmente fueron llevados a la etapa de manufactura.

Tabla superior (a): Se utilizé un corte laser obtenido directamente desde el CAD original de
la aeronave, de tal forma que el perfil del encastre de la seccién del ala de estudio pudiera entrar
perfectamente a presién, obteniendo un mayor grado de rigidez en el soporte. Esto permitié
asegurar una condiciéon de frontera tipo “Fixed Support” en los andlisis computacionales me-
diante la restriccién de grados de libertad traslacionales.

Segunda Tabla (b): Se colocaron barrenos coincidentes con los ya existentes en el ala, utili-
zados en el ensamble con la seccién del fuselaje del avién real. Sobre esta se apoyaron los
tornillos y las arandelas que restringieron los grados de libertad rotacionales. El uso de tornille-
ria permitié el ensamble de forma no permanente, facilitando el montaje y desmontaje.

Tercera y cuarta tabla (¢) y (d): Estas fueron disefiadas con la intencién de permitir el paso
de tornilleria mediante el uso de barrenos de didmetro mayor al de las arandelas usadas, ademas
de librar la protuberancia de la mesa giratoria mostrada en la Figura 52. Para ello, se agregd
un corte circular central con un didmetro ligeramente mayor al de dicha protuberancia.
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(0] (ole}

(e)
Figura 58. CAD de montaje final.

3.3.5.4. Manufactura

En lo correspondiente a la manufactura del diseno final del montaje, se documenté de manera
detallada de todo el proceso, en el cual participaron activamente miembros de UNAM Aero
Design. En esta bitacora se incluyeron evidencias fotograficas, ajustes realizados y consejos,
incluyendo desde el corte de las tablas en MDF hasta su instalacién lista para la instrumentacion

dentro del tinel de viento. El propésito de este documento empata con la visién del proyecto
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de servir como una memoria que funcione como respaldo para proximas generaciones de la
agrupacion interesadas en replicar o mejorar el montaje.

El registro completo se puede consultar en el Anexo F, en el que, adicionalmente, se integra
el reporte de costos como futura referencia en cuestion de asignacion de presupuesto por parte
de la agrupacion para proyectos de estas caracteristicas.

Figura 59. Recopilacion visual de proceso de manufactura de montaje.

3.3.6. Planeacién y ejecucion del experimento

De acuerdo a las recomendaciones establecidas por [40], la correcta planificacién de un expe-
rimento requiere, ademéds de la definicién precisa de objetivo y protocolos de medicién, una
comunicacion clara entre los operadores del tinel y el experimentador.

Por tal motivo, los objetivos especificos del experimento fueron establecidos desde un inicio

y comunicados con antelacion al personal técnico del tinel de viento mediante reuniones previas,
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permitiendo asi la coordinacién de aspectos operativos como la calendarizacién de los ensayos,
la preparaciéon del “set-up” final, asi como la disponibilidad de la instrumentacion.

El experimento fue conducido tras la preparacién del escrito del protocolo presentado en el
Anexo H, incluyendo protocolos de conexién de sensores, pruebas preliminares de adquisicién
de datos sin flujo, asi como la correcta instalacion del equipamiento. Fue utilizado un aceleré-
metro Unico a una frecuencia de muestreo de 250 [Hz], a fin de capturar adecuadamente la
mayor cantidad de frecuencias posible de acuerdo al teorema de Nyquist.

Durante la ejecucion se realizaron pruebas dentro del rango de velocidades establecidas en la
seccién 3.1.6. Cada evento tuvo una duracién de 90 [s], siendo este un tiempo establecido de
acuerdo con la experiencia del personal del laboratorio para registrar un intervalo representativo
de frecuencias. Se ejecutaron un total de 5 eventos por cada velocidad, con la finalidad de
recabar informacién que permitiera realizar estudios estadisticos para trabajos futuros.

76



Capitulo 4
Resultados




4 Resultados

A continuacién, se abordan los resultados més relevantes de las tres ejes de este proyecto.
Dado que, en lo correspondiente a la Dindamica de Fluidos Computacional esta fue utilizada
como una herramienta, se optdé por la documentacion de los avances obtenidos por el refina-
miento de este rubro con la finalidad de demostrar la validez y plausibilidad de los resultados
utilizados en a lo largo de todo el proyecto. Dado el gran ntimero de anélisis llevados a cabo, se
documentan tnicamente los resultados de lo que fue considerado el caso mas complicado de
modelar, a saber, la condicién cercana a la entrada en pérdida para el caso de la geometria ala-
fuselaje a un nimero de Reynolds tipico de Re ~500,000. Correspondiente al apartado de Me-
canica Estructural Computacional, se muestran los resultados de las frecuencias naturales més
relevantes obtenidas por medio de los analisis modales y ponderadas de acuerdo a lo comentado
en la seccién 3.2.2, las cuales seran comparadas con los resultados obtenidos en el tinel de
viento. En cuanto a los resultados experimentales, se muestran y analizan las gréficas corres-
pondientes al analisis espectral para identificar las frecuencias dominantes para cada una de las

condiciones estudiadas.

4.1 Dinamica de Fluidos Computacional

Se obtuvieron soluciones que convergen en torno a 250 iteraciones, en un tiempo promedio
de 2.5 horas de computo por cada simulaciéon estacionaria de angulo de ataque fijo, basandose
en el alcance de los residuales a los valores de convergencia por defecto en ANSYS Fluent®,
como se muestra en la Figura 60, lo que representa un gran avance en términos de costo compu-
tacional para el equipo.

Adicionalmente, en [14] se hace referencia a otros criterios de convergencia de resultados,
como el monitoreo de pardmetros globales, tales como las fuerzas de arrastre y sustentacién.
Igualmente, la Figura 61 presenta la evolucion de los coeficientes aerodinamicos en funciéon de
cada iteracion, en la cual se observa que ambos valores habian conseguido a un comportamiento
asintético.

Igualmente, se considera esencial el andlisis de convergencia de malla, por lo que, de acuerdo
a lo descrito en la seccion 3.1.5.1, se muestra el andlisis de convergencia de malla de la relacién
de fuerza de arrastre y fuerza de sustentacion “L/D” en funcién del ntimero de elementos para
un o = 18° y Re =~ 500,000 mostrado en la Figura 62. En esta se puede observar una tendencia
a estabilizarse alrededor de los 16 millones de elementos. Estos corresponden al conteo de
elementos en ANSYS Meshing® previo a la conversion elementos a poliédricos, igualmente co-

mentados en la misma seccién, con la cual baja enormemente el niimero de elementos.
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iter continuity x-velocity y-veloci’ - 13 epsilon 1lift-wing5 lift-sn5 1lift-compl drag-wing$ drag-
sn5 drag-compl liftln lifcl .lnforma(lon X lift4 1ifts lifceé 1ifce?7 1lifcs 1lifco
1lifclo lifcll lifcl2 drag 2 drag3 drag4 drags dragé drag7
drags drag9 draglo dragl o Calculation complete. |ex

232 9.2396e-04 1.0345e-08 1.3423e- 14 9.1942e-04 5.2532e+01 7.5745e+01 7.644le+01 -2.8852e+00

-4.1126e+00 -3.9363e+00 7.4856e+00 6.7
6.4842e+00 5.9042e+00 5.1665e+00
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Resldual
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Figura 60. Convergencia de simulaciones estacionarias para o = 18° ((a): Notificacién de
convergencia a 232 iteraciones; (b): Ejemplo tipico de grafica de residuales).
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Figura 61. Graficas de convergencia de coeficientes ((a): C, vs Iteracion; (b): Cp, vs
Iteracion).
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Andlisis de sensibilidad de malla
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Figura 62. Analisis de sensibilidad de malla para o = 18°

En torno a la plausibilidad de los resultados obtenidos, una de las recomendaciones méas
directas es el andlisis visual de los contornos de y* para verificar que las celdas en lugares
especificos tengan valores apropiados [14]. En [25] se establece que, en caso de perfiles aerodi-
namicos, la zona mas critica es cercana a los bordes de salida debido a ser las zonas donde suele
existir un desprendimiento de capa limite. En este caso, se observa en la Figura 63 que valores
de y* > 2 empiezan a aparecer en zonas alejadas del borde, por lo que se espera que sean resul-
tados adecuados, concretando una buena conexién entre la eleccién del modelo de turbulencia

v los esfuerzos de discretizaciéon de malla por medio del control de la inflacién comentada en el
Anexo D.
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Figura 63. Contorno de y*de la geometria analizada.

Por tal razém, se considera que, con este entendimiento general de lo que involucran los
andlisis aerodinamicos en ANSYS Fluent® a lo largo de la realizacién del presente trabajo,
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gozan de una mejor simulacion de las condiciones fisicas reales en comparaciéon con los pardme-
tros utilizados previos al mismo, por lo que se pueden esperar buenos resultados en todos los
pasos que hayan requerido de esta herramienta.

4.2  Mecanica estructural computacional

Los resultados finales del anélisis modal se muestran en la Tabla 12, donde se puede apreciar
que la frecuencia maés critica resulta ser la de 38.6 [Hz] (con una importancia relativa del 60.33
%) correspondiente al primer modo de vibracion, seguida por las frecuencias de 78.1 [Hz| (17.79
%), 86.7 [Hz| (16.14%) y 69.1 [Hz] (5.11%), respectivamente.

Tabla 12. Resultados finales de importancia de cada modo de vibracién.

No obstante, dada la baja probabilidad de que se logre empatar al 100 % una frecuencia en
alguna condiciéon de vuelo, se propone un ancho de banda de cada frecuencia utilizando los
conceptos de las frecuencias de corte normalizadas superior e inferior.

En [1], por medio del diagrama de Bode en un estudio experimental de respuesta en frecuencia,
se establecen factores de amortiguamiento para cada modo de vibracién observado. Este estudio
establece que estos dependen del modo en cuestion, oscilando entre valores de 0.04 y 0.014. Se
observa que se trata de valores muy pequenos debido a la geometria y los bajos valores de masa.
Si bien se reconoce el cambio del factor dependiendo del modo, se propone la utilizacién del
mayor valor de 0.04 con el fin de amplificar el rango, que ya de por si es reducido.

Las frecuencias de corte superior e inferior normalizadas fueron calculadas por medio de las
ecuaciones (45) y (46), estableciendo los valores de 2, = 0.95 y Q_, = 1.04. Finalmente, fue-
ron establecidos los anchos de banda de interés mostrados en la Tabla 13.

Q= /1-20—20/T+ (45)

0, =\1-2+20/T+ (46)
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Finalmente, se considerara que la estructura se encuentra en condicién de riesgo en caso de
que alguna de las frecuencias experimentales entre dentro de algiin ancho de banda mostrados
anteriormente y prevalezcan a lo largo del tiempo.

1 36.7 38.6 40.2
2 44.0 46.3 48.2
3 65.7 69.1 71.9
4 74.2 78.1 81.2
5 82.3 86.7 90.1
6 83.0 87.4 90.9
7 96.8 101.9 105.9
8 98.1 103.3 107.4

Tabla 13. Ancho de banda para cada frecuencia natural.

4.3 Resultados experimentales

A continuacién, se muestran las gréaficas obtenidas a partir de los resultados experimentales
en el tunel de viento, correspondientes al segundo de los cinco eventos de cada velocidad (el
resto de las graficas pueden ser consultadas en el Anexo G). Estas fueron generadas siguiendo
las indicaciones de tratamiento de datos del protocolo experimental del Anexo H.

Para cada caso se observa primero la Transformada Répida de Fourier (FFT), usando una
ventana de tiempo rectangular sobre lo que se considerd un rango de tiempo representativo de
30-85 [s], presentandose tanto el espectro original como el espectro con filtro de tercio de octavas.
Las segundas graficas corresponden a un espectrograma de las sefiales a un intervalo de tiempo
completo de 90 [s], con el fin de observar algin patrén de repeticion. Por esto, adicionalmente
se senalan con recuadros rojos aquellas franjas de frecuencia con amplitudes relevantes que

persisten a lo largo del tiempo.

4.3.1. Velocidad: 12 [m/s]

En la Figura 64 se observa una importante contribucién hacia las altas frecuencias, especial-
mente a aquellas por encima de la banda de 100 [Hz]. Sin embargo, de acuerdo a lo mostrado
en la Tabla 12 y la Tabla 13, si bien existen frecuencias naturales en este rango, estas tienen
muy poca contribucidon en comparacién con otros modos. No obstante, se encuentra un pico
pronunciado y puntual cercano a la banda de frecuencia central de 63 [Hz|, casi de la misma
magnitud al pico presentado en la frecuencia de 12.5 [Hz|. La primera es cercana a la frecuencia
del tercer modo de vibracién, siendo el cuarto de mayor relevancia, con un 5.11%, presentandose
ademdas de manera sostenida en el tiempo como se observa en el recuadro rojo del centro del
espectrograma, lo cual podria significar un peligro de integridad estructural en caso de mante-
nerse esta condicién de manera prolongada; adicionalmente se observa un pico cerca de la fre-
cuencia correspondiente al segundo modo, sin embargo no se presenta una consistencia notable

en el tiempo. Se observa un comportamiento similar en el resto de los eventos de este bloque.
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Transformada Réapida de Fourier de la sefial Raw y Filtrado
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Figura 64. Respuesta en frecuencia de las VIV sobre el punto de interés, ubicado al 74% de
la semienvergadura, a una velocidad de flujo externo de 12 [m/s]. ((a): Espectro de frecuen-
cias en bandas de tercios de octava, mostrando una mayor contribucién de modos resonantes
en frecuencias superiores a 80 Hz; (b): Espectrograma mostrando que la distribucién de fre-

cuencias mostradas en el espectro se mantiene sostenida en el tiempo. Se observa la relevancia
de los arménicos inferiores de 12.5 Hz y 63 Hz.)
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4.3.2. Velocidad: 14 [m/s]

Se observa en la Figura 65 un aumento de amplitud cercano a la banda de 12.5 [Hz], sin
embargo, esto no representa un problema desde el punto de vista estructural, dado que no
existen frecuencias naturales en este rango. También se observa un leve incremento en las fre-
cuencias intermedias entre las bandas de frecuencias centrales de 100 y 125 [Hz]. No obstante,
se identifica un pico pronunciado cercano a la banda de 50 [Hz], correspondiente a una frecuen-
cia de excitacién de amplitud considerable persistente a lo largo del tiempo, que podria acercarse
a la frecuencia correspondiente al segundo modo. Es importante mencionar la cercania a la

frecuencia correspondiente al primer modo de vibracion, siendo esta con diferencia la frecuencia

de mayor masa efectiva.

Transformada Rapida de Fourier de la sefial Raw y Filtrado

150 5 g

\

100 - ‘ / |
| \ Espectro raw
\1 /\ — Espectro filtrado
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0 20 40 60 80 100 120
fiHz]

(a)

Figura 65. Respuesta en frecuencia de las VIV sobre el punto de interés, ubicado al 74% de
la semienvergadura, a una velocidad de flujo externo de 14 [m/s]. ((a): Espectro de frecuen-
cias en bandas de tercios de octava mostrando la mayor contribucién de modos resonantes en
frecuencias superiores a 80 Hz; (b): Espectrograma mostrando que la distribucién de frecuen-
cias mostradas en el espectro se mantiene sostenida en el tiempo. Se observa la relevancia de
los armonicos inferiores de 12.5 Hz y como el correspondiente a 63 Hz pierde importancia con
respecto al caso de 12 [m/s]. Ademads, se nota la persistencia en el tiempo sobre la banda de
50 [Hz]).
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Continuaciéon Figura 65.

4.3.3. Velocidad: 16 [m/s]

A esta velocidad, la energia tiende a concentrarse en las altas frecuencias, teniendo un au-
mento considerable cercano a la banda de 100 [Hz]. Si bien no se trata de frecuencias especial-
mente relevantes respecto a su contribucién modal, el aumento energético en esta zona deberia
ser evaluado como posible riesgo estructural. También se aprecia un aumento en términos de
amplitud en las bajas frecuencias; no obstante, dichas frecuencias no se encuentran cerca de
alguna frecuencia natural de la estructura analizada. Aunado a esto, se observa una atenuacion
relativa de la amplitud de las frecuencias intermedias en comparacién con las bandas previa-
mente mencionadas, atribuible al aumento de estas dltimas, mas no necesariamente en términos
de valores de amplitud absoluta. Aun se presentan picos en las bandas de 63 y 80 [Hz|, depen-
diendo del evento, siendo esta tultima cercana a las frecuencias correspondientes al cuarto y
quinto modo, los cuales representan el segundo y tercer modo de mayor importancia de acuerdo
con la Tabla 12. Por tanto, también deberia de considerarse esta situacién en un futuro analisis
de integridad estructural por ciclaje.
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Transformada Rapida de Fourier de la sefial Raw y Filtrado
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Figura 66. Respuesta en frecuencia de las VIV sobre el punto de interés, ubicado al 74% de
la semienvergadura, a una velocidad de flujo externo de 16 [m/s]. ((a): Espectro de frecuen-
cias en bandas de tercios de octava mostrando la mayor contribucién de modos resonantes en

frecuencias superiores a 100 [Hz|. Nétese que el modo fundamental en esta banda comienza a
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cargarse a la izquierda; (b): Espectrograma que evidencia que la distribucién de frecuencias
mostradas en el espectro se mantiene sostenida en el tiempo. Se observa la relevancia del ar-
moénico inferior de 12.5 [Hz]. Para este caso en particular, parece disminuir la contribucién a
63 [Hz]. Adicionalmente, se observa una dispersién en las bandas de las frecuencias interme-

dias, no presentandose de forma clara franjas en el espectrograma).

4.3.4. Velocidad 18 [m/s]

A esta velocidad se presenta un aumento considerable cercano a la banda de 12.5 [Hz]. No
obstante, la estructura analizada no es susceptible a oscilar a estas frecuencias. Si bien en la
Figura 67 también se nota una atenuacion aparente de las frecuencias intermedias, en términos
de valores absolutos se observan concentraciones energéticas considerables que varian depen-
diendo del evento, incluso en bandas con una alta masa efectiva. Al analizar los 5 eventos a
18[m/s], esta se trata de la velocidad de mayor variacién espectral entre eventos, demostrando
aleatoriedad en las bandas de frecuencia intermedias, ya que tampoco se observa alguna consis-

tencia a lo largo del tiempo en estas, mostrando espectrogramas méas dispersos en esta zona.

Transformada Rapida de Fourier de la sefial Raw y Filtrado
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Figura 67. Respuesta en frecuencia de las VIV sobre el punto de interés, ubicado al 74% de
la semienvergadura, a una velocidad de flujo externo de 18 [m/s]. ((a): Espectro de frecuen-
cias en bandas de tercios de octava, mostrando el comportamiento inverso a los casos de baja
velocidad, donde la mayor contribucién de modos resonantes se da en el arménico inferior de
12.5 [Hz], quedando por debajo los arménicos superiores a 80 [Hz]; (b): Espectrograma mos-
trando que la distribucién de frecuencias mostradas en el espectro se mantiene sostenida en el

tiempo en las bandas antes mencionadas, pero con una dispersion en bandas intermedias.
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Continuaciéon Figura 67.

Andlisis general

A partir del analisis de resultados experimentales se plantean los siguientes puntos:

Los resultados apuntan a que existe una relaciéon de la velocidad de flujo externo a
amplificar los efectos de baja frecuencia, asi como de atenuar los arménicos intermedios.
Adicionalmente, la presencia sostenida de estas bajas frecuencias cercanas a 12.5 [Hz|
durante todos los eventos podria significar la presencia de una estructura de vorticidad
cuasi-periddica inherente a la estructura para este angulo de ataque. Los grandes re-
molinos suelen provocar fluctuaciones de baja frecuencia y gran amplitud [11], lo que
podria explicar la respuesta predominante que se observa en esta banda.

También es importante resaltar la similitud con los resultados reportados por [4] res-
pecto al comportamiento de las frecuencias de desprendimiento mostradas en torno a
bajos angulos de ataque que se muestra en la Figura 32. Esto a pesar de que dicho
estudio considera un caso bidimensional y de las diferencias existentes en torno al
nimero de Reynolds, lo que podria sugerir una cierta independencia hacia este para-
metro durante algin determinado rango. No obstante, esto debera ser comprobado en

posteriores estudios.
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5 Conclusiones y trabajo futuro

5.1  Conclusiones

Este trabajo representé una de las primeras iniciativas dentro de UNAM Aero Design en
abordar la compleja interaccion entre la aerodinamica y la respuesta estructural dindmica desde
una perspectiva experimental, lo que lo convierte en una referencia para futuras generaciones.
Por ello, se consider6 necesaria la documentacién exhaustiva de todo el proceso, con la finalidad
de disminuir la curva de aprendizaje y, a su vez, incentivar a miembros no solo a replicar las
précticas aqui utilizadas, sino a seguir perfeccionandolas en pro del crecimiento de la agrupacion.

En lo relacionado con los avances de Dinamica de Fluidos Computacional, los resultados
muestran un gran avance en términos de entendimiento y plausibilidad, por lo que los andlisis
realizados a lo largo de todo el proyecto tienen proyeccién de representar de buena forma los
fenémenos aerodinamicos reales.

Con respecto a los andlisis estructurales estaticos, por medio de una inspeccién superficial
sobre la estructura utilizada en la validaciéon experimental, esta no mostré signos de dafio es-
tructural bajo las condiciones de prueba; por lo tanto, si bien no necesariamente representa una
validacion de los datos numeéricos, si respalda de manera parcial los modelos utilizados.

Los resultados obtenidos en la etapa experimental han mostrado indicios de un fendémeno
estocdstico, por lo que se requieren més condiciones de prueba para poder analizar estadistica-
mente, de forma mas rigurosa, la confirmacion de las tendencias mencionadas en el capitulo
anterior, asi como un mayor estudio y entendimiento de estos. No obstante, pese a las diferencias
planteadas con respecto a los resultados obtenidos por medio del trabajo [4], la aparente simi-
litud de los diagramas correspondientes a la FFT del fenémeno de desprendimiento a bajos
angulos de ataque, en torno a la concentracién energética en frecuencias similares, asi como la
presencia de una amplia banda de frecuencias, dan pie a asegurar unos buenos resultados expe-
rimentales, demostrando ademaés el buen disefio y funcionamiento del montaje utilizado.

Actualmente, el equipo no cuenta con datos reales acerca de las velocidades de operacién en
vuelo, Unicamente contando con aquellas obtenidas por medios de andlisis de performance, lo
cual limita a su vez poder hacer aseveraciones de riesgo estructural con base en los datos obte-
nidos. A partir de la situacion (a la fecha de escrito este documento) respecto al interés y los
avances en la instrumentacién por parte del sistema de avidnica de estos pardametros, se podria
obtener en el futuro un mejor panorama sobre las situaciones reales en las etapas de vuelo de
mayor duracion durante la mision de las aeronaves, por ejemplo, en vuelo crucero. Si a esta
velocidad se presenta una concentracion energética en alguna frecuencia de vibracion cercana a
frecuencias naturales con una alta contribucién modal, el autor recomienda modificaciones es-
tructurales de diseno que permitan trasladar estas frecuencias, con el fin de evitar problemas
de resonancia o fallas estructurales debido a fatiga, en un anélisis que considere los ajustes
necesarios a las frecuencias naturales de una estructura completa.

A partir del aumento de masa de la estructura, las frecuencias naturales tenderian a sesgarse

a frecuencias més bajas debido al aumento de inercia. No obstante, dada la naturaleza de las
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misiones, esto no seria recomendable, ya que significaria un aumento en el peso estructural en
vacio y, por tanto, una disminucién en la carga 1util, perjudicando los resultados en rondas de
vuelo.

En cuanto a la rigidez, el aumento de este pardmetro tiende a desplazar las frecuencias natu-
rales a valores mas altos. Recordando la naturaleza geométrico-material de este parametro, este
puede aumentarse ya sea a través del uso de materiales con un mayor médulo de Young, a
través de cambios en el ensamble estructural o por medio de cambios dimensionales, como la
envergadura del avién. No obstante, esta tltima puede verse limitada por las dimensiones per-
mitidas por la competencia.

Por ende, las modificaciones de disefios, en caso de requerirse, quedan a criterio del talento
de la agrupacién, quien deberd encontrar la configuracion éptima con base en los resultados
obtenidos en el estudio, de forma que garantice la integridad estructural de las aeronaves.

5.2  Trabajo futuro

A raiz del desarrollo del presente trabajo se identificaron diversas areas de oportunidad,
siendo un reflejo de la importancia de este, ya que ha abierto la puerta a posibles trabajos de
investigacién y desarrollo para un mejor entendimiento de la naturaleza de los fenémenos en
aeronaves de estas misiones y caracteristicas.

e Si bien se lograron mejores resultados referentes a los andlisis numéricos, es necesario
que sean validados individualmente. En primer lugar, se requiere la validacién de coe-
ficientes de fuerzas aerodinamicas obtenidas en CFD considerando paredes rigidas. Por
otra parte, es necesaria la caracterizaciéon mecanica de los materiales estructurales,
tratandolos como materiales ortotrépicos sobre sus tres direcciones principales, a ten-
sién, compresion y cortante, tomando a consideracion el tratamiento estadistico debido
a la alta susceptibilidad de estos a variar sus propiedades mecanicas. En el caso de las
maderas, esta se debe a las condiciones ambientales en las que crecen, mientras que,
en el caso de los materiales compuestos, esta se debe a las variaciones en los procesos
de manufactura de UAD. Esto permitiria ampliar la base de datos para futuros pro-
cesos de la agrupacion, pudiendo ademas afiadir la posibilidad de aplicar criterios de
falla mas sofisticados.

e Se reconoce la complejidad de la interaccién fluido-estructura, dado que, conforme a
lo explicado en la seccién 2.4.4, las frecuencias naturales del sistema global pueden
cambiar debido al efecto en el amortiguamiento aerodindmico y masa anadida. No
obstante, no se sabe con certeza la magnitud ni direccién de dichos cambios respecto
a las frecuencias inherentes a la estructura, por lo que el autor considera pertinente

caracterizar esta variacion en futuros estudios.
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Respecto a las pruebas experimentales, se recomienda anadir la variable de dngulo de
ataque y ampliar el rango de estudio, con el objetivo de realizar aseveraciones en torno
a patrones de tendencia vibratorias considerando cuestiones como la envolvente de
vuelo de la estructura. Esto podria llevar a resultados que mas que complejizarse,
demuestren una menor aleatoriedad. Asi mismo, se sugiere realizarse sobre cada vez
secciones mas amplias y complejas de los modelos disenados por la agrupacion.
Profundizar en la interpretacién de sefiales estocasticas a través de estudios estadisti-
cos mas robustos, incorporando herramientas como densidades espectrales de potencia
(PSD) o andlisis de autocorrelacién, con el fin de caracterizar de manera més precisa
la naturaleza aleatoria de las sefiales.

Utilizar multiples sensores para ampliar el estudio de modos de vibracién. En este caso,
se recomienda ademads el uso de acelerémetros de menor peso, con la intenciéon de
minimizar su influencia en la respuesta dindmica dada la adicion de masas puntuales.
Es necesario refinar las técnicas experimentales utilizadas en esta primera aproxima-
cién, para obtener resultados cada vez mas limpios en términos de caracteristicas de
flujo més cercanas a las experimentadas en vuelo real, especialmente al anadir varia-
bles como condiciones dindmicas o angulos de ataque. En el capitulo del “Marco Teo-
rico” se abordan varias posibles fuentes de errores; por ello, se recomienda seguir ahon-
dando més en su impacto en los resultados y el como mitigarlos.

Finalmente, el presente trabajo demostrd la necesidad de integrar conocimientos en
aerodindamica, dindmica estructural, instrumentacién y anélisis de senales, abarcando
todas las areas técnicas de la agrupacion UNAM Aero Design. Por esto, a consideracion
del autor, para los miembros que consulten este trabajo, queda en evidencia la necesi-
dad de colaboraciones entre sistemas, lo que podrian enriquecer significativamente la
calidad, los resultados metodoldgicos y el alcance de futuras investigaciones, con el fin

de aprovechar el amplio talento multidisciplinario de todos los miembros del equipo.
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Anexos
Anexo A: Algoritmo de resolucion SIMPLE

El presente anexo corresponde a un resumen del material presentado en el video titulado
“[CFD] The SIMPLE Algorithm (to solve incompressible Navier-Stokes)” [61], disponible pu-
blicamente en el canal de YouTube “Fluid Mechanics 101" del Dr. Aidan Wimshurst:

(https: //www.youtube.com /watch?v=00ILoJ1zuiw&t=175s).
Todas las ilustraciones incorporadas son capturas de pantalla extraidas directamente de dicho

video.

Este contenido se incluye tinicamente con fines académicos y de difusiéon del conocimiento en
el marco del presente trabajo de tesis. Se reconoce expresamente la autoria del material original
al equipo de Fluid Mechanics 101.

SIMPLE es el acrénimo en inglés de “Método Semi-Implicito para ecuaciones ligadas a la
presion” y corresponde a uno de los métodos numéricos mas usados para la resolucién de las
ecuaciones de la dindmica de fluidos. La ecuaciéon de Continuidad y las de Navier-Stokes, en
condiciones estacionarias y considerando los términos de gravedad despreciables (como el caso

del presente fenémeno), se expresan:
V-v=0 (47)

(v-Vv)—V.@WwVv)=—-Vp (48)

En esta se observa que, si bien se tienen cuatro ecuaciones y cuatro incégnitas (los campos u,
v, w y P), no existe ninguna ecuaciéon dedicada a la obtencién del campo de presiones “P”,
ademas del ya de por si complicado término convectivo. Por tanto, este algoritmo deriva una
ecuacion de presion de las ecuaciones (47) y (48). Para esto, primero se expresa las ecuaciones
de Navier-Stokes en su forma matricial, de acuerdo con lo comentado en la seccion 2.2, quedando

de la forma:
MU = —-Vp (49)

Donde todos los términos son conocidos de la matriz de coeficientes M, y los vectores Uy

—Vp son las incognitas. Para el caso de los términos en x, se expresa:

Myi Mys Mys ... M, Uy (Op/0x)1
My, Moo Mss ... My, U, (Op/0x)2
Mz Mo Mg ... Mz, Us | = | (Op/0x)3 (50)
-‘[u.l -\—[11.2 A\[n.I} cen *\[u.n (vn (U[',"/“)-")n
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En este caso, hay un total de “n” ecuaciones, una equivalente al centroide de cada celda.
Posteriormente, se procede a separar la matriz de coeficientes en una matriz diagonal y su parte

no diagonal:
MU =—-Vp—AU—-H =—-Vp (51)

Donde H = AU — MU es evaluada con los términos no diagonales obtenidos de la iteracién
anterior. Esto se realiza dada la facilidad de invertir la matriz A. De la ecuacién (51) obtenemos
U= A1H — A1V, que posteriormente se procede a sustituir en la ecuaciéon de continuidad:

V-[A1H — A1Vp| =0 (52)

Obteniendo finalmente cuatro ecuaciones y cuatro incognitas, los campos: u, v, w y p, siendo

la ecuacién (54) conocida como la ecuacién de Poisson para la presion.

MU = —-Vp (53)

V. (A 1Vp) =V - (A1H) (54)

Para la resolucién de este sistema de ecuaciones, se realiza el siguiente algoritmo:

1. Se resuelve la ecuaciéon de momentum lineal para el campo de velocidades. Sin embargo,

este campo no satisface la ecuacién de continuidad.
MU = —-Vp
2. Por lo tanto, se resuelve la ecuacion de Poisson para el campo de presiones:
V- (A'Vp) =V (A1H)
3. Posteriormente, se utiliza el campo de presiones para corregir el campo de velocidades

de tal forma que ahora satisfaga la ecuacion de continuidad:
U=A"'H -A'Vp
4. Pero ahora, el campo de velocidades U no satisface la ecuacién de momentum, por lo

que se vuelve a repetir el ciclo.

Recordando que, en este caso, estamos utilizando modelos de turbulencia, es necesario el
calculo de los parametros escalares, en este caso k y €, incorporandose después del corrector de
velocidad dentro de cada iteracion, incrementando el tamano de cada ciclo. Esto se hace me-
diante una discretizacién matricial de las ecuaciones (19) y (20) similar a la utilizada para la
ecuaciéon de momentum, retroalimentando los resultados en la siguiente iteracién. Ademaés, se
puede afadir otra ecuacién escalar que sea necesaria, siendo un ejemplo tipico de un ciclo

extendido el siguiente:
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MU =—-Vp
V- (A'Vp) =V -(A1H)
U=A1H—-A'Vp
M k=S,

M. e= S,
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Anexo B: Tratamiento de pared mejorado

El presente anexo se trata de un resumen del material presentado en el video titulado "/CFD/
Enhanced Wall Functions in ANSYS Fluent’ [62], disponible ptublicamente en el canal de
YouTube “Fluid Mechanics 101" del Dr. Aidan Wimshurst:

(https://www.youtube.com /watch?v=h50iFpu0L4M&t=208s).
Todas las ilustraciones incorporadas son capturas de pantalla extraidas directamente de di-

cho video.

Este contenido se incluye tinicamente con fines académicos y de difusion del conocimiento en
el marco del presente trabajo de tesis. Se reconoce expresamente la autoria del material original
al equipo de Fluid Mechanics 101.

(a) CFD Cell (b) Real Profile

Non-Linear

Figura 68. Diferencia de perfil en CFD y perfil real a una determinada altura de celda. [62]

De acuerdo con lo comentado en la seccién 2.2, las variables son calculadas y almacenadas en
el centroide de cada elemento, interpolandolas linealmente a lo largo del interior de estos. Ade-
mas, de acuerdo a lo explicado en 2.2.1.2.3, solo la regién subviscosa correspondiente a los
valores mas bajos de y* varia linealmente. Por tanto, como se aprecia en la Figura 68, si la
primera celda cae en una regién de capa limite fuera de este régimen lineal, su perfil de velocidad
promedio seria calculado de forma errénea. Trayendo de vuelta la ecuacion (16):

r=n) (55)

De acuerdo con la Figura 69, existe una gran diferencia entre el gradiente de velocidad cal-
culado y el real; por tanto, el esfuerzo cortante en la pared, 7, y todas las variables que se
desprenden de él serian incorrectas. Dada la imposibilidad de corregir el perfil de velocidades,
se realiza una modificacién a la viscosidad, a lo que se conoce como “viscosidad efectiva de
pared”.
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Velocity Gradient at Wall

Figura 69. Comparacién gradiente de velocidad calculada y real. [62]

Dado que, en CFD se trata de un perfil lineal, al evaluar en el centroide de la primera celda
aledana a la pared y al hacer la modificacién dicha anteriormente en la ecuacién (55):

Tw=—P Vy (56)

Donde:
v,, —Viscosidad efectiva de pared.
u,, —Velocidad evaluada en centroide de primer celda.

y, —Altura del centroide de primer celda.

Ahora, primero se establece el perfil de velocidad real normalizado, u™, como una funcién de

y* de forma general:
ut = fly*) (57)

Trayendo de vuelta la definicién de u* de la ecuacién (17) y modificindola a conveniencia
de acuerdo a la definicién de velocidad de friccion:

U U-u U- U, P

+ _ * *

ut === (58)
U* U’* Tw

Y el esfuerzo viscoso en la pared real como:
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TR (1)

Igualando ecuaciones (60) y (61), y recordando la definicién de y* de la ecuacién (17), se
obtiene la definicién de viscosidad efectiva de pared:

o= = = (5e) @

En este caso, se observa que v, se incrementa con respecto a v, dado que el segundo término
siempre serd positivo, corrigiendo asi el valor calculado en la ecuacién (56), aun cuando se tenga
un perfil de velocidades incorrecto.

Es a partir del establecimiento de una funcién f(y™) que surgen las funciones de pared. En
el caso del tratamiento de pared mejorado se hace uso de la siguiente funcién:

B 0.01(y+)4

1
+\ — L), + 7,1
f(y ) =€ U + Bl—‘uturb 1+ 5y+

(63)

En la Figura 70 se muestra la comparaciéon de las funciones estandar y las mejoradas con
respecto a los datos obtenidos por Simulaciéon Numérica Directa (DNS, por sus siglas en inglés).
Se observa que, si bien las funciones mejoradas no representan un empate perfecto, si muestran
una mejoria con respecto a las funciones estdndar, especialmente en la zona de transicion “buf-
fer”, siendo asi un método menos sensible a los valores de y* producidos por su correspondiente

discretizacién cercana a la pared.

20
15—t ™| mmmm- Standard
Enhanced
yt 10 —— DNS
5
0 4

1 10 100 vy
Figura 70. Comparacién de modelado de pared con respecto a perfil en DNS. [62]

Sustituyendo la ecuacién (63) en la ecuacién (62) se obtiene:

y+
eru?;zm + eruz_urb

Sin embargo, aunque la comparacion de perfiles mejora, la finalidad es el calculo de la ecua-

cién (64) para ser sustituida en el célculo del esfuerzo cortante en la pared, 7, (ecuacion (56)).
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Como se observa en la Figura 71, existe una sobrestimacion de la viscosidad efectiva de pared

en el rango 2< v, <8, en el cual, si bien no se tendrian resultados completamente erréneos, se
recomienda mantener valores de y* < 2.

--=-= Standard Wall Functions
—— DNS Data

——— Enhanced Wall Functions

Vi [V

0 10 20 30 10 y*

Figura 71. Comparacién de v, /v de modelado de pared con respecto a DNS. [62]

. . + + . .
Finalmente, las variables v, = v u,, ., usualmente son los perfiles de la subcapa viscosa y de
la region turbulenta, respectivamente, mencionados en la seccion 2.2.1.2.3:

Uam = Y" (65)
+ 1 +
Uprp = Elog(Ey ) (66)

Sin embargo, estas funciones pueden ser definidas de la forma en la que se necesite. Por tanto,
ANSYS Fluent® ofrece la posibilidad de utilizar funciones que modelen de mejor manera efectos
de compresibilidad y gradientes de presion.

«
Ui =Y (1 +597) (67)

Estas se tratan de opciones importantes, dado que el fenémeno estudiado en el presente
trabajo evalia el efecto de tomar en cuenta los efectos de gradiente de presion.
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Anexo C: Explicacién de parametros en CFD

“Orthogonal Quality”: Este evalta el angulo entre el vector normal de una cara compartida
entre celdas y el vector que conecta los centros de las celdas adyacentes [63]. La calidad orto-

gonal se calcula como @, = cos (f), por lo tanto, si @, — 1, la calidad es perfecta y si

ort ort

Q,+ — 0, la calidad es muy deficiente, dando lugar a simulaciones que requieren un mayor
nimero de iteraciones para converger, que no convergen o que se comportan de manera erratica.
Idealmente, el angulo 8 deberia ser cero, dado que esto facilita enormemente la interpolacién

entre celdas y las derivadas pueden ser calculadas con precisién.

Non-orthogonality = 0 Non-orthogonality = 45
Vector perpendicular

to shared cell face

Figura 72. Representacién de la no ortogonalidad sobre celdas (obtenida de [63]).

“Aspect Ratio”: Este esta definido como la relacién entre la dimension mas larga y la dimen-

sion més corta, AR = ,,,./lmin- Mallas con valores altos de este parametro son usualmente
utilizadas en zonas del flujo en el cual los gradientes de alguna propiedad de flujo son mayores
en una direccién que la otra [64], como es el caso de capas limites donde los gradientes de
velocidad son mucho mayores en direccion perpendicular a la pared que en direccién del flujo.
Sin embargo, valores muy grandes no son recomendables, dada la perdida de los gradientes de
informacion en la direccién alargada del elemento causando acoplamientos débiles y, por tanto,

errores numeéricos y de convergencia.

lmin I --------------------

lmax

Figura 73. “Aspect Ratio” sobre una celda (obtenida de [64]).

“Skewness”: En términos sencillos, representa cuanto se deforma la forma de una celda res-
pecto a su forma ideal (véase Figura 74). Elementos con un alto “skewness” puede introducir
errores numéricos en zonas de altos gradientes, causando ademas inestabilidad numérica, y su
forma irregular puede disminuir la exactitud de resultados y exacerbar la no convergencia de-

bido a errores en interpolaciones causadas por la irregularidad geométrica de los elementos [65].
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Skewness=0 Skewness=0.25 Skewness=0.5

Skewness=0 Skewness=0.33 Skewness=0.67

<J}st 0 <«— Skewness —» 1 wot}

Figura 74. “Skewness” en una celda bidimensional. [65]
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Anexo D: Parametros finales y analisis de sensibilidad de malla

Control global dimensional de malla

En lo correspondiente al control global dimensional, se recomienda la activacion de los para-
metros “Capture proximity” y “ Curvature Normal Angle”.

Proximity: Permite especificar el nimero de elementos empleados en el espacio entre dos
entidades geométricas [66]. Se recomienda activarse en el caso de estudiarse casos como el que
se muestra en la Figura 75, correspondiente a un ala montada, sobre el cual existe un hueco
que puede ser rellenado por un determinado ntimero de elementos. Este parametro puede mo-
dificarse por medio de los controles globales, debido a los comentarios de [40] sobre el gran

impacto que tiene este espacio en los resultados finales.

l
e E L /7/A 777

Small Clearance
Figura 75. Modelo con un pequetio espacio en su montaje (Obtenida de [40]).
“Curvature Normal Angle’: Es el angulo maximo del borde de un elemento que le es permitido
utilizar. Por tanto, valores mas pequenos otorgaran geometrias més refinadas [66]. En [67] se
recomienda cambiar a un valor de 10° cuando existen geometrias de una gran curvatura, como
las que se encuentran en un borde de ataque. Visualmente se ha observado que este valor ayuda
a capturar de una mejor forma la curvatura antes mencionada, especialmente en perfiles de alta

sustentacion.

/Nl

N
] T a—
——Y‘_"'—‘

F— %

VAVAN S SAVAVANND,
RN

Figura 76. Captura de curvatura cerca del borde de ataque.
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Configuracién del tamafio de bordes

Siguiendo la recomendacién de [14] de incluir una malla de al menos 80-100 divisiones en

direccién del flujo, se realizaron por separado las configuraciones de tamano en los perfiles del

tipo “Number of divisions”, tomando en cuenta el tamano, la ubicacién y la calidad de malla.

Los demds pardmetros se mantuvieron por defecto, sin aplicaciéon de algun tipo de sesgo de

acuerdo a lo mostrado en la Tabla 14, en la cual las etiquetas corresponden a las ubicaciones

de los perfiles mostrados en la Figura 77.

Nétese que solo se incluyeron los perfiles del extradds, ya que al incluir ambos en una sola

configuracion de tamaifio, existian zonas en las cuales el tamafio de elementos tendia a hacerse

mas grandes de lo deseado. Por ello, una misma configuracién deberia realizarse para los co-

rrespondientes bordes de perfil del intrados.

Etiqueta

Numero de divisiones

90

100

100

90

100

HE o |Q|wW| e

150

Tabla 14. Ntimero de divisiones de los diferentes perfiles de la geometria.

0.00 250,00 500.00 (mmy)
L EEEEEEES. S

125.00 375.00

Figura 77. Ubicaciones de etiquetas en los perfiles.
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En ese orden de ideas, con la finalidad de cumplir con las recomendaciones de [14] en cuanto
a las particiones de cuerpos no romos, se realizaron las configuraciones de dimensionamiento de

bordes de la nariz mostradas en la Tabla 15.

Etiqueta Configuracién de dimensionamiento
A 4.7 [mm]
B 80 divisiones

Tabla 15. Configuraciéon de dimensionamiento de bordes de nariz.

0.00 150.00 300.00 (mm) Z/L\ X
I

75.00 225.00

Figura 78. Ubicacion de etiquetas de bordes de nariz.

En lo correspondiente al resto de configuraciones de borde, se establecieron las dimensiones
mostradas en la Tabla 16, cuya ubicacién de las etiquetas pueden ser observadas en la Figura
79.

Para el caso del borde de ataque (A), su valor se definié a partir de una inspeccion visual que
permitiera realizar una buena captura de la curvatura en esta zona. En lo correspondiente al
refinamiento del borde de salida (B), se recomienda tnicamente controlar el borde superior,
dejando el inferior libre; su valor fue elegido conforme al tamano de la zona.

Las etiquetas (C) y (D) fueron controladas debido a la generaciéon de elementos de mala
calidad en esa zona, originados por un cambio brusco de geometria. Sus valores fueron encon-
trados conforme a un proceso de “ensayo y error” hasta que dichos elementos desaparecieron.

Etiqueta Configuraciéon de dimensionamiento
A 5 [mm]

B 1 [mm]

C 4.7 [mm]

D 3 [mm]

Tabla 16. Configuraciones de tamaifio del resto de bordes.
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0.00 250.00 500.00 (mm) Z/k X

B
125.00 375.00

Figura 79. Ubicacién de etiquetas del resto de configuraciones de bordes.

Refinamiento de superficies
Fueron aplicados refinamientos superficiales, igualmente basados en las recomendaciones ex-
puestas en [14]. Los valores de los controles correspondientes a las etiquetas (D) y (E) fueron
igualmente obtenidos a través de iteraciones de malla, dado que eran zonas que generaban
elementos de mala calidad.

Etiqueta Configuracién de dimensionamiento
(A) 10 [mm]

(B) 5 [mm]

(9) 10 [mm]|

(D) 8.4 [mm]

(E) 8.4 [mm]

Tabla 17. Configuraciéon de tamano en controles de superficies.

x
000 30000 60000 (mm) .
— m—
15000 450,00

Figura 80. Ubicacion de etiquetas para el refinamiento superficial.
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Sélidos de refinamiento
Estos valores fueron obtenidos a través del andlisis de sensibilidad de malla presentado en los
resultados de esta tesis. El tipo de refinamiento usado fue “Body of Influence”, con el método
de asignacion “Scoping method’ correspondiente al “ Enclosure” o volumen de control. Para el
sélido de la estela se utiliz6 un valor de 48.5 [mm] y para el sdlido de refinamiento de la geo-

metria, uno de 9.5[mm)].

000 50000 1000.00 ()
— —
25000 75000

(b)
Tabla 18. Sélidos de refinamiento ((a): Sélido de la estela; (b): Sélido de refinamiento de la
geometria).

Inflacién
Lo correspondiente al control de la inflacion fue de suma importancia debido a su alta relaciéon
con la obtencién de valores apropiados de y*, de acuerdo al modelo de turbulencia elegido. El
tipo de opcién de inflacion fue “First Layer Thickness” o espesor de la primera capa “yp”,
siendo este el parametro mas importante a la hora de realizar este tipo de tratamiento.

i

El valor calculado en el centroide de la celda, “yp”, se define como y, :% Yp, siendo el
reportado en las gréaficas de perfiles de y*. Cabe reconocer que este debera variarse para condi-
cién de vuelo, ya que depende de pardmetros como angulo de ataque, niimero de Reynolds, etc.

Por tanto, se reportan los parametros correspondientes utilizados para la configuracién ala-
fuselaje a o = 18° en la Tabla 19, correspondiente a la configuracion de la imagenes del perfil

de y™ mostrados en la seccién 4.1 correspondiente a los “Resultados” de este documento.

YH o=imunen B3 ye

Figura 81. Espesor de primera capa (Obtenido de [68])
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Parametro Valor
“First Layer Thickness” 0.095659
“Growth Rate” 1.15
“Maximun Layers” 20

Tabla 19. Pardmetros utilizados en el control de la inflacién para o = 18° y Re = 500,000.

En lo correspondiente al pardametro “Maximun Layers’, se recomienda utilizar valores méas
altos que los arrojados por el programa que calcula los valores de y* [53], por dos motivos.

El primero, para garantizar que el nimero de capas supere el valor del espesor de capa limite
durante toda la geometria, como se muestra en la Figura 82.

Ademas, sirve como un buen controlador de la calidad de malla, dado los problemas que
suelen surgir al utilizar este tipo de elementos cercanos a las paredes. Considerando la tasa de
crecimiento entre capas (“Growth Rate’), al aumentar el nimero de elementos, se obtienen
transiciones mas suaves en cuanto a las dimensiones con los elementos fuera de la inflacién,
siendo ademds esto recomendado ampliamente por [68]; esto se ejemplifica en la Figura 83.

AN — — B

Figura 82. Comparacion del niimero de capas para la captura del espesor de capa limite
(Obtenida de [68]).

Figura 83. Ejemplo de transiciéon entre elementos dentro y fuera de la inflaciéon.
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Anexo E: Propiedades ortotrépicas y “FElement Orientation”

En el trabajo de Martinez [51] se pueden obtener las propiedades mecanicas de los materiales
que suelen ser utilizados en aeronaves SAE Aero Design, las cuales se muestran en la Tabla 20.
En dicho trabajo se hace un esfuerzo para caracterizar estos materiales, pero aun bajo la consi-

deracién isotropica. Estas propiedades fueron tomadas como referencias para la expansién de

propiedades elasticas de manera ortotrépica.

Material Densidad | Moédulo de | Esfuerzo Esfuerzo Esfuerzo Esfuerzo
{ ﬁ } Young de cedencia | de cedencia | 1ultimo a ultimo a
m? [MPa] a tensién | a compre- tensién | compresién
[MPa] sién [MPa) [MPa]
[MPal
Madera de 410 7541 27 14.7 47.6 20.1
pino (es-
tandar)
Madera 160 4119 14.7 6.4 25.5 16.2
balsa

Tabla 20. Propiedades mecanicas de maderas. [51]

Siguiendo la nomenclatura propuesta en [29], se pueden establecer los nombres de los ejes
como: “L” para el paralelo a las vetas, el eje radial, “R”, como el perpendicular a las vetas en
direccion radial, y el eje tangencial “T” perpendicular a las vetas, pero tangente al creci-
miento de los anillos, como se muestra en la Figura 84.

Radial

Longitudinal

Figura 84.Tres ejes principales de la madera con respecto a la direccion de las vetas y creci-

miento de los anillos.

De acuerdo con lo establecido en la secciéon 2.3.1, son necesarias 12 constantes, 9 de ellas
independientes, para describir el comportamiento ortotropico de las maderas: tres modulos de
elasticidad E, tres modulos de rigidez al cortante G y tres coeficientes de Poisson v.

Para la obtencion de estos parametros, se revisé la documentacion del manual “Wood as an
Engineering Material” [29], en donde se establecen relaciones de estas propiedades con respecto
a las propiedades en direcciéon de las fibras de la madera. Se utilizaron las propiedades
establecidas en el trabajo de Martinez [51] como referencia.
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Si bien la madera balsa es un tipo comin de madera y es incluida en el manual, este se basa

en aquellas maderas cominmente producidas en Estados Unidos. Por ello, algunas las especies,

especialmente las relacionadas a los pinos, pueden ser de arboles diferentes a los que se

encuentran en Méxic. En ese sentido, se propone la busqueda de aquella madera que mejor se

adapte a las propiedades del pino estandar comunmente utilizada en la elaboracién de madera

triplay en México. Tomando como referencia los valores en la Tabla 20, se puede observar en

la Tabla 21 que la especie Ponderosa se trata de una madera con caracteristicas similares, siendo

esta la que menos error presentd en torno a las mostradas en dicho manual.

Tipo de madera Densidad [%] Médulo de elasticidad | Esfuerzo de cedencia
[MPa) a compresion
[MPa]
Ponderosa 420 7,800 16.9

Tabla 21. Propiedades mecénicas de madera Ponderosa. [29]

[%]

Tipo de madera Densidad [%] Médulo de elasticidad | Esfuerzo de cedencia
[MPa)] a compresion
[MPa]
Porcentaje de error | 2.43 2.75 14.19

Tabla 22. Desviaciones de propiedades mecanicas pino estandar y ponderosa.

Una vez identificada la madera con propiedades mas cercanas, se obtuvieron las siguientes

propiedades basadas en las relaciones propuestas por [29]:

Densidad [k¢E_L[MPa] E_T[Mpa] E_R[Mpa] G_LR[MPa] G_LT[MPa] G_RT[MPa] U_LT U_TR U_LR
Balsa 160 4119 61.785 189.474 222426 152.403 20.595 0.488 0.231 0.229
Triplay 420 7541 625.903  920.002  1040.658  867.215 128.197 0.4 0.359 0.337

Tabla 23. Propiedades finales de las maderas.

En lo correspondiente a las propiedades del compuesto de fibra de carbono, se trata de una
fibra de tres capas manufacturada mediante el método de Wet-Layup, a partir del apilamiento
de laminas de cinta en dos direcciones ortogonales. Su principal caracteristica es su comporta-
miento ortétropo. En [69] se establecen las propiedades experimentales de probetas laminadas

con la misma configuracion utilizada para la manufactura de AMBYS:

Esfuerzo a traccién [MPa] Médulo de Young [GPa]
331.727 48.382 0.37
Tabla 24. Propiedades experimentales de laminado de fibras de carbono a 0° y 90°.
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Por la naturaleza de este tipo de laminado, estas propiedades son iguales sobre los ejes z y z
(tomando como referencia Figura 17), por lo que los pardmetros faltantes se mantuvieron de
acuerdo a los valores por defecto de las librerias de ANSYS®.

Todas estas propiedades fueron introducidas dentro del médulo “FEngineering Data” de
ANSYS Workbench® siendo las utilizadas posteriormente en los analisis estructurales estaticos
y en los andlisis modales.

En lo correspondiente a la introduccién de los “ Element Orientation”, se realizé una inspec-
cién visual de la estructura manufacturada con el fin de observar la direccién de las fibras, tanto
en el material compuesto como en las maderas.

Bajo el comando Model — Geometry — Insert — Element Orientation, se seleccioné cada
una de las geometrias por separado. Para el caso del borde de ataque, se utilizo la configuracién
recomendada mostrada en la Figura 85. En “Surface Guide”, se propuso utilizar las caras de
dicho sélido, y en “FEdge Guide” utilizar alguna de las aristas del borde formadas por la inter-
seccion con los perfiles. El resto de las configuraciones se muestran desde la Figura 87 a la

Figura 90.
Outline vaOx QaQ @. & % C -4+ QA Q@ Q@ Select "\ Mode~ FT @@ BB " B & - [FClipboard~ [Empty] & Extend~
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> Largueros
/@ Perfiles balsa

B2 Coordinate Systems
-,/ Connections
/@ Mesh
{8 Named Selections
E-/[ Static Structural (L5)
/] Analysis Settings
Details of “BoA" ~3Ox
| Definition |
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Figura 85. Configuracion de Element Orientation para Borde de Ataque.
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Figura 86. Element Orientation de Borde de Ataque.
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Figura 87. Element Orientation de largueros.
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Anexo F: Bitacora de manufactura del montaje

1. Primeramente, solo se realizo el corte laser de la tabla del perfil para notar cualquier
inconveniente desde el inicio, antes de realizar el resto de los cortes.

2. En este caso, se tuvo un problema de fragilidad debido al delgado espacio entre el
borde de la tabla y el borde de ataque. Si bien los andlisis en CFD establecieron que
lo méas conveniente era colocar el ala lo mas adelante posible, se recomienda considerar

una distancia mayor en futuros disenos.

3. Debido a desviaciones en la manufactura, se realizé un lijado para que la seccién del

ala encajara con mayor precision.

4. Con un lapiz, de preferencia con punta afilada, se marcé el contorno real y se siguid

con cuidado.
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5. Se lij6 con una lija de madera de grano 150, teniendo cuidado de seguir la marca rea-

lizada en el paso anterior y evitando hacerlo uniformemente, prestando atencién en

aquellas secciones que requirieran de mas desbaste.

6. Dado que el CAD no considera el tapeo del borde de salida, se realizé un corte con

cutter siguiendo al maximo posible el contorno marcado y se lij6 hasta ajustar.

7. Se debe verificar continuamente cémo va encajando cada seccién. Se recomienda ir
ajustando desde el BoA hacia el BoS. Es sumamente importante que el perfil del en-
castre encaje a la perfeccion con la tabla, ya que de esto depende que no existiese

alguna vibracién parasita.
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8. Posteriormente, se procedié a realizar el pegado de las tablas con pegamento blanco,
tomando el contorno de estas como referencia para su alineacién. Esto se hizo pegando

primero las tablas en pares.

9. Cada pieza se procedié a dejar secar agregando pesos, con la finalidad de que se pega-
ran las piezas sin despegarse, por alrededor de una noche. Sobre todo, se puso atencion

a las esquinas, ya que es en estas zonas donde es mas propenso a tener este problema.
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10.

11.

12.

13.

Después, se pegaron ambas partes para formar una sola pieza, siguiendo el mismo
procedimiento anterior.

Dado que, al momento de realizar la alineacién de tablas, los barrenos correspondientes
a los orificios de tornilleria de las dos tablas superiores no coincidian, se procedié a
rehacerlos con ayuda de una broca de 3/16”. La ubicacién de los barrenos se obtuvo
introduciendo un pedazo de servilleta con pintura sobre los insertos de sujecién en el
perfil del encastre de la seccién de ala, y colocdndose después sobre la tabla del perfil

para obtener las marcas sobre el soporte.

Debido a un error de orientacién al momento del pegado, se tuvieron que realizar los
barrenos nuevamente en las ubicaciones donde irian los tornillos. Esto se llevé a cabo
con la ayuda de una broca sierras “sacabocados” tnicamente sobre las dos tablas in-

feriores.

Dado que, atin después del uso de la tornilleria prevista ya existente sobre la geometria
original, se seguia presentando juego en la seccién del ala al momento de colocarse
sobre el montaje, se procedié a realizar un nuevo barreno sobre la estructura de la
seccion de ala con la finalidad de anadir un nuevo punto de sujeciéon cercano al BoS.
Para la ubicacion del inserto de madera, se fueron probando varios diametros de brocas

sobre la estructura, hasta encontrar el que mejor se ajustara a presion con este
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elemento, resultando ser el didmetro de 5/16”. Ademas, se anadieron gotas de super

pegamento para lograr un mejor agarre.

14. Con el fin de evitar que la superficie de control vibrara durante el experimento, se
anadio plastilina en la bisagra, cuidando no anadir una cantidad de masa que pudiera

llegar a repercutir en los resultados. Esto dio una mayor rigidez a toda la estructura.

15. Con el proposito de lograr una geometria aerodindamica lo mas parecida posible a la
simulada en CFD, se procedié a anadir Monokote® con ayuda de una plancha caliente
sobre el espacio de la bisagra y la superficie de control, asi como en cualquier imper-

feccién o desgaste del skin de la estructura.
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16. Se imprimieron los chaflanes delanteros por medio de manufactura aditiva con el
equipo del Centro de Disefio Mecanico e Innovacién Tecnolégica en material PLA.
Estas fueron impresas en seis piezas, ajustandose asi a las dimensiones maximas de la
cama de la impresora. La seccién que iria en contacto con el flujo fue impresa en una
superficie rugosa en las dos primeras piezas, por lo que se decidié colocarlas en las
esquinas, con la finalidad de que estuvieran lo més alejadas posibles de la geometria

de la seccién del ala.

17. Las siguientes piezas fueron impresas rotandolas de tal forma que la cara que iria en
contacto con el flujo quedara pegada a la cama de la impresora, obteniendo mejores

resultados.
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18. Para ofrecer un acabado en el borde que permitiera la adhesién con los chaflanes de
PLA, se procedié a realizarse un lijado de esta cara. Primeramente, con ayuda de
prensas, se sujetaron las tablas por las esquinas a una mesa para una mayor comodidad

al momento de realizarse.

19. Con ayuda de una lijadora rotodinamica, se realizo el lijado utilizando nuevamente
una lija de madera de grano 150, hasta lograr el acabo mostrado sobre toda la cara.
Es necesario contar con un equipo de proteccién facil, ocular y auditivo adecuado, asi
como no utilizar la herramienta durante mas de 15 minutos de forma ininterrumpida,

para evitar dolores en el brazo.
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20. Se realizo el pegado de los chaflanes realizados en manufactura aditiva en bloques de
dos. Para evitar que se adhirieran a las superficies, se utilizé cinta adhesiva en cada
union, y se procedié a utilizarse gotas de super pegamento aplicadas desde la parte
superior. Por las razones mencionadas en el paso 16, fue necesario seguir el siguiente

arreglo de bloques:

21. Ya en el interior del tunel de viento, se monté sobre las tablas de MFD la seccién de

ala por medio de la tornilleria, como fue prevista desde la etapa de diseio a detalle.

22. Después, para la unién del chaflan, se utilizé cinta adhesiva como se muestra, para

evitar que se adhirieran las piezas al suelo del tinel.
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23. Una vez colocadas y alineadas las piezas en el orden mostrado, se procedié a aplicar
super pegamento por medio de gotas aplicadas desde la parte superior, uniéndose a las

tablas, asi como entre los bloques de dos aledanos.

24. Finalmente, el montaje quedé listo para seguir con los pasos correspondientes al pro-
tocolo experimental, relacionados con la alineacién respecto al tinel e instalacion de

la instrumentacién.
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Reporte de costos
Gran parte de la herramienta, articulos y costo de energia utilizados en la manufactura fueron

proporcionados por Centro de Diseno Mecénico e Innovacion Tecnolégica (CDMIT), el labora-
torio de tunel de viento Fiidem-Instituto de ingenieria UNAM (IIUNAM), asi como por UNAM
Aero Design a través del suministro de materiales, por lo cual, el resto de los costos se reportan

en la Tabla 25.

Concepto Cantidad Costo Unitario Costo Total
IMXN] IMXN]
Tabla MDF 3[mm|] 4 piezas $121 $484
(120 x 80[cm] )
Corte Laser 13 [minutos] $ 7/minuto $91
Pegamento blanco 8 piezas $27 $216
Resistol 55 [gr]
Arandelas 5 $1 $5
Tornillo %” ) $3 $15
Pija madera 6 $3 $18
Filamento PLA 162 [minutos] $5/minuto $810
Total $1639

Tabla 25.

Costos de manufactura e instalacién de base experimental.
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Anexo G: Resultados experimentales
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Cuarto evento
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Anexo H: Protocolo Experimental
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El presente documento toma como base la estructura del MADO-56 [70], del laboratorio de
mecanica de fluidos de la Facultad de Ingenieria de la UNAM, y trata de un complemento del
trabajo de tesis “Caracterizacion numérica y experimental de pardmetros dindmicos en estruc-

turas SAE Aero Design”, elaborado por el mismo autor que el presente protocolo.

Seguridad en la ejecucion
En [40] se mencionan los siguientes posibles riesgos en este tipo de metodologias:

Uso del tunel

= (Cortes con objetos punzocortantes.
= (Caldas generadas por el empuje del viento.

=  Exposicién prolongada a ruido aerodinamico.

Medidas de seguridad

e Verificar, previo a la corrida de cualquier condicién, la correcta fijacién y estabilidad
de los componentes del modelo antes de iniciar la operacién del ttnel.
e Usar gafas de seguridad para evitar lesiones causadas por particulas en suspension.
e Garantizar que ningun integrante del personal se sitie dentro de la corriente de flujo
durante la operacién.
Montaje del modelo experimental
e Lesiones por el uso de herramientas manuales, como taladros, destornilladores, ctite-

res y lijas.

Medida de seguridad

e Usar guantes de proteccién mecéanica al operar herramientas manuales.

Uso de thinner para limpieza de mesa giratoria

e Irritacion en vias respiratorias, ojos y piel por exposicién directa al thinner.

Riesgo de incendio si se utiliza cerca de fuentes de calor o chispas.

Medida de seguridad

e Realizar la limpieza en un area ventilada para evitar la acumulacién de vapores infla-
mables.
e Evitar su uso cerca de fuentes de ignicién, como equipos eléctricos en funcionamiento

o llamas abiertas.
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Objetivos
Generales

e Desarrollar y ejecutar una metodologia experimental en el laboratorio de tunel de
viento Fiidem de Instituto de Ingenieria de la UNAM para analizar los parametros
dindmicos de una seccion del ala de una aeronave SAE Aero Design.

e Establecer un procedimiento replicable para futuras investigaciones en la agrupacién.

Especificos

o Evaluar las frecuencias de vibracion de la seccion del ala a diferentes velocidades de
operacién mediante la utilizaciéon de un acelerémetro triaxial.

e Comparar las frecuencias obtenidas de manera experimental con las frecuencias natu-
rales mas relevantes obtenidas por medio de andlisis modal en FEM.

e Establecer un procedimiento replicable para la metodologia experimental, documen-

tando todos los pasos relevantes y consideraciones importantes para futuros estudios.

Material utilizado

1. Equipo de acelerémetro triaxial MicroStrain®.
2. Juego de escuadras y reglas.
3. 1 Kola Loka®.
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Radios de comunicacion.
6 pijas para madera.
Taladro de mano.

1 broca de punta de cruz.
4 tornillos de 1/4”.

4 arandelas.

10. Llave Allen.

11. Cinta masking.

e B A

Desarrollo

Se considera que, para este punto, ya se ha finalizado la manufactura del montaje explicado
en la bitdcora correspondiente al Anexo F.

1. Tomar datos de temperatura del controlador de temperatura del aire.

2. Dado algunas irregularidades en la mesa giratoria que no permitieron un buen ensam-
ble, y dado que no era necesario el cambio de angulo de ataque, se recomienda la
instalacion del montaje aguas arriba. Esta ubicaciéon ademas ayuda a una mejor cali-
dad de flujo, dado que se tiene un menor crecimiento de capa limite. Cuidar que este
se encuentre por delante del barreno del piso sobre el que pasara la instrumentacion

hacia la parte inferior del tinel.

3. Por tanto, alinear el montaje tomando las referencias existentes por medio del uso de

escuadras.
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Una vez alineado, con ayuda de un taladro de mano y una broca de cruz, colocar tres
pijas para madera de cada lado, dos cerca de las esquinas y una aproximadamente en

el medio.

En lo correspondiente al montaje del acelerémetro, instalarse sobre el perfil mas cer-
cano a la ubicacion del 75% de la envergadura. En el caso del presente trabajo, se hizo
uso del espacio y los barrenos existentes destinados para la instalacién del servomotor
de la superficie de control. Se recomienda el acomodo que se muestra a continuacion,
con la finalidad de capturar en la direccién 1 las sefiales de lo que se espera sean las

de maximo desplazamiento.

I« Acelerémetro
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6. Utilizar la tornilleria correspondiente al servomotor de la superficie de control y ator-

nillarse con ayuda del juego de llaves Allen.

7. Una vez recargada la bateria del sensor, tapar el hueco generado para la instalacién
del sensor, recordando la importancia de dejar descubierta una pequena parte de la

antena del acelerémetro para no interferir en la comunicaciéon con el receptor.

8. Una vez instalado el sensor, recargarlo con ayuda de su cargador y una extensién como

se muestra a continuacién:
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9. Comprobar la comunicacion del sensor y el receptor de forma preliminar utilizando la
unidad de computo. Para ello, aplicar impactos controlados al piso del tinel y verificar

el decremento logaritmico de la senal.

10. Hacer que baje el receptor para poderse conectar a la unidad de cémputo. Una vez
hecho esto, configurar el sensor de acuerdo a la frecuencia de muestreo maxima de 250
[Hz].
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11. Una vez comprobada la comunicacién, asegurar el receptor cerca de la estructura por

medio de cinta masking para no perder datos de transmisién.

12. Identificar RPM de acuerdo a las velocidades deseadas para las pruebas. Estas ya han

sido calibradas previamente por el personal técnico del laboratorio.
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13. Si bien el siguiente procedimiento es realizado en su mayoria por personal del labora-

torio, la configuraciéon de una velocidad se realiza mediante la unidad de control que

se muestra a continuaciéon. Para esto es necesario seguir las siguientes instrucciones:

Presionar botén verde — Presionar F, — Digitar las RPM identificadas en el paso anterior

— Presionar Fy

Ademas, recordar que, para empezar cualquier medicién, es necesario esperar alrededor de 45

[s] una vez realizadas las instrucciones anteriores, con el fin de permitir una estabilizacién del

flujo.

Ejecucién

1.

Ejecutar una prueba preliminar a baja velocidad (se propone 3 [m/s]) para validar la
estabilidad del montaje y la funcionalidad de los acelerémetros.

Haciendo uso del concepto de bloqueo (agrupar pruebas a condiciones experimentales
similares para controlar factores externos que pueden influir en los resultados), se
propone la realizacién de cada velocidad en bloques. Primeramente, dado el rango de
velocidades establecié anteriormente, una vez completados los pasos anteriores, se pro-
cede correr el tinel de viento a una velocidad de operacion de 12 [m/s| durante un
tiempo de 90 [s].

Tomar las mediciones del acelerémetro en funcién del tiempo en cada una de las tres
direcciones. No es necesario parar el tinel en cada medicién.

Para cada condicién de velocidad se recomienda al menos un total de cinco mediciones,
con la finalidad de analizar un buen anélisis estadistico en futuros estudios. Una vez
realizadas las mediciones, apagar el tinel en la sala de control.

Realizar las pruebas para una velocidad diferente del rango propuesto. Se propone

un incremento de 2 [m/s], resultando el siguiente conjunto las velocidades:
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a. Velocidades por medir:

i. 12 [m/s
i, 14 [m/s]
ili. 16 [m/s]
iv. 18 [m/s]

Repetir pasos de 2-4 para velocidades ii-iv.
Como paso final, tomar datos de temperatura de flujo y compararlo con el obtenido en el
paso 1, a fin de verificar que se haya cumplido con el pardmetro de repetibilidad en el experi-
mento, v que este no sea un factor en los resultados.

Resultados

Dependiendo de las condiciones de velocidad y angulo de ataque, se cuenta con tres posibles
escenarios. Se senala en [4] que, en un perfil aerodindmico bidimensional se pueden presentar
tres tipos de modos: arménico, cuasi periédico y cadtico, que se presentan en un mismo perfil
dependiendo fuertemente en rangos de AoA y su nimero de Reynolds. Sin embargo, dado que

en este caso se trata de un ala finita, el comportamiento podria ser méas complejo.

Verificacion de tipo de senal

Con base en las senales del acelerémetro, bajo el supuesto de que en cada direccién las fre-
cuencias serian las mismas, se propone hacerse tinicamente los siguientes pasos para la direccién
correspondiente a “X”, dado que es el eje en donde se espera se tengan los mayores desplaza-

mientos.

1. De los datos obtenidos de cada ensayo, identificar la columna correspondiente a la

direccion 1, etiquetada como “chl”.

@ AutoSave @ oOff) Noded30.csv v £ search & - a8 x
file Home Insert Draw Pagelayowt Formulas Data Review View Automate Help Acrobat & Comments
«jD X e S A A ==Ge | » — 7| [ Conditional Formatting~ B Insert ~ ~ %«? /O @)
pase 1B~ BIU-[H-d-A. =Z==== B $-%9 %Y P Format as Table - ?D"“"’ v B Gna finda | Anabze | Creor
- 8 7 Cell Styles [ElFormat~ | &~ Fiterv Selectv  Data  unPDF
Undo Clipboard 1] Font & Alignment 1] Number ] Styles Cells Editing Analysis  Adobe Acr.. W
Al v i fx  FILE_INFO v
A B c D E F G H J K L M N o P Q R s T Ua
27 Node RSSISignal Stre250Hz result = data d8m  dBm 0
28 |Base RSS! Signal Stre250Hz  result = data dBm  dsm
29
30 DATASTART e mmmg
31|Time  Tick Mch1  gh2 ch3 Node RSS! Base RSSI
32| 22370 @ 33som  -3048  -2618 0 -70
33| 22370 P 10m 20 1 0 -70
34| 22370 z 18 60 ) 0 -70
35| 22370 3 308 a8 30 0 -70
36| 22370 & 3 64 18 0 7
37| 22370 = 45: a8 6 0 70
33| 22370 @ 38y 7 18 0 -70
39| 22370 ] 34 72 2 0 -70
40| 22370 a a6m 36 2 0 -70
41| 22370 » 3em 2 6 0 -70
42| 22370 i ] 32 2 0 70
43| 22370 1: 308 8 10 ) -69
4| 22370 13 sf. 32 14 0 -70
45| 22370 13 a2 60 2 0 70
46| 22370 14 Sty 60 10 0 -70
47| 22370 1= 229 % 18 0 -70
40 27270 Rr | 5ﬁ. on 20 n 0 s
Nndeﬁﬁ an'y HER | »
Ready T Accessibility: Unavailable i O -—8— 100%
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2. Sobre un nuevo documento de Excel®, pegar los datos de la columna “chl”; excluyendo

el nombre de la columna y el primer dato. Guardar el archivo en formato “csv”.
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3. Descargar el codigo de Mathematica “FFT”, el cual se descarga en:

https://drive.google.com/drive/folders/1LrSR1gdDu ev31FYWqcWkOel7eofFibl?usp=sha-

rin

Este documento se trata de una adaptacion del archivo "Ejemplo Anélisis Modal" reali-

zado en la clase de NVH semestre 2025 - 1.

4. Primeramente, ejecutar la secciéon de “Funciones”.

Transformada Rapida de Fourier para sefial de acelerometros

realiza la tr

El siguiente prog
2025-1.

FUNCIONES

Conversion de dB a dBA en bandas de octava ®
Conversion de dB a dBA en bandas de 1/3 de octava ®
Intervalo del espectro de frecuencias ®
Frecuencia central para filtro de octava @

Frecuencia central para filtro de 1/3 de octava ®

Valores de SPL por banda

Graficay, Listas ®

rapida de Fourier de la sefial de los acelerémetros en una sola direccién . Es una adaptacién del archivo "Ejemplo Anlisis Modal" realizado en la clase de NVH semestre

5. Después, ingresar la direccién del documento “csv” previamente generado, en la sec-

cion del codigo “Importacion de datos” y ejecutar.

Importacién de datos

data = Import["C:\Users\Francisco\Desktop\Tesis\Escrito\Resultados\Exceles Resultados Metodologia\12_1_x.csv"] // Flatten ; (=Aqui se copiaria la direccién del archivo

Figura 91. Seccién importacion de datos.

6. Ejecutar en orden las secciones “Generacion de pares ordenados”, “Visualizacion pre-

liminar de la senal”, “Submuestra a analizar” y “Obtencion del espectro”, verificando

que todo se ejecute con normalidad en cada paso.

153



Generacion pares ordenados ®
Visualizacion preliminar de la sefial ®
Submuestra a analizar ®

Obtencion del espectro ®

7. En la seccién “Espectrograma”, modificar la ruta y el nombre del archivo donde se
guardard la imagen generada del espectrograma (recuadro rojo). Aqui es importante
modificar los valores del recuadro azul, segin sea el caso de los intervalos del tiempo
en segundos (primer par de datos) y las frecuencias de interés en Hertz (segundo par
de datos), dependiendo del tiempo del evento y frecuencia de muestreo utilizados. Se
recomienda introducir un intervalo de frecuencias que omita las frecuencias méas bajas,
debido a la aparicién de un comportamiento asintotico que ensucia la visualizacién

correcta de los datos. Habiendo realizado lo anterior, ejecutar.

Espectrograma

s = Round[Length [data) / Tiempodata) // N
grafica = Spectrogram[data, SampleRate » fs, ColorFunction - "Rainbow", ColorFunctionScaling - True,
FrameLabel » {Style["Tiempo [s]", FontFamily - "Poppins"], Style["Frecuencia [Hz]", FontFamily - "Poppins"]}, ImageSize - 800, PlotLabel - “Espectrograma de la Seiial",

ClippingStyle » Automatic® PlotRange » {{0@, 90}, {3, 125}},"PlotLegends - BarLegend[{ “"Rainbow", {Min[Abs[data]], Max[Abs[data]]}}, LegendLabel -» "Amplitud"], AspectRatio - Full]
= o S g e (S 8 8 B 8 e . T M S A e R S

I Export(“C:\\Users\\Francisco\\Desktop\\Tesis\\Escrito\\Resultados\\Espectrogramas\\espectrograma_12_1.png", grafica, "PN"] ||

e T SB8 8 R B R 78 e = = = = o e o o]

8. En la siguiente seccién, “Filtrado de tercios de octava”, en el apartado “Transfor-
mada Réapida de Fourier”, modificar la ruta y el nombre del archivo donde se guar-
dard la imagen generada de la FFT (recuadro rojo). Realizado esto, ejecutar la sec-
cién.

Transformada Rapida de Fourier

FFT = ListLinePlot [ {SampleAmplitudFrecuencia, DataFiltrado}, Joined - {True, True}, Mesh - All, Frame - True, FrameLabel -+ {"f[Hz])", "Amplitud"}, GridLines » Automatic,
Plotlabel » "Transformada Répida de Fourier de la sefial Raw y Filtrado", PlotStyle - {LightGray, RGBColor[1, .33, 0.5]}, PlotRange - All,

PlotLegends » {"Espectro raw", "Espectro filtrado"}, ImageSize - 600]
—— - —

| Export["C:\\Users\\Francisco\\Desktop\\Tesis\\Escrito\\Resultados\\FFT\\FFT_12_1.png", FFT, "PNG"] 1

Evaluacion de resultados y conclusiones

Una vez realizados los pasos anteriores, se habran conseguido las imagenes correspondientes

a la Transformada Répida de Fourier de la senal sin procesar, su respectiva sefial con filtro de
tercios de octava, asi como el respectivo espectrograma. Un ejemplo de una senal tipica se

muestra a continuacién, para un a = 0° (pero incidencia de 3°) y v = 12[%].
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Transformada Rapida de Fourier de la sefial Raw y Filtrado

140

120

100

Amplitud

20 1 & -1 pl.

Frecuencla [Hz]

Comparacién de frecuencias

Espectrograma de la Seiial

Tiempo [s]

100

Espectro raw

—— Espectro filtrado

Amplitud

De acuerdo con lo establecido en [4], existen diferentes tipos de resultados al menos en lo
correspondiente a un perfil bidimensional a bajo nimero de Reynolds, en funcién del angulo de

ataque y del mismo pardametro adimensional. A continuacién, se muestran los tipos de resultados

que podrian ser factibles.
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En lo que respecta a la Figura 92, se muestra la respuesta para un o = 5°. En [4], se le llama
“Estado Estable”, debido a que las fluctuaciones muestran amplitudes muy pequenas, relacio-
nadas al desprendimiento de la capa limite en una regién muy pequeila cercana al Borde de
Salida. Sin embargo, se muestra un comportamiento irregular en el tiempo, dando lugar a un

espectro de frecuencias que presenta arménicos incluso cercanos a los 300 [Hz|.
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Figura 92. Diagrama de coeficientes aerodinamicos en el dominio del tiempo y el dominio de
la frecuencia de un perfil bidimensional a Re=1 x 10* y a = 5° (Obtenida de [4]).

La Figura 93 muestra un ejemplo de una salida periddica, en la cual se trata de una senal
casi sinusoidal (aunque también existe el caso de senales meramente arménicas compuesta por
una sola frecuencia). En este caso, existe claramente un arménico primer arménico fundamental,
asi como también la existencia de un segundo armoénico de menor amplitud. Este tipo de casos
son comunmente asociados con la aparicién del fenémeno conocido como “calle de vértices de

Von Kéarman”.

{=11.000

¢
Amplitude

S\

Figura 93. Diagrama de coeficientes aerodindmicos en el dominio del tiempo y el dominio de
la frecuencia de un perfil bidimensional a Re=1 x 10* y aw =14° (Obtenida de [4]).

Para el caso de la Figura 94, para un a = 16°, se muestra un comportamiento llamado como
“Cadtico” por [4], el cual podria ser asociado a un fenémeno de vibracién estocéstica. En esta,
a diferencia de lo presentado para bajos angulos de ataque, presenta amplitudes més marcadas
y con espectro de frecuencias mas reducidos. Este tipo de casos requieren un andlisis estadistico

mAas riguroso.
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Figura 94. Diagrama de coeficientes aerodindamicos en el dominio del tiempo y el dominio de
la frecuencia de un perfil bidimensional a Re=1 x 10* y aw =16° (Obtenida de [4]).

Finalmente, se presenta en la Figura 95 un comportamiento llamado por [4] como “Cuasi
periédico”, el cual estd formado por armoénicos principalmente sesgados hacia las bajas frecuen-

cias.
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Figura 95. Diagrama de coeficientes aerodindmicos en el dominio del tiempo y el dominio de
la frecuencia de un perfil bidimensional a Re=1 x 10* y az =22° (Obtenida de [4]).

Dependiendo del tipo de resultado observado en la experimentacion, sera necesario tratar los
datos obtenidos de diferentes maneras. En el caso de los comportamientos mostrados en la
Figura 93 y la Figura 95, al tratarse de comportamientos deterministicos, la comparacién con
frecuencias modales puede ser realizada facilmente. En el caso de presentarse casos como los
presentados en la Figura 92 y la Figura 94, se requiere de un analisis mas riguroso, siendo
necesario su interpretacion a través de métodos probabilisticos. Sin embargo, el desarrollo de
esta interpretaciéon queda como trabajo futuro para el lector.

Es necesario identificar si existen componentes del espectro que se aproximen a las frecuencias
modales tedricas previamente calculadas mediante andlisis FEM.

Por ello, se sugiere al lector:

e Comparar las frecuencias mas repetidas en los espectrogramas con las frecuencias mo-
dales dadas.

e Identificar si existe algiin fenémeno de amplificacién localizada cerca de esas frecuen-
cias.

e Observar algin posible patrén o desplazamiento de las frecuencias mostradas en tér-

minos de las variables estudiadas.

157



Realizar estudios numéricos o experimentales con las frecuencias observadas, con el fin
evaluar criterios de integridad estructural.
Utilizar los datos recabados como parametros de disenio para futuras aeronaves, para

garantizar la integridad de estas.
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