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RESUMEN:
En este trabajo se estudia el conjunto de teorias aerodinamicas respecto de la

generacion de sustentacion y resistencia alar, desde la ecuacién de Bernoulli
hasta la generacién de vortices, pasando por los coeficientes aerodinamicos y
como éstos se relacionan con el angulo de ataque del ala. Posteriormente, se
analiza el comportamiento de un ala sin winglet, como es la del avion Boeing
737-600, a la que se le afade un winglet siguiendo las directrices de la familia
737MAX, para estudiar como influiria que a este modelo de ala se le introdujese
dicho dispositivo alar.

Para ello se utiliza una herramienta de calculo numérico como es Ansys,
apoyandose en el modulo Fluent, especifico para el estudio y analisis de fluidos
computacionalmente, conocido este tipo de estudios como CFD (Computational
Fluid Dynamics). Ademas, se busca confirmar numéricamente las teorias

previamente expuestas.

ABSTRACT:
This work studies the set of aerodynamic theories regarding the generation of lift

and wing drag, from Bernoulli's equation to the generation of vortices, passing
through the aerodynamic coefficients and how these are related to the angle of
attack of the wing. Subsequently, the behavior of a wing without a winglet, such

as the Boeing 737-600 aircraft, to which a winglet is added following the
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guidelines of the 737MAX family, is analyzed to study how this wing model would

be influenced by the introduction of such a winglet device.

For this purpose, a numerical calculation tool such as Ansys is used, relying on

the Fluent module, specific for the study and analysis of fluids computationally,

known as CFD (Computational Fluid Dynamics). In addition, the aim is to confirm

numerically the theories previously exposed.
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Resumen

En este trabajo se estudia el conjunto de teorias aerodinamicas respecto de la
generacion de sustentacion y resistencia alar, desde la ecuacién de Bernoulli
hasta la generacion de vortices, pasando por los coeficientes aerodinamicos y
como éstos se relacionan con el angulo de ataque del ala. Posteriormente, se
analiza el comportamiento de un ala sin winglet, como es la del avion Boeing 737-
600, a la que se le afade un winglet siguiendo las directrices de la familia
737MAX, para estudiar como influiria que a este modelo de ala se le introdujese
dicho dispositivo alar.

Para ello se utiliza una herramienta de calculo numérico como es Ansys,
apoyandose en el modulo Fluent, especifico para el estudio y analisis de fluidos
computacionalmente, conocido este tipo de estudios como CFD (Computational
Fluid Dynamics). Ademas, se busca confirmar numéricamente las teorias

previamente expuestas.
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Abstract

This work studies the set of aerodynamic theories regarding the generation of lift
and wing drag, from Bernoulli's equation to the generation of vortices, passing
through the aerodynamic coefficients and how these are related to the angle of
attack of the wing. Subsequently, the behavior of a wing without a winglet, such as
the Boeing 737-600 aircraft, to which a winglet is added following the guidelines of
the 737MAX family, is analyzed to study how this wing model would be influenced
by the introduction of such a winglet device.

For this purpose, a numerical calculation tool such as Ansys is used, relying on the
Fluent module, specific for the study and analysis of fluids computationally, known
as CFD (Computational Fluid Dynamics). In addition, the aim is to confirm

numerically the theories previously exposed.
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1. Introduccion

La aviacion comercial, la cual se encarga del transporte de pasajeros general,
tiene uno de sus mayores retos actualmente en el ahorro y optimizacion
energética de sus recursos, buscando una mayor sostenibilidad y eficiencia en su
dia a dia. A lo largo de los ultimos 50 afios, ingenieros de las principales
empresas de fabricacion de aviones, como Airbus y Boeing, han investigado e
implementado winglets en sus diferentes modalidades en las puntas de las alas
para evitar la formacién de lo que se conoce como torbellinos alares o vortices,
que se producen por una depresion en el intradds del ala frente al extradds. Dicho
de otra manera, el hecho de que la parte superior del ala tenga menores
presiones en vuelo que las inferiores, provoca unos torbellinos que redirigen el
flujo desde la parte inferior hacia la superior por el lado externo del ala, lo que
provoca una resistencia parasita, conocida como resistencia inducida, y esto
aumenta el consumo de combustible, provocando por tanto una menor eficiencia

de todo el conjunto.

1.1. Objetivos
A continuacion se enumeran los objetivos que busca alcanzar este trabajo.
e Revisar y analizar la teoria aerodinamica sobre la generacién de
sustentacién en perfiles alares y alas
o Estudiar la teoria sobre la creacion de torbellinos de punta de ala
e Conocer la historia de los diferentes modelos del Boeing 737
e Analizar con ayuda de una herramienta de calculo numérico, Ansys, las
diferentes distribuciones de presioén, velocidad, etc., para verificar la teoria

previamente expuesta
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2. Estado del arte

En este apartado se recogen los principales conceptos que se han de definir para
el posterior analisis aerodinamico del ala del Boeing 737-600. Primero, se recoge
la definicion de perfil alar, asi como su nomenclatura y algunas caracteristicas
basicas y necesarias. Posteriormente, se recogen las teorias relativas al estudio
del comportamiento aerodinamico sobre alas finitas, asi como un analisis breve

sobre su arquitectura y superficies aerodinamicas, como los winglet.

2.1. PERFIL ALAR

Para poder analizar posteriormente el comportamiento aerodinamico del ala, es
necesario definir previamente qué es un perfil alar, asi como recoger brevemente
la nomenclatura basica, con caracteristicas y las fuerzas y momentos que se
producen sobre el mismo. Asi mismo se describen los coeficientes alares y el tipo
de flujo sobre el cual pueden desplazarse, ambos conceptos clave para el
posterior desarrollo de este trabajo.

Un perfil alar es la forma transversal de un ala y, ademas, un cuerpo con forma de
perfil alar que se mueve a través de un fluido produce una fuerza aerodinamica
[1]. En general, la superficie de succion, la superior, se asocia a mayores
velocidades y menor presion estatica del flujo, mientras que la superficie de
presion, la inferior, posee en general mayor presion estatica en la superior. Estas

se denominan extrados e intrados respectivamente [1]

2.1.1. Nomenclatura

A continuacion se pasan a definir algunos de los conceptos que se pueden ver en
la imagen 2.1 [2].
e Cuerda: distancia exacta entre el borde de ataque y el de salida, medida a
lo largo de la linea de cuerda

e Linea de cuerda: linea recta que une los bordes de ataque y de salida

Alba Uberty Yanez Ingenieria aeroespacial
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e Linea curvatura media: lugar de los puntos situados a mitad de camino
entre las superficies superior e inferior, medidos perpendicularmente a la
propia linea de peralte medio

¢ Borde de ataque: punto mas adelantado de la linea de curvatura media

e Borde de salida: punto mas atrasado de la linea de curvatura media

e Espesor: distancia entre las superficies superior e inferior, también medida

perpendicularmente a la linea de cuerda

posicion ordenada maxima
.

d

d

Eosicién espesor mé}:(imo ordenada maxima

linea curvatura media

Apmpp——— Y * — —— — = %

g g e e L i borde de salida

cuerda

radio
espesor maximo

Figura 2.1. Detalle del perfil alar [3]

2.1.2. Series NACA

La NACA fue una agencia federal de Estados Unidos que se fundo el 3 de marzo
de 1915 para emprender, fomentar, e institucionalizar las investigaciones
aeronauticas. La agencia se disolvié el 1 de octubre de 1958 para darle paso a la
creacion de la NASA (National Aeronautics and Space Administration) [4].

La NACA identificd diferentes formas de perfiles aéreos con un sistema de
numeracion légico [2]. Por ejemplo, la primera familia de perfiles aéreos de la
NACA, desarrollada en la década de 1930, era la serie de "cuatro digitos", como
el perfil aéreo NACA 2412. En este caso, el primer digito es la curvatura maxima
en centésimas de cuerda, el segundo digito es la ubicacion de la curvatura
maxima a lo largo de la cuerda desde el borde de ataque en décimas de cuerda, y
los dos ultimos digitos dan el espesor maximo en centésimas de cuerda. En el
caso del perfil NACA 2412, la curvatura maxima es de 0,02c, situada a 0,4c del

borde de ataque, y el espesor maximo es de 0,12c. Es una practica habitual
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indicar estas cifras en porcentaje de cuerda, es decir, 2 por ciento de combadura
a 40% de cuerda, con 12% de espesor. Un perfil aerodinamico sin peralte, es
decir, con la linea de peralte y la linea de cuerda coincidentes, se denomina perfil
aerodinamico simétrico. Evidentemente, la forma de un perfil aéreo simétrico es la
misma por encima y por debajo de la linea de cuerda [2]. Por ejemplo, el perfil
aerodinamico NACA 0012 es un perfil simétrico con un grosor maximo del 12%.

La segunda familia de perfiles aéreos NACA era la serie de "cinco digitos", como
el perfil aéreo NACA 23012. En este caso, el primer digito, multiplicado por 3/2 da

el coeficiente de sustentacion

En este caso, el primer digito, multiplicado por 3 2, da el coeficiente de
sustentacion de disefio1 en décimas, los dos digitos siguientes, divididos por 2,
dan la posicion de la curvatura maxima a lo largo de la cuerda desde el borde de
ataque en centésimas de cuerda, y los dos ultimos digitos dan el espesor maximo
en centésimas de cuerda. Para el perfil aéreo NACA23012, el coeficiente de
sustentaciéon de disefio es de 0,3, la ubicacién de la curvatura maxima esta en
0,15¢, y el perfil aéreo tiene un grosor maximo del 12%. Una de las familias de
perfiles aéreos NACA mas utilizadas es la "serie 6" de perfiles de flujo laminar,
desarrollada durante la Segunda Guerra Mundial.

de flujo laminar, desarrollada durante la Segunda Guerra Mundial. Un ejemplo es
el NACA 65-218. En este caso, el primer digito simplemente identifica la serie, el
segundo da la ubicacion de la presion minima en décimas de cuerda desde el
borde de ataque (para la distribucién basica de grosor simétrico a sustentacion
cero), el tercer digito es el coeficiente de sustentacion de disefo en décimas, y los
dos ultimos digitos dan el grosor maximo en centésimas de cuerda. Para el perfil
NACA 65-218, el 6 es la designacion de la serie, la presion minima se produce a
0,5c para la distribucién de espesor simétrica basica a sustentacion cero, el

coeficiente de sustentaciéon de disefio es 0,2 y el perfil tiene un espesor del 18%

2].
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Figura 2.2. Perfiles NACA [4]

2.1.3. Fuerzas y momentos

Las fuerzas y momentos aerodinamicos que se generan se deben principalmente
a dos factores [2]:

e Distribucion de la presion a lo largo de la superficie del cuerpo

¢ Distribucion del esfuerzo cortante sobre la superficie del cuerpo
Esto se debe a que los unicos mecanismos que tiene la naturaleza para
comunicar una fuerza a un cuerpo que se mueve a través de un fluido son las
distribuciones de presion y esfuerzo cortante en la superficie del cuerpo. Tanto la
presion p y el esfuerzo cortante T tienen dimensiones de fuerza por unidad de
superficie. Tal y como se ve en la siguiente imagen, la normal actua de forma
normal a la superficie, y el esfuerzo cortante es tangencial a la misma, siendo

causado por la friccion entre el cuerpo y el aire.

Figura 2.3. Esfuerzos normal y cortante [2]
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El efecto neto de las distribuciones p y 1 integradas en toda la superficie del
cuerpo del cuerpo es una fuerza aerodinamica resultante R y un momento M

sobre el cuerpo, como se indica en la figura siguiente.

R

Figura 2.4. Fuerzas y momentos [2]

A su vez, la resultante R puede dividirse en componentes, dos conjuntos de los

cuales se muestran en la figura 2.5.

Figura 2.5. Resultantes perfil alar [2]

En la anterior figura, el viento relativo V,,, se define como la velocidad del flujo por
delante del cuerpo, mientras que como el flujo alejado del cuerpo se denomina

flujo libre y, por lo tanto, V, también se denomina velocidad del flujo libre.

Respecto de la figura 2.5 [2]:

L = sustentacion = componente de R perpendicular a V,,

D = resistencia = componente de R paralela a V,,

Alba Uberty Yanez Ingenieria aeroespacial



Pagina 21 de 121

Ademas, la resultante R se suele descomponer en componentes paralelas y

normales a la cuerda c:

N = fuerza normal = componente de R perpendicular a c

A = fuerza axial = componente de R paralelaa c

El angulo de ataque, a, se define como el angulo entre la cuerda y el viento
relativo, por lo que es también el angulo entre L y N y entre D y A, tal y como se
ve en la figura anterior.r Todas estas componentes se relacionan

matematicamente en las siguientes expresiones:

L = N cosa — A sina (2.1)
D = N sina + A cosa (2.2)

Otro concepto importante es la presién dinamica, que tiene unidades de presion,

se define de la siguiente manera:
_1 2
qoo - EpooVoo (23)

Teniendo en cuenta que S es un area de referencia y / es una longitud de
referencia, los coeficientes adimensionales de fuerza y momento son los

siguientes [2]:

e Coeficiente de sustentacion: C,=— (2.4)
qooS
e Coeficiente de resistencia: Cp = = (2.5)
oS
.- ) _ N
. N — .
e Coeficiente de fuerza normal Cy = p=e (2.6)
e Coeficiente de fuerza axial: Cy = = (2.7)
qooS
e Coeficiente de momento: Cy = . (2.8)
qooSl
e Coeficiente de presion: C, = p;ﬁ (2.9)
e Coeficiente de friccion superficial: ¢ =— (2.10)
s q

Donde p,, es la presion de la corriente libre.
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2.2.3.1. Coeficientes de sustentacion y resistencia

Es importante resefiar el papel de los coeficientes tanto de sustentacion como de
resistencia, fundamentales tanto en el disefio preliminar como en el analisis del
rendimiento de los aviones. Se trata de unos términos que representan unidades
fundamentales que suponen una diferencia en la ingenieria y disefio de
aeronaves. Considerando un avién que tiene un vuelo estable y a nivel
(horizontal), tal y como se ve en la imagen 2.6, el peso W actua de modo vertical
hacia debajo, mientras la sustentacion actua en este mismo eje hacia arriba,

ambos perpendiculares al viento relativo V,, [2].

LA

A~
IS

Vo
E—— Z

i

Wy

Figura 2.6. Distribucion fuerzas avién [2]

Para que el avidén se sostenga, sabiendo que el empuje mecanico del propulsor,
T, y la resistencia, D, son ambos paralelos al viento relativo V,,, en un vuelo
estable sin aceleracion, se cumplen las siguientes expresiones [2]:

L=w (2.11)

T=D (2.12)
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Es importante tener en cuenta que para la mayoria de las situaciones de vuelo
convencional, la magnitud de L y W es mucho mayor que la magnitud de T y D,
como se indica en el esquema de la figura 2.6. Para un vuelo de crucero
convencional la relacion L/D es del orden de 15 a 20 [2]. En un caso concreto de
un avién, los coeficientes de sustentacién y resistencia, €, y Cp respectivamente,
son basicamente funcion del angulo de ataque, a. En la siguiente figura se

muestra:

CL. max

Cp

., min

S
/

Angle of attack, «

Figura 2.7. Coeficiente de sustentacion y resistencia frente angulo de ataque [2]

En esta figura se observa que C; aumenta de modo lineal con a hasta que llega a
un angulo de ataque en el que el ala entraria en pérdida, donde el coeficiente de
sustentacion alcanza un valor maximo, Cy 4y, Y posteriormente desciende segun
va aumentando el angulo de ataque [2]. La velocidad mas baja a la que es posible
mantener un vuelo nivelado estable es la velocidad de pérdida, Vpgrpipa, Que
viene definida a partir de la definicion del coeficiente de sustentacion, ecuacion

+++++, aplicandose al caso del vuelo donde L=W, por lo que se tiene [2]:

(==X _-_W (2.13)
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Despejando para V,,,

2w
Poo SCy,

(2.14)

Para un avién en vuele a una altitud determinada, W, p y S son valores fijos, por
lo que para cada valor de C; corresponde un valor de la velocidad. La velocidad

de pérdida es minima para el valor correspondiente de C; ,,,4, por lo tanto [2]:

2w

Vptrpina = oo SCLMAR. (2.15)

Para la determinacion del coeficiente de sustentacion maximo, C; ., se realiza a
través de las leyes fisicas para el campo de flujo aerodinamico sobre el avién.
Para poder aumentarlo, y conseguir asi disminuir la velocidad de pérdida, se
afaden a las superficies alares los dispositivos hipersustentadores, como los
flaps, slats y ranuras del ala, que suelen desplegarse a diferentes grados tanto en
aterrizaje como despegue [2].

Por su parte, el coeficiente de resistencia minima, Cp v, determina el valor de la
velocidad maxima que puede alcanzar un avién. Esta se obtiene a partir de la
definicion de arrastre (ecuacion ++++++), aplicada al caso de vuelo nivelado vy

estable, donde T=D, se tiene [2]:

L R S (2.16)

oS  dooS P VSS

Despejando para V,,

v, = |—= (2.17)

Poo SCp

Segun esta expresion, para un avion concreto, cuando éste vuela al empuje
maximo Ty4x Y para una altitud dada, el maximo valor de V,, se da para el vuelo a

un Cp v [2]:
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ZTmax
Vmax = \’ Poo SCp,MIN (2.18)

Por lo tanto, se observa que el estudio de estos coeficientes es clave para el
analisis del rendimiento y disefio de los aviones, ya que como se ha visto la
velocidad de pérdida y la maxima estan relacionadas con los coeficientes de
sustentacion maximo y de resistencia minima, respectivamente. En las figuras 2.8
y 2.9 se observa como varia el rango de velocidades de una aeronave para los

coeficientes de sustentacion y resistencia respectivamente [2].

Lift coefficient, C;

i F
Vican Flight velocity, V V

oC

max

R g

a Decreasing

— e

Figura 2.8. Velocidad de vuelo frente coeficiente de sustentacion [2]

En el caso de esta primera figura, se representa los valores necesarios de C; para
conseguir mantener el vuelo estable nivelado para todo el rango de velocidad a
una altitud determinada [2]. Se observa que los valores que se requieren de C,
van disminuyendo a medida que aumenta el angulo de ataque. Si la velocidad del

avion aumenta, el angulo de ataque también disminuye, por lo que a altas
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velocidades los angulos de ataque tendran que ser bajos para evitar alcanzar la
velocidad de pérdida.

En la figura 2.9, se observa que el C, también varia con el viento relativo, V,,, por
lo que si un elemento es aerodinamicamente ineficiente, aunque cumpla con los
requerimientos del coeficiente de sustentacion, podra alcanzar valores de Cp
excesivamente altos, o que se representa con una linea discontinua [2]. Sin
embargo, si se trata de un cuerpo aerodindmicamente eficiente, éste cumplira
paralelamente los requerimientos de sustentacion y resistencia, o que se
representa en la linea sdlida de la siguiente figura. Es importante destacar que, si
un cuerpo tiene forma de alta resistencia, se obtiene un valor menor de la
velocidad maxima para el mismo empuje maximo [2], lo que supone peores

rendimientos y mayores consumos para la misma aeronave.

)
9 ‘\
£ \
S \ :
5 »  Highdrag
3 Y, aerodynamic shape
3 N
50 N
b
: ~
a ~
.
H‘H.
"“--..
Low drag T .,__{

aerodynamic shape V.,
I HEY

——— Cp, min

r )
Vatan Flight velocity, V., Vinax

P— -
a Decreasing

S =

Figura 2.9. Velocidad de vuelo frente coeficiente de resistencia [2]
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La medicion de la eficiencia aerodinamica de un cuerpo es la relacion entre la

sustentacion y la resistencia, es decir [2]:

L_ 8wSCL _ Co (2.19)

D qwSCp Cp

Como el valor de C, que se necesita para el vuelo a una velocidad y altitud

determinadas esta concretado con el peso del avion y el area del ala, mas
concretamente por W/S conocida como carga alar, a través de la expresion de C;,

2.13, el valor de L/D a esta velocidad estara determinado finalmente por C, [2].
Para una velocidad determinada, se busca que la relaciéon L/D sea lo mayor
posible, ya que esto quiere decir que es mas eficiente aerodinamicamente. En la
siguiente figura, se observa como a una altitud y condiciones de vuelo
determinadas se produce la variacion de este coeficiente en funcién de la
velocidad. Se observa que éste aumenta con la velocidad, para llegar a un valor
maximo y después disminuir [2], y también se ve de nuevo que a medida que
aumenta el valor del viento relativo, el angulo de ataque a disminuye. Desde un
punto de vista estrictamente aerodinamico, la relacion L/D para una forma dada
depende del angulo de ataque, tal como se observaba en la figura 2.8 y 2.9,

donde C, y Cp eran una funcion de a [2].

(f'f,f))uulx ______

Cr/Cp

L/D=

Flight velocity, V_

Figura 2.10. Velocidad de corriente libre frente al cociente de sustentacién entre
resistencia [2]
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Relacionando estas dos curvas, se obtiene la figura siguiente, donde se relaciona

L/D con el angulo de ataque [2].

L/D

______ (L/D)

max

()WL /D),y

i Angle of attack, «

Figura 2.11. Variacion del cociente de sustentacion y resistencia frente el angulo
de ataque [2]

Estas dos ultimas figuras se interrelacionan de modo de que cuando el avion
vuela a la velocidad correspondiente para L/D,,,,, €sta esta en el angulo de

ataque correspondiente a esta relacion [2].

2.2.3.2 Caracteristicas ala infinita

Para un ala infinita la seccién es la misma a lo largo de cualquier punto de la
envergadura, por lo que las propiedades del perfil aerodinamico y del ala infinita
son idénticas. Es por esto que los datos del perfil aerodinamico se suelen
denominar datos del ala infinita [2].

La siguiente figura representa la variacion tipica del coeficiente de sustentacion
frente el angulo de ataque para un perfil aerodinamico. Se observa que para
angulos de ataque bajos y/o moderados, el coeficiente de sustentacién C; varia
linealmente con a. Esta recta tiene una pendiente, que se denomina pendiente de

sustentacion y se representa mediante a,,.
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Stall due to
flow separation

N,

(ff.'{ ;
ag = ‘—u’cr = lift slope

Figura 2.12. Variacion del coeficiente de sustentacion con el angulo de ataque [2]

En esta region el flujo se mueve suavemente alrededor del perfil aerodinamico
adhiriéndose a la mayor parte de la superficie, como se ve en la linea de corriente
de la izquierda. No obstante, para angulos de ataque elevados, el flujo tiende a
separarse de la superficie superior del perfil aerodinamico, como se muestra en la
imagen de la corriente de la derecha de la figura anterior, creando una estela de
aire. En esta region que se separa, el flujo esta en recirculacion y parte comienza
a moverse en direccion opuesta a la corriente libre, lo que se conoce como flujo
invertido [2], el cual se debe principalmente a efectos viscosos.

Una de las consecuencias principales de la separacion de este flujo a altos
angulos de ataque es una disminucion precipitada de la sustentacion, asi como un
aumento considerable de la resistencia aerodinamica, lo que provoca lo que se
conoce como “estancamiento de perfil”. El maximo valor de C;,, Cp yax, Que se
produce justo antes del comienzo de la pérdida como se explicé en el epigrafe
anterior, marca también el comienzo de la separacion de la capa limite [2].

En el extremo izquierdo de la curva, la sustentacion para un angulo de ataque
nulo es finita, llegando a ser esta nula solo cuando el ala alcanza un determinado
angulo de ataque negativo. Este valor de a se conoce como angulo de ataque de
sustentacion cero, «;—,. Para el caso de un perfil aerodinamico simétrico,
a;-o = 0, mientras que para todos los perfiles aerodinamicos con peralte positivo

es un valor negativo, normalmente del orden de -2 o -3° [2].
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2.2.4. Distribucién de presiones y velocidad

Una vez definidos los conceptos de sustentacidon y resistencia, es importante
sefalar como son la distribucion de presiones y velocidad de las particulas del
flujo, en este caso aire, para que se produzca el vuelo, ya que posteriormente se
analizaran estas distribuciones para demostrar la posibilidad del vuelo.

De acuerdo a la ecuaciéon de Bernoulli [2]:
1 1
Py +-pvi + pghy = P, +5pvi + pgh, (2.20)

En las alas, se puede eliminar el término potencial ya que las alturas h, y h, son

practicamente iguales, por lo que la expresion quedaria reducida a:
1 .2 1.2
P + SPVi = P, +5PV; (2.21)

De este modo, se observa que en aquel punto donde mayor sea la velocidad,
menor tendra que ser la presion, viceversa. En la siguiente imagen se observa
que, para la generacion de la sustentacion, la presién del aire en el intradds es
mayor que en el extradds, mientras que la velocidad es menor. Por su contra, en

el extradds la presion es inferior, pero la velocidad del aire es superior.

Baja presion

Viento
relativo

Figura 2.13. Distribucion de presiones y velocidades [5]
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De esta forma, el perfil de distribucion de presiones quedaria de la siguiente

manera, siendo el de velocidades el inmediatamente inverso:

Underpressure (uplift)

Upper side

Air flow

Stagnation point Lower side

Overpressure

Figura 2.14. Perfil de presiones [6]

2.2, FLUJO INCOMPRESIBLE SOBRE ALAS FINITAS

Como se ha comentado previamente, en este trabajo se analizara un ala finita de
dimensiones concretas en un flujo incompresible. De la literatura consultada se ha
extraido que es necesario estudiar como influye la diferencia de estudiar un ala

infinita a una finita, como es este caso.

2.2.1. Torbellino

Un ala finita es un cuerpo tridimensional, siendo por tanto el flujo que va sobre ella
también tridimensional, por lo que se produce una componente de flujo en la
direccion de la envergadura. La diferencia de presiones de ese flujo en el intradds

y extrados es lo que produce la sustentacion, como se comentd anteriormente.

Alba Uberty Yanez Ingenieria aeroespacial



Pagina 32 de 121

No obstante, como producto de esa diferencia de presiones, en las alas finitas el
flujo cercano a las puntas alares tiende a hacer un tirabuzén (curl) alrededor de la

punta alar tal y como se ve en la siguiente imagen:

Low pressure
Front -

view

High pressure

Figura 2.15. Movimiento del flujo en punta alar [2]

Como resultado, en el extradds suele haber una componente de flujo desde la
punta hacia la raiz del ala, lo que provoca que las lineas de flujo en la superficie
superior se doblen hacia la raiz, como se ve en la imagen anterior. Del mismo
modo, en el intradés hay una componente del flujo desde la raiz hasta la punta del
ala, que hace que las lineas de flujo de la parte superior del ala se doblen hacia la
punta [2]. Este flujo provoca un movimiento de circulacion que va aguas abajo del
ala, lo que se conoce como voértices de ala o torbellinos, que son basicamente
tornados que van aguas abajo del ala finita, lo cual se aprecia en la siguiente

imagen.

Figura 2.16. Vortices de punta de ala de avion [7]
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2.2.2. Resistencia inducida

Los torbellinos inducen una componente descendente de velocidad alrededor de
la propia ala, que tienden a arrastrar el aire a su alrededor, y que se conoce como
downwash, la cual se combina con la velocidad de la corriente libre, V,,, para crear
un viento relativo local inclinado hacia abajo en las zonas préximas a las
secciones del ala. Tal y como se puede ver en la siguiente imagen, el viento
relativo local esta inclinado por debajo de la direccion de V,, creando el angulo «;,

llamado angulo de ataque inducido.

D;
L
a — Geometric angle of attack
a; — Induced angle of attack
a. — Effective angle of attack
@; gy~ LI

Figura 2.17. Distribucion viento relativo frente perfil alar [2]

La presencia del downwash, y su efecto en la inclinacion del viento relativo local
en direccion descendente, tiene dos efectos importantes en la seccion
aerodinamica local [2]:
e El angulo de ataque realmente visto por la seccion aerodinamica local es el
angulo entre la linea de cuerda y el viento relativo local. Este angulo viene

dado por a.s en la figura anterior y se define como el angulo de ataque

efectivo. Por lo tanto aunque el ala tenga un angulo de ataque geométrico
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a, la seccién aerodinamica local esta viendo un angulo menor, es decir, el
angulo de ataque efectivo a.fr. Segun la figura 2.17:
Qeff = A — Q (2.22)
e El vector de sustentacion local esta alineado perpendicularmente al viento
relativo local, y por lo tanto esta inclinado detras de la vertical por el angulo
ai , como se muestra en la figura anterior. En consecuencia, existe una
componente del vector de sustentacion local en la direccidon de V,,; es decir,
hay una resistencia creada por la presencia de la corriente descendente.
Esta resistencia se define como arrastre inducido, denotado por D; en la
figura 2.17.

Por lo tanto, vemos que la presencia de downwash sobre un ala finita reduce el
angulo de ataque que cada seccidn ve efectivamente, y ademas, crea una
componente de resistencia, conocida como resistencia inducida D;.

La inclinacion hacia atras del vector de sustentacion que se muestra en la figura
anterior es una forma de visualizar la generacion fisica de la resistencia inducida.
Dos formas alternativas son las siguientes siguientes:

1. El flujo tridimensional inducido por los vortices de las puntas de las alas
simplemente altera la distribucion de la presion en el ala finita de tal
manera que existe un desequilibrio neto de presién en la direccion de
V. (es decir, se crea una resistencia aerodinamica). En este sentido, la
resistencia inducida es un tipo de "resistencia por presion".

2. Los vortices de las puntas de las alas contienen una gran cantidad de
energia cinética de traslacion y rotacion. Esta energia esta proporcionada
por el motor del avidn, que es la unica fuente de energia asociada al avion.
Dado que la energia de los vértices no sirve para nada, esta energia se
pierde esencialmente. En efecto, la potencia extra proporcionada por el
motor que va a los vortices es la potencia extra requerida por el motor para
superar la resistencia inducida.

Por ultimo, se observa que la resistencia total en un ala finita subsonica en la vida
real es la suma de la resistencia inducida D;, la resistencia por friccion de la piel

Ds , y la resistencia por presion D, debida a la separacion del flujo. Las dos

ultimas contribuciones se deben a los efectos viscosos, cuya suma se denomina
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arrastre de perfil. A un angulo de ataque determinado, el coeficiente de resistencia
del perfil para un ala finita es esencialmente el mismo que para sus secciones
aerodinamicas. Por lo tanto, se puede definir el coeficiente de resistencia del perfil

como:

D¢+D
cq = 2L (2.22)

Mientras que el coeficiente de resistencia inducida se define como:

D;
Coi = 2%
doS

(2.23)
Finalmente, se sabe que el coeficiente de resistencia total para el ala finita CD
viene dado por

CD = Cd + CD,i (224)

2.3. ARQUITECTURA DEL ALA

Como el analisis que se realizara no es de un ala infinita, ya que no se trata de un
analisis 2D sino uno en 3D, el ala a estudiar es finita y tiene unas dimensiones
concretas, detalladas en el apartado 3.3.1. A continuacién se van a definir cada

una de esas dimensiones con la ayuda de la imagen siguiente:

[] DATUM

- B b -

X'."ut 1 i
Ay Quarter-chord
- line

i .E Acis

|l .‘;""u. ‘_‘- T -

C: 'i‘:{., g g,

Arhitrary Center chord line

Trailing edge chord line

Figura 2.18. Arquitectura ala [8]
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El borde de ataque (leading edge) es la parte de la superficie de elevacién que
esta orientada hacia la direccion del movimiento previsto. El borde de salida
(trailing edge) es el lado opuesto. La raiz es el lado interior de la forma plana v,
como puede verse en la figura, es donde se unen los dos trapecios, siendo a la
vez la linea central del avion o el plano de simetria. La punta es el lado opuesto a
la raiz, en el lado externo [8].

La envergadura es la distancia entre la punta izquierda y la derecha, denotada por
la variable b, siendo la cuerda la dimension transversal. Se habla de cuerda de la
raiz o de la punta como la longitud de los lados correspondientes, denotados
respectivamente por las variables Cr y Ct. La relacion entre la cuerda de la punta
y la cuerda de la raiz es la relacion de conicidad, denominada por A, mientras que
la relacion de aspecto, AR, que indica la esbeltez del ala [8].

La linea del cuarto de cuerda, quarter chord line, se traza desde un punto situado
a una cuarta parte de la distancia del borde de ataque de la cuerda de la raiz
hasta un punto situado a una cuarta parte de la distancia del borde de ataque de
la cuerda de la punta. Es importante ya que los datos aerodinamicos
bidimensionales utilizan frecuentemente este punto como referencia al presentar
los datos del momento de cabeceo. Ademas, frecuentemente es la ubicacion del
larguero principal en las superficies de sustentacién y resulta muy conveniente
para los analisis de estructuras para no tener que realizar la transformacion de
momentos durante el disefio de la estructura. Otros parametros importantes son
los angulos de barrido del borde de ataque y de la linea de cuarto de cuerda,
denotados por ALE y AC/4, respectivamente [8].

La cuerda geométrica media (CMG) de la forma en 2D se denomina en ocasiones
de modo erréneo como cuerda aerodinamica media (CAM), que es la cuerda en el
lugar de la forma plana en el que se supone que actua el centro de presion. La
importancia del CGM esta en que se puede considerar un lugar de referencia en
el ala, al que se refiere la ubicacion del centro de gravedad e incluso para una
rapida estimacion preliminar de los momentos flectores del ala en su interior. Por

lo tanto, es importante estimar también cual es su estacion de vano, yCGM [8].
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2.3.1. Dispositivos hipersustentadores

Los dispositivos hipersustentadores son superficies méviles o, en algunos casos,
componentes estacionarios que estan disefiados para aumentar la sustentacion
durante algunas fases o condiciones de vuelo [9]. En la siguiente imagen se
recogen algunos de estos dispositivos que se detallan en los siguientes
subapartados:

)

Leading edge
flap

Figura 2.19. Dispositivos hipersustentadores [10]

2.3.1.1. Alerones

Los alerones se utilizan en la generacion de un movimiento de balance en la
aeronave. Los alerones son pequenas secciones con bisagras en la parte exterior
de un ala, que suelen trabajar en oposicion: cuando el aleron derecho se desvia
hacia arriba, el izquierdo se desvia hacia abajo, y viceversa [11]. En la siguiente
imagen se muestra lo que ocurre cuando el piloto desvia el aleron derecho hacia

arriba y el izquierdo hacia abajo.
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Right Aileron

Right Force (Fr) Left Force (Fl)

-~

Center of
Gravity

Distance (L)
Left Aileron

Distance (L)

Resulting Motion

Figura 2.20. Esquema aeronave con fuerzas [11]

Los alerones se utilizan para inclinar el avion, es decir, para hacer que una punta
del ala se mueva hacia arriba y la otra hacia abajo. La inclinacién crea una
componente de fuerza lateral desequilibrada de la fuerza de sustentacion del ala
grande que hace que la trayectoria de vuelo del avion se curve, ya que los
aviones giran debido a la inclinacién creada por los alerones, no por la entrada del
timén [11].

Estos alerones actuan cambiando la forma efectiva del perfil aerodinamico de la
parte exterior del ala. De este modo, al cambiar el angulo de deflexion en la parte
trasera de un perfil aerodinamico cambiara la cantidad de sustentacion generada
por el perfil. Con una mayor deflexion hacia abajo, la sustentacion aumentara en
la direccién hacia arriba . Tal y como se observa en la imagen 2.20, el aler6n del
ala izquierda, visto desde la parte trasera del avion, se desvia hacia abajo,
mientras que el alerén del ala derecha se desvia hacia arriba. Por tanto, la
sustentacion del ala izquierda aumenta, mientras que la del ala derecha
disminuye [11].

Para ambas alas, la fuerza de sustentacion de la seccidn alar a través del alerén
se aplica en el centro aerodinamico de la seccién que esta a cierta distancia del
centro de gravedad del avion. Esto crea un par de torsion en torno al centro de
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gravedad. Si las fuerzas (y las distancias) son iguales, no hay par neto en el
avion, pero si las fuerzas son desiguales, hay un par neto y el avion gira alrededor
de su centro de gravedad [11]. Para las condiciones mostradas en la figura
anterior, el movimiento resultante hara rodar la aeronave hacia la derecha (en el
sentido de las agujas del reloj) vista desde atras. Si el piloto invierte las
desviaciones de los alerones (aleron derecho abajo, aleron izquierdo arriba) el
avion rodara en la direccion opuesta. Es importante destacar que se ha nombrado
el alerén izquierdo y el derecho basandose en una vista desde la parte trasera del
avion hacia el morro, porque esa es la direccion en la que mira el piloto.

En la siguiente imagen se ve una representacion de un alerén desplegado y otro

sin desplegar:

Aileron deflectey "

Differential aileron

Aileron deflected down

Figura 2.21. Esquema alerones [12]

2.3.1.2. Flaps

Los flaps son dispositivos de alta sustentacion que consisten en uno o varios
paneles con bisagras montados en el borde del ala. Cuando se extienden,
aumentan la curvatura y, en la mayoria de los casos, la cuerda y la superficie del
ala, lo que provoca un aumento de la sustentacion y la resistencia y una reduccién
de la velocidad de pérdida [9]. Estos factores se traducen en una mejora del
rendimiento en el despegue vy el aterrizaje.

Hay muchos disefios y configuraciones de flaps en uso. Las grandes aeronaves a

veces incorporan mas de un tipo, utilizando diferentes disefios de flaps en las
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secciones interiores y exteriores del ala. A continuacion se detallan algunos casos

concretos de disefio de flaps.

2.3.1.2.1. Borde de ataque

Los flaps del borde de ataque, al igual que los del borde de salida, se utilizan para
aumentar tanto el coeficiente de sustentacion como la inclinacion del ala. Este tipo
de dispositivo del borde de ataque se suele utilizar junto con los flaps del borde de
salida y puede reducir el movimiento de cabeceo hacia abajo producido por estos
ultimos. Al igual que ocurre con los flaps del borde de salida, un pequefo
incremento de los flaps del borde de ataque aumenta la sustentacion en mayor
medida que la resistencia. A medida que los flaps se extienden, la resistencia
aumenta en mayor medida que la sustentacion [12]. En la siguiente imagen se ve

una representacion.

N N N |
-

Figura 2.22. Flaps borde de ataque [12]

2.3.1.2.2. Borde de salida

A continuacion se describen algunos de los disefios de flaps mas comunes [9]:

e Plain flap: La parte trasera de la superficie aerodinamica del ala gira hacia
abajo sobre una simple bisagra montada en la parte delantera del flap.

o Split flap: la parte trasera de la superficie inferior del ala gira hacia abajo
desde el borde de ataque del flap, mientras que la superficie superior

permanece inmovil.
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o Slotted Flap : similar a un flap liso, pero incorporando un hueco entre el flap
y el ala para forzar el aire de alta presién de la parte inferior del ala sobre la
superficie superior del flap. Esto ayuda a reducir la separacién de la capa
limite y permite que el flujo de aire sobre el flap siga siendo laminar.

o Fowler Flap: es un flap dividido que se desliza hacia atras a nivel durante
una distancia antes de abatirse hacia abajo. De este modo, primero
aumenta la cuerda (y la superficie del ala) y después la comba. Esto
produce un flap que puede optimizar tanto el despegue (extension parcial
para una optima sustentacion) como el aterrizaje (extension completa para
una Optima sustentacion y resistencia). Este tipo de flap o una de sus
variantes se encuentra en la mayoria de los aviones grandes.

e Fowler flap de doble ranura: este disefio mejora el rendimiento del flap
Fowler al incorporar las caracteristicas de energizaciéon de la capa limite
del flap de ranura.

En la siguiente imagen se recoge un esquema de cada uno de estos tipos de flap.

PLAIN FLAP

SPLIT FLAP

m

SLOTTED FLAP

ARFLOW e \\*\
FOWLER FLAP

INTERMEDIATE
— POSITION

DOUBLE-SLOTTED FOWLER FLAP \

AIRF /'.'4--|'Qs~.\l

Figura 2.23. Tipos de flaps del borde de salida [9]
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2.3.1.3. Spoilers

Los spoilers son pequeias placas articuladas en la parte superior de las alas, que
pueden utilizarse para reducir la velocidad de una aeronave, o para hacerla
descender, si se despliegan en ambas alas[11]. También pueden utilizarse para
generar un movimiento de balanceo de la aeronave, si se despliegan en una sola
ala. La siguiente imagen muestra lo que ocurre cuando el piloto sélo desvia el

alerén del ala derecha.

Right Spoiler
(Deployed)

Decreased Lift (F)

Left Spoiler

Distance (L) Lift (Stowed)

Center of
Gravity

Resulting Motion

Figura 2.24. Esquema aeronave con momentos [11]

Cuando el piloto activa los spoilers, las placas se levantan hacia la corriente de
aire, siendo por tanto el flujo sobre el ala perturbado por el alerén, aumentando la
resistencia del ala y disminuyendo la sustentacion. Los spoilers pueden utilizarse
para "descargar" la sustentacion y hacer que el avion descienda o para frenar el
avion mientras se prepara para aterrizar. Cuando el avién aterriza en la pista, el
piloto suele subirlos para acabar con la sustentacién, mantener el avion en el

suelo y hacer que los frenos funcionen con mayor eficacia. La fuerza de friccién
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entre los neumaticos y la pista depende de la fuerza "normal", que es el peso
menos la sustentacidon, ya que cuanto menor sea esta, mejor funcionaran los
frenos. Ademas, la resistencia adicional de los alerones también ralentiza el avion.

En la siguiente imagen se ven spoilers desplegados en una aeronave que se
encuentra aterrizando:

Figura 2.25. Spoilers desplegados en una aeronave [12]

2.3.1.4. Control de capa limite

Para evitar la creacion de la capa limite, se aplican dos métodos [13]:

¢ Inyeccion de aire a presion en la direccion tangente al perfil superior del ala
(extradds)

e Succion de aire en la capa limite, con agujeros de dimensiones reducidas
en el revestimiento alar en el extradds

En la siguiente imagen se recogen algunas opciones mas:
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Figura 2.26. Dispositivos control de flujo de capa limite [13]

2.3.1.5. Winglet

Son dispositivos que se colocan en la punta de las alas de los aviones,
normalmente verticalmente, permitiendo reducir la resistencia inducida, es decir,
evitan que el flujo del aire del intradds con el del extradds por la diferencia de
presiones entre ambos [14]. Estos dispositivos permiten reducir el tamano de los
vortices que se explicaron en el apartado 2.2.2. mediante la induccién de un
contacto mas gradual de ambas masas de aire. Al reducir la resistencia
aerodinamica, se produce un menor consumo de combustible, lo cual supone una
cuestion clave en los desarrollos actuales de la aviacién que buscan mejor
optimizacion del rendimiento y eficiencia.

En la siguiente imagen se observan esquematicamente los efectos:
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Weaker Vortex

Vortex

\f’ Weaker Vortex

With Winglets
Figura 2.27. Efecto winglets en punta de ala [11]

Los diferentes tipos son [14]:

Winglet: disefio mas basico

Winglet fence: variante introducida en los A320 y A380 de Airbus, es una
barrera de punta de ala que sobresale tanto por arriba como por abajo,
favoreciendo que el flujo de aire mantenga una trayectoria paralela al
avance del avidn, evitando también la formacion de torbellinos o vortices.
Blended winglet: solucidon optimizada aplicada por Boeing, son mayores, ya
que parecen una pared vertical, como una prolongacion del ala
verticalmente.

Sharklet. variante de Airbus tras los blended de Boeing, son capaces de
reducir el consumo hasta en un 3,5%, teniendo una apariencia similar a las
de las aletas de tiburon.

Split scimitar winglet. nueva version usada por Boeing en el B737Max, es
mas afilado en la parte superior y con una aleta inferior, mejorando
eficiencia del avion en un 2%.

Raked wingtip: reinvencion completa del ala por Boeing, tiene un cierto
angulo de torsion con una punta de ala afilada y muy larga, utilizada en el
B787 Dreamliner.

A continuacion se adjuntan imagenes de algunos de estos tipos:
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s

Figura 2.28. Winglet estandar [14]

Figura 2.29. Blended winglet [15]

Figura 2.30. Sharklet [14]
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Figura 2.31. Raked wingtip [7]

Alba Uberty Yanez Ingenieria aeroespacial



Pagina 48 de 121

3. Datos del avidn

El avién elegido, un Boeing 737-600, es un avion de pasajeros, bimotor de
reaccion, de fuselaje estrecho, con un alcance corto-medio, desarrollado y
fabricado por la compafiia estadounidense Boeing Commercial Airplanes [16].
Forma parte de la familia Next Generation, en la cual estan también inlcuidas las
series -700, -800 y -900 del avion de pasajeros Boeing 737.

Se ha elegido este modelo ya que originalmente no posee winglet, de modo que
se podra analizar si su integracién habria sido positiva desde un punto de vista
meramente aerodinamico, aunque en la practica no se llevdé a cabo por motivos
economicos del proyecto.

A continuacion, se detallan un poco mas en profundidad las caracteristicas no
solo del Boeing 737 si no también de la familia Next Generation y, en concreto, el

modelo 737-600 que se usara para la posterior simulacion.

3.1. BOEING 737

3.1.1. Historia

Se trata de un avion bimotor especialmente disefiado para operaciones en
distancias cortas y medias desde pistas que se encuentren a nivel del mar de
hasta 1830 metros de longitud [17]. Cuando en 1965 la compania anuncié su
nuevo proyecto, Boeing era conocida mundialmente por fabricar aviones de varios
motores a reaccion, por lo que el 737 se gand el apodo de Baby Boeing. Fue el
ultimo nuevo avidn en construirse en la segunda planta del Boeing Field en
Seattle, donde se habian fabricado aviones miticos como el B-17, b-52 o el XB-47
[18]. No obstante, no era suficientemente grande para la cola del 737, por lo que
hubo que trasladar su lugar de fabricacién a una planta cercana conocida como
Thompson Site, donde Boeing ubico finalmente la linea de produccion del 737
[18].
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Figura 3.1. Boeing 737 [17]

En 1967, se presentd el primer 737, que ya habian encargado 17 aerolineas.
Entre sus caracteristicas, dispone de seis asientos corridos que favorece las
ventas ya que admite mayor numero de pasajeros por carga gracias a la
integracion de motores bajo el ala. Esta ubicacion permite ademas la
amortiguacion de parte del ruido, ademas de disminuir las vibraciones y la
facilitacion del mantenimiento del avion a nivel del suelo [18]. Al igual que el
modelo 727, era posible su operacion de modo autosuficiente en aeropuertos
pequefios, asi como en campos remotos y no mejorados, por lo que se realizaron
pedidos desde Africa hasta Sudamérica, Asia y Australia.

Debido a que era tan ancho como largo, se le comenzd a conocer como el avion
‘cuadrado”. Ademas, la introduccién de nuevas tecnologias hizo necesario la
introduccién de un ingeniero de vuelo, y la cabina de vuelo para dos personas de
737 comenzd a estandarizarse para las companiias aéreas [18].

En diciembre de 1967, Lufthansa fue la primera compafia en recibir el primer
modelo 737-100, mientras que el primer 737-200 fue recibido por la compafiia
americana United Airlines. Para 1987, el 737 era el avibn que mas se habia
vendido en la historia [18].

En 1991 se introdujeron los modelos 737-300, -400 y -500, mientras que la New
Generation, que son los 737-300, -400 y -500 se comenzaron a disefiar en 1993,
que se pudieron entregar en menos de un ano de desarrollo. Ademas, el Boeing
Business Jet (BBJ), disefiado como un derivado de alto rendimiento del 737-700,
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se lanz6 en 1996, mientras el BBJ2 se basa en el 737-800 y tiene un 25% mas de
espacio en cabina y casi el doble de carga del BBJ.

Ademas, el 737 sirve como plataforma para algunos derivados militares, como el
P-8A de la Marina Estadounidense [18], que es un avién de patrulla y

reconocimiento de largo alcance.

Figura 3.2. P-8A de la Marina Estadounidense [19]

3.1.2. Boeing 737 Original

Se trata de la primera generacién de Boeing 737, por lo que también fue la
primera en entrar en produccion [16]. Esta compuesta por dos modelos:

e Boeing 737-100

e Boeing 737-200

En el anexo 1 se recogen las especificaciones técnicas.

3.1.2.1. Serie 100

Es el modelo inicial de esta familia, siendo asi mismo el modelo mas pequefo
[16]. Tan solo fueron entregados 30 modelos, ya que la aparicién de la serie 200
trajo mejoras sobre este modelo. Actualmente no existe ningun 737-100 operativo
ni con capacidad de volar. El prototipo original se encuentra en exposicion en el
Museum of Flight en Seattle, Washington.
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3.1.2.2. Serie 200

Disefado para vuelos de alcance corto y medio debido a su autonomia de
combustible de unas 4 horas, es un avidén bimotor que esta equipado con motores
Pratt & Whitney JT8D bajo cada ala y que poseen sistemas de reversa. Tiene 4
puertas, dos a cada lado situadas en la parte delantera y trasera, equipadas con
toboganes de escape. Ademas, hay ventanillas de emergencia, a cada lado del
fuselaje y en la cabina del piloto. Cuenta con tres tanques de combustible, uno en
cada ala y otro en la parte inferior del fuselaje. Su cabina esta presurizada con un
sistema de aire acondicionado, donde los pilotos controlan la presién en un
maximo de 7,5 psi a 35000 pies de altura. En la actualidad sigue operativo en

algunas compafiias como Nolinor Aviation o Rutaca Airlines.

Figura 3.3. Boeing 737-200 [20]

3.1.3. Boeing 737 Classic

Esta familia abarca los modelos 737-300, -400 y -500. Cuenta con nuevas

tecnologias como [16]:

Alba Uberty Yanez Ingenieria aeroespacial



Pagina 52 de 121

e Introduccién de los motores turbofan CFM-56, con una eficiencia de hasta
un 20% superior a los JT8D que se empleaban en la familia original

e Mejoras en la aerodinamica, asi como un redisefio del ala

e Uso del sistema EFIS (Sistema de Instrumentacion en Vuelo Electrénica)
en la cabina del piloto

e Distribucioén de los asientos de pasajeros similar a la del 757

e Aumento de la velocidad maxima hasta el régimen transénico en el Mach
critico, alrededor de un valor de 0,8

En el anexo 1 se recogen las especificaciones técnicas.

3.1.3.1. Serie 300

Este modelo, que efectud su primer vuelo en 1984, tiene una denominacioén de -
300SP para aquellos que cuenten con winglets en su arquitectura. Asi mismo, se

pueden trasformar en aviones de carga, y usarse en una version militar [16].

Figura 3.4. Boeing 737-300 [20]

3.1.3.2. Serie 400

Presentado en 1985, buscaba competir directamente con el Airbus 320. Se trata

de una ampliacién del 737-300 que puede transportar hasta 168 pasajeros, y que
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incorpora una rueda de cola para asi evitar que ésta toque la pista en el
despegue. Ademas, cuenta con dos trenes de aterrizaje, uno delantero y otro
trasero, y tiene dos motores y una APU en la parte trasera [16]. EI 737-400F fue
una adaptacion de esta serie como avion de carga exclusivo para Alaska Airlines.

En la actualidad, el 737-400 combi continua en servicio [18].

Figura 3.5. Boeing 737-400 [16]

3.1.3.3. Serie 500

Ofrecido por Boeing como una version modernizada del 737-200, introduce en él
todas las mejoras de las que dispone la familia Classic [18]. Permite realizar rutas
mas largas con menos pasajeros, por lo que se trata de un modelo mas
econdémico que el 737-300. Su fuselaje es unos 50 cm mas largo que el del 737-
200, llegando a transportar hasta 132 pasajeros. La utilizacion del motor CFM56-3
permitié el ahorro de hasta el 25% del combustible respecto de los motores P&W

de los -200 [18]. Su primer vuelo fue en 1989.
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Figura 3.6. Boeing 737-500 [18]

3.1.4. Boeing 737 Max

En 2006 Boeing estaba analizando ideas para el reemplazo del modelo Boeing
737, posponiéndose el programa hasta 2011. En 2010 Airbus anuncié el A320neo
que planteaba una planta motriz mas eficiente y con menores costes de operacién
[16]. Esto provocé que Boeing sacara el proyecto del 737 MAX para poder
competir con Airbus, el cual la compania afirma que ofrece una disminucién del
consumo del 16% respecto del A320 y del 4% respecto del A320neo. Las tres
series que componen esta familia son en este caso el MAX 7, 8 y 9, que se basan
en los modelos -700, -800 y -900 respectivamente.

Tras su salida al mercado en 2016, a finales de 2018 y principios de 2019 dos
modelos 737 MAX sufrieron accidentes fatales que provocé la suspension de los
vuelos de estos modelos, llevando a que la compainiia decidiera en enero de 2020
paralizar la fabricacion de estos modelos [16]. Algunos de los fallos que se
presentaron tras varias auditorias y revisiones fueron problemas en los
microprocesadores y software de la aeronave. Esto supuso un fuerte impacto en
la compania, ya que gracias a sus bajos costos de mantenimiento era uno de los
aviones mas vendidos de la historia [16].

En las siguientes imagenes se recogen algunas caracteristicas de estos modelos,

y en el anexo 1 se recogen las especificaciones técnicas.
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BOEING 737 MAX

Principal changes relative to the 737 Next Generation

WING
Structural beef: se PROPULSION INSTALLATION
Mew

NOSE LANDING GEAR
Lengthe

ENGINE

Figura 3.7. Principales caracteristicas del 737Max[20]
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737 | Drivers of better economics

® Conventional Flight Efficient structural
Controls design

pe slides § No Landing Gear Doors '

Simpler system design, lighter, lower maintenance cost
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Figura 3.8. Economia del 737Max [20]
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3.2. BOEING 737 NEXT GENERATION

Tras la familia de Classic y previa a la llegada de los MAX, la familia Next
Generation era la mas moderna y actualizada de todas [16]. Su produccién se
desarrollé entre 1995 y 2019, siendo su primer vuelo en 1997. Es un avion de
pasajeros de fuselaje estrecho, de corto a mediano alcance, que cuenta con una
capacidad de entre 110 y 210 pasajeros [16]. En el anexo 1 se recogen las

especificaciones técnicas.

3.2.1. Serie 600

Reemplazo del 737-500, no incluia winglets originalmente, ya que aunque anuncio
que los incluiria en un modelo que seria entregado en WestJet finalmente paraliz

estos planes.

Figura 3.9. Boeing 737-600 [20]

3.2.2. Serie 700

Esta serie reemplaza a la 300, buscando ser el competidor directo del Airbus
A319 [21]. Con una capacidad de entre 137 y 149, existe el modelo -700C que se
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trata de una version convertible en avién de carga y que se conoce en el mundo

militar como el C-40 Clipper.

Figura 3.10. Boeing 737-700 [16]

3.2.2.1. Serie 700ER

Es la version del 700 para rango extendido (ER), lanzada en 2006, y combina el
fuselaje del 700 y las alas y tren de aterrizaje del 800. Con capacidad de hasta
126 pasajeros en configuracion tradicional de dos clases, tiene una de las
autonomias mas largas de los modelos de la compafia. Ademas, esta inspirado
en el Boeing Business Jet, y disefiado para aplicaciones comerciales de largo

alcance [21].

3.2.3. Serie 800

Se trata de una versiéon mas alargada del 700, y sustituye al 400, entrando en
servicio en 1998. Con capacidad para 162 pasajeros en dos clases, o 189 en una
clase, es la competencia mas directa con el A320. Con sus altas tasas de ahorro
de combustible por hora, supuso ademas la sustitucion para muchas companias
tanto del Boeing 727-200 como del MD-80, llegando a ahorrar en algunos casos
2000$ por vuelo [21].
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Figura 3.11.Boeing 737-800 [16]

3.2.4. Serie 900

Es la variante mas larga del Boeing NG, con una configuracion similar a la del
800, como por ejemplo mismo MTOW o capacidad de combustible, lo cual impidié
una competencia directa con el A320 [21].

3.2.4.1. Serie 900ER

Para competir con el A321, se introdujo esta variante del 900 como sustitucion del
757-200 [21]. Se consiguié aumentar el ratio de pasajeros de 189 a 215 en
configuracion de una unica clase, ademas del crecimiento de la capacidad de
combustible y la mejora de la eficiencia aerodinamica con la introduccién de

winglets estandar, que ayudaron a mejorar el alcance.
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3.3. BOEING 737-600

En este apartado se recogen los planos del modelo del cual se van a realizar los
célculos, asi como sus especificaciones técnicas, las cuales se pueden encontrar
también en el anexo 1 para poder realizar una comparativa de las mismas
respecto de los demas modelos que se han realizado del 737 a lo largo de la

historia que se ha recogido brevemente en los anteriores puntos.

WINGSPAN WITH OPTIONAL WINGLETS ————————*
117 FEET 5 INCHES (35.8 m)

fe——— WINGSPAN
112 FEET 7 INCHES
(34.315 m}

TRACK !—‘ Jl 1

18 FEET ENGINE-TO-GROUND DISTANCE

9 INCHES MIN: 18.9 INCHES (480.1 mm)
(5.715 m) MAX: 24.7 INCHES (627.38 mm)

Figura 3.13. Vista frontal B737-600 acotada [22]
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Figura 3.14. Vista planta B737-600 acotada [22]
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Figura 3.15. Vista lateral B737-600 acotada [22]

Es importante destacar que estos planos son generales para toda la familia de

NG, por lo que cuentan con winglets opcionales. Sin embargo, el modelo 737-600
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como se comentd previamente no contaba con ellos a efectos practicos, por lo
que se usaran de todos modos estas dimensiones para la realizacion de la

modelizacién de las alas.

737-600 |

Configuracion pasajeros tipica en 2 clases (pasajeros) 110
Configuracion pasajeros tipica en 1 clase (pasajeros) 132
Carga (volumen, m®) 20,4
Motores CFMI CFM56-7
Empuje maximo (lb) 22700
Capacidad maxima de combustible (Ib) 26020
Peso maximo al despegue MTOW (kg) 66000
Alcance maximo (km) 5970
Velocidad de crucero a 10000m de altitud (Mach) 0,785
Dimensiones basicas (m) 34,3
Envergadura (m) 35,8
Longitud total 31,2
Altura 12,6
Ancho de cabina 3,53

Tabla 3.1. Dimensiones B737-600 [22]

3.3.1. Arquitectura del ala

A continuacién se recogen en una tabla datos relativos a la arquitectura del ala
que se detallaron en el apartado 2.3 en concreto para el ala que se esta
estudiando, la del Boeing 737-600.

737-600 |

Envergadura (b) 28,35 m
Cuerda en el encastre (Cr) 7,32 m
Cuerda en la punta (Ct) 1,6 m
Superficie alar (S) 102,0
Alargamiento (A) 8,83
Estrechamiento (A) 0,266
Cuerda media geométrica (CMG)

Cuerda media aerodinamica (CMA) 3,80 m
Flecha () 25°
Diedro () 6 °

Tabla 3.2. Dimensiones alares B737-600 [22]
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4. Dinamica de fluidos
computacional (CFD)

Para la realizacion de este trabajo se utilizan herramientas de disefio, CATIA V5,
y de simulacion, Ansys. Dentro de esta ultima, que tiene varios modulos, se
utilizara Fluent, que utiliza la dinamica de fluidos computacional (CFD) para la
simulacién de fluidos. A continuacion, se recoge de qué se trata el CFD, asi como
algunas caracteristicas que lo resuman. Finalmente, se hace una breve resefa

sobre el software usado, Ansys, asi como del modulo utilizado, Fluent.

4.1. DEFINICION

La dinamica de fluidos computacional o CFD (Computational Fluid Dynamics) es
el arte de sustituir las integrales o las derivadas parciales (segun el caso) en estas
ecuaciones por formas algebraicas discretizadas, que a su vez se resuelven para
obtener numeros para los valores del campo de flujo en puntos discretos en el
tiempo y/o el espacio [23]. El producto final de la dinamica de fluidos
computacional es, en efecto, una coleccion de numeros en contraste con una
solucion analitica de forma cerrada. Se trata de una técnica muy potente y abarca
una amplia gama de areas de aplicacion industriales y no industriales. Algunas
aplicaciones serian [24]:
e aerodinamica de aeronaves y vehiculos: sustentacion y resistencia
¢ hidrodinamica de buques
e central eléctrica: combustion en motores de combustion interna y turbinas
de gas
e turbomaquinas: flujos en el interior de conductos giratorios, difusores, etc.
e ingenieria eléctrica y electronica: refrigeracion de equipos, incluidos los
microcircuitos
e ingenieria de procesos quimicos: mezcla y separacion, moldeo de

polimeros
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e entorno externo e interno de los edificios: carga de viento vy
calefaccion/ventilaciéon
e ingenieria maritima: cargas en estructuras marinas
e ingenieria medioambiental: distribucion de contaminantes y efluentes
e hidrologia y oceanografia: flujos en rios, estuarios y océanos
e meteorologia: prediccion del tiempo
e ingenieria biomédica: flujos sanguineos por arterias y venas
Desde los afios 60, la industria aeroespacial ha integrado las técnicas de CFD en
el disefo, la 1+D y la fabricacion de aviones y motores a reaccion. Desde
comienzos de esta década, los métodos se han aplicado al disefio de motores de
combustion interna, camaras de combustion de turbinas de gas y hornos.
Ademas, los fabricantes de vehiculos de motor predicen ahora de forma rutinaria
las fuerzas de arrastre, los flujos de aire bajo el capd y el entorno del coche con
CFD. Cada vez mas, la CFD se esta convirtiendo en un componente vital en el
disefo de productos y procesos industriales [24].
Algunas de las ventajas que suponen su aplicacidon a los procesos de diseno
industrial son:
e reduccién sustancial de los plazos y costes de los nuevos disefios
e capacidad de estudiar sistemas en los que es dificil o imposible realizar
experimentos controlados (por ejemplo, sistemas muy grandes)
e capacidad de estudiar sistemas en condiciones peligrosas en sus limites
normales de rendimiento y mas alla de ellos (por ejemplo, estudios de
seguridad y escenarios de accidentes)

¢ nivel de detalle de los resultados practicamente ilimitado

4.2. PROCESO

Los cddigos CFD se estructuran en torno a los algoritmos numeéricos que pueden
abordar los problemas de flujo de fluidos [24]. Para facilitar el acceso a su
capacidad de resolucién, todos los paquetes comerciales de CFD incluyen

sofisticadas interfaces de usuario para introducir los parametros del problema y
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examinar los resultados. Por lo tanto, todos los cédigos contienen tres elementos

principales:

1. Preprocesado

2. Resolucién (solver)
3. Postprocesado

A continuacion se explican brevemente como funciona cada uno de estos

elementos.

4.2.1. Preprocesado

El preprocesado consiste en la entrada de un problema de flujo a un programa
CFD por medio de una interfaz de facil manejo y la posterior transformacion de
esta entrada en una forma adecuada para su uso por el solver [24]. Las
actividades del usuario en la etapa de preprocesamiento incluyen [25]
e Definicion de la geometria de la regidon de interés: el dominio
computacional
e Generacion de la rejilla
e La subdivision del dominio en un numero de subdominios mas pequefios y
no superpuestos: una rejilla (o malla) de celdas (o volumenes de control o
elementos)
e Seleccién de los fendmenos fisicos y quimicos que deben modelarse
¢ Definicion de las propiedades de los fluidos
e Especificacién de las condiciones de contorno adecuadas en las celdas
que coinciden o tocan el limite del dominio
La solucion de un problema de flujo (velocidad, presion, temperatura, etc.) se
define en los nodos del interior de cada celda, por lo que esté proceso se conoce
también comunmente como mallado (mesh) [26]. La precision de una solucion
CFD se rige por el numero de celdas de la malla. En general, cuanto mayor sea el
numero de celdas, mayor sera la precision de la solucién. Tanto la precision de
una solucion como su coste en términos de hardware informatico necesario y
tiempo de calculo dependen de la finura de la malla. Las mallas 6ptimas suelen

ser no uniformes: mas finas en las zonas donde se producen grandes variaciones
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de un punto a otro y mas gruesas en las regiones con relativamente pocos
cambios [24].

En la actualidad, sigue dependiendo de las habilidades del usuario de CFD
disefar una malla que sea una solucibn de compromiso adecuada entre la
precision deseada y el coste de la solucion. Mas del 50% del tiempo empleado en
la industria en un proyecto CFD se dedica a la definicion de la geometria del
dominio y a la generacion de la malla. Para maximizar la productividad del
personal de CFD, todos los cddigos principales incluyen ahora su propia interfaz
de estilo CAD y/o facilidades para importar datos de modeladores de superficie y
generadores de malla propios. Los preprocesadores actualizados también
permiten al usuario acceder a bibliotecas de propiedades de materiales para los
fluidos mas comunes, asi como invocar modelos especiales de procesos fisicos y
quimicos (por ejemplo, modelos de turbulencia, transferencia de calor por
radiacion o modelos de combustion) junto con las principales ecuaciones de flujo
de fluidos [24].

4.2.2. Resolucion

Existen tres corrientes distintas de técnicas de solucion numérica: métodos de
diferencias finitas, de elementos finitos y espectrales [24]. Nos ocuparemos
unicamente del método de volumenes finitos, una formulacién especial de
diferencias finitas que es fundamental para los codigos CFD mas consolidados:
CFX/ANSYS, FLUENT, PHOENICS y STAR-CD. A grandes rasgos, el algoritmo
numeérico consta de los siguientes pasos [24], [25]:
¢ Integracion de las ecuaciones de gobierno del flujo de fluidos sobre todos
los volumenes de control (finitos) del dominio
e Discretizacion
e Conversidon de las ecuaciones integrales resultantes en un sistema de
ecuaciones algebraicas
e Solucion de las ecuaciones algebraicas mediante un método iterativo
La integracion de los volumenes de control distingue el método de los volumenes

finitos de todas las demas técnicas CFD. Los enunciados resultantes expresan la
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conservacion de las propiedades relevantes para cada celda de tamafo finito.
Esta clara relacién entre el algoritmo numérico y el principio de conservacion
fisico subyacente constituye uno de los principales atractivos del método de
volumenes finitos y hace que sus conceptos sean mucho mas sencillos de
entender para los ingenieros que los métodos de elementos finitos y espectrales
[24]. La conservacion de una variable general de flujo ¢, por ejemplo una
componente de la velocidad o la entalpia, dentro de un volumen de control finito
puede expresarse como un equilibrio entre los distintos procesos que tienden a
aumentarla o disminuirla.

Los codigos CFD contienen técnicas de discretizacion adecuadas para el
tratamiento de los fendbmenos de transporte clave, la conveccidén (transporte
debido al flujo de fluido) y la difusién (transporte debido a las variaciones de ¢ de
punto a punto), asi como para los términos fuente (asociados a la creacién o
destruccion de @) y la tasa de cambio con respecto al tiempo [24]. Los fenGmenos
fisicos subyacentes son complejos y no lineales, por lo que se requiere un

enfoque de solucion iterativo.

4.2.3. Postprocesado

Al igual que en el preprocesado, recientemente se ha llevado a cabo un enorme
trabajo de desarrollo en el campo del postprocesado [24]. Debido a la creciente
popularidad de las estaciones de trabajo de ingenieria, muchas de las cuales
cuentan con excelentes capacidades graficas, los principales paquetes de CFD
estan ahora equipados con versatiles herramientas de visualizacién de datos.
Estas incluyen, entre otros [27]:

e Visualizacion de la geometria del dominio y de la rejilla

e Graficos vectoriales

e Gréficos de lineas y contornos sombreados

e Gréficos de superficies 2D y 3D

e Seguimiento de particulas

¢ Manipulacién de la vista (traslacion, rotacion, escalado, etc.)

e Salida PostScript en color
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Mas recientemente, estas instalaciones pueden incluir también la animacion para
la visualizacidn dinamica de los resultados, y ademas de los graficos, todos los
coédigos producen una salida alfanumérica fiable y tienen instalaciones de
exportacién de datos para su posterior manipulacion externa al cédigo. Como en
muchas otras ramas del CAE, las capacidades de salida de graficos de los
cédigos CFD han revolucionado la comunicacion de ideas a la gente no

especializada.

4.3. ANSYS FLUENT

ANSYS Fluent es un software CFD que se utiliza particularmente para el
modelado de flujo de fluidos y la transferencia de calor. ANSYS Inc adquirié
Fluent en 2006 por $ 299 millones [28]. El software ha sufrido varios cambios y
mejoras para satisfacer las necesidades de la industria. Con este software CFD,
puede modelar y simular todo tipo de procesos de fluidos, asi como las
interacciones multifisicas de estructura fluida. ANSYS Fluent también tiene
amplias capacidades de modelado fisico que son necesarias para el flujo de
fluidos, transferencia de calor, turbulencia y reacciones para aplicaciones

industriales [28].

Con una precision y alcance inigualables, ANSYS Fluent es el software CFD
elegido por muchas compafiias y académicos de todo el mundo. Desarrollado por
ingenieros y expertos de renombre de todo el mundo, siempre puede confiar en
su solucion a medida que desarrolla productos de mejor calidad mas rapido con
menor riesgo y tiempo de comercializacion [28]. ANSYS Fluent es un paquete

CFD altamente complejo que satisface las necesidades de cada individuo.
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5. Calculos

5.1. CONDICIONES DEL ANALISIS

Para el estudio, se va a considerar un avion en la fase de crucero, con unas
condiciones tipicas de vuelo. En concreto, se considera un nivel de vuelo FL110,
con las condiciones estandar de la atmésfera ISA. Para este modelo, los valores

de atmésfera estandar a nivel del mar son los siguientes :

Magnitud Valor |
Presion 101325 Pa

Temperatura 288.16 K

Densidad 1.225 kg/m3

Tabla 5.1. Valores atmosfera estandar a nivel del mar (SL) [29]

Estos valores no son constantes para cualquier altura, sino que se modifican con
la altura. En la troposfera, los modelos de variacién de presion, temperatura y
densidad son los siguientes.

Para la presion, se tiene la siguiente formula para el calculo dentro de la
troposfera, que llega hasta 11km de altura como valor estandar, la altura a la que

se realiza este vuelo [29]:

)5.2561

p=po(1- 0.0065% (5.1)

En la siguiente figura se representa una curva que representa la variacion de la

presion con la altura:
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Figura 5.1. Variacion de presion con la altura [29]

Por su parte, la temperatura se modeliza a partir de la siguiente expresién [29]:

h(m)

T:To_65
1000

(5.2)

A partir de esta férmula, se obtiene una curva de variacién de la temperatura con

la altura, que se representa en la siguiente figura:

Altitude
ft k
; @® | (km) STRATOSPHERE
40000 7T 12 =
subsonic jet _______TRC_)_POB{\USF i
transport

cruise level

. TROPOSPHERE

Sea level
| 1
-60 40 60 Temperature

(°C)

Figura 5.2. Variacion de la temperatura con la altura [29]
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Por su parte, el valor de la densidad se halla a partir de la ecuacion de los gases
ideales [29]:

p=— (5.3)

A partir de todas estas expresiones, se recoge en la siguiente tabla los valores del

analisis:

Magnitud Valor |
Altitud 11 000 m

Presion 22648,81 Pa

Temperatura 216,65 K

Densidad 0,364 kg/m3

Velocidad 828 km/h

Mach 0,78

Angulo de ataque 6°

Tabla 5.2. Valores de estudio [Creacion propia]

5.2. DEFINICION DE GEOMETRIA (GEOMETRY)

Tras el disefio del ala en CATIA, se procede a la introduccion del ala en Fluent.
En este modulo, de los tantos que ofrece Ansys, el primer paso es definir la
geometria que luego se va a calcular. Para ello, se utiliza la aplicacion Design
modeler. A continuacién se expone el proceso tanto para el caso sin winglet como

el caso con winglet.

5.2.1. Sin winglet

En el caso de estudio del ala sin winglet, se tiene que crear un volumen de control
que hara las veces de aire alrededor del contorno del ala. Para su modelizacion
se utiliza una geometria tipo bala, con un radio de esfera y cilindro de altura
calculado a partir de la siguiente expresion:

R=h~10CMA (5.4)

Donde CMA es la cuerda media aerodinamica previamente definida en el

apartado 2.3 y cuyo valor concreto para este avion se ofrece en la tabla 3.2.
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Para la creacién de este volumen de control se dibuja, mediante el comando
sketching, una semicircunferencia en 2D, que prosteriormente se extrude,
creandose asi la parte del semicilindro con raiz en una cara de uno de los cuartos
de la esfera. De este modo, el volumen de control quedaria formado por dos
partes que se juntan con ayuda del comando Boolean unite.

A continuacion, para terminar de definir este volumen de control, es necesario que
el ala sea extraida del mismo, quedando solo su “forma” para determinar asi sus
limites, para lo que se utiliza el comando Boolean substract. De este modo, el
volumen de control tan sélo define el aire y no el ala en si.

Ademas, para poder luego crear una malla con buena precision, se ha creado un
volumen alrededor del ala que la envuelve, tal y como se puede apreciar en la

figura 5.3.

¥ X
0,00 50,00 100,00 (m)
. )

25.00 75.00

Figura 5.3. Volumen de control creado en Geometry para el ala sin winglet
[Creacién propia]
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Figura 5.4. Detalle del ala con proyecciones de lineas para el ala sin winglet
[Creacidn propia]

También, para poder definir mejor la geometria del ala, se han proyectado sobre
la “superficie” (no existe como tal si no solo su contorno, como se comenté
previamente), dos lineas, tal y como se ve en la figura anterior. Esto es util para
poder concretar asi mejor los valores de mallado en bordes de ataque/salida

como se indicara a continuacion.

5.2.2. Con winglet

Para el caso del ala con winglet, el proceso ha sido idéntico al anterior,

mostrandose los resultados pertinentes en las siguientes dos figuras.
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Figura 5.5. Volumen de control creado en Geometry para el ala con winglet
[Creacidn propia]

Figura 5.6. Detalle del ala con proyecciones de lineas para el ala sin winglet
[Creacidn propia]

5.3. CREACION DEL MALLADO (MESH)

Tras la definiciébn de geometrias, se procede con la creaciéon del mallado espacial
para el volumen de control creado. Una malla consiste en unas divisiones del
volumen a calcular en partes discretas locales, para su resolucién de las
ecuaciones diferenciales de modo numérico. Para su creacion, se tienen que
tener en cuenta las diversas zonas del volumen que pueden ser conflictivas y que
precisaran de un mallado mas fino para obtenciéon de mejores resultados, como

zonas afiladas, curvas o huecas, por ejemplo.
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Ademas, hay que vigilar los diversos valores de calidad de la malla resultado para
que no sean conflictivos con su resolucion posterior, bien por fallos en los
resultados o porque éstos puedan ser poco precisos. De este modo, primero se
han definido unos valores generales para la geometria, tras lo que se ha afinado
diferentes zonas de interés donde es interesante realizar un estudio mas
pormenorizado.

A continuacion, se detalla el proceso de creacién de la malla para ambos casos

estudiados.

5.3.1. Sin winglet

Comenzando con la parte sin winglet de nuevo, se ha elegido el método de
resolucion de CFD, con el solver Fluent y un elemento creado linealmente.
Ademas, se ha elegido un tamafio de elemento que como maximo sera de 1 m,
con una tasa de crecimiento del 20%. Se ha elegido también un modelo que toma
en general la curvatura con diversos elementos que capta por defecto, con un
valor de 1 cm como maximo para estos elementos, y un angulo de 18°.

Dentro de los parametros de calidad, que se comentara posteriormente con los
resultados, se ha detallado que el smoothing sea alto. Esto mejora la calidad al
desplazar la ubicacién de los nodos con respecto a nodos circundantes [30].
Ademas, se ha elegido que se chequee la topologia para asi garantizar un mejor
resultado de malla.

Las caracteristicas anteriores se recogen en la siguiente tabla:
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Detalles de Mesh \

Physics preference CFD
Solver preference Fluent
Element order Linear
Element size im
SIZING

Growth rate 1,2
Max size 1m
Capture curvature Yes
Curvature Min Size 5 mm
Curvature Normal Angle 18°
QUALITY

Smoothing High
ADVANCED

Topology checking Yes

Tabla 5.3. Caracteristicas malla sin winglet [Creacion propia]

También se ha definido el valor por defecto de la inflacion, que se utiliza para
generar celdas finas adyacentes a los limites [30]. En este caso habria varias
opciones para la eleccion del tipo [30]:

e Smooth transition: mantiene un crecimiento volumétrico suave entre cada
capa adyacente. El total depende de la variacion de la malla de la
superficie de la base (por defecto)

o First layer thickness: Mantiene constante la altura de la primera celda

e Total thickness: Mantiene constante la altura total de la capa de la capa de
inflado

e First aspect ratio: Controla las alturas de las capas de inflado definiendo la
relacion de aspecto de las inflaciones que se extruyen desde la base de
inflado

e [ast aspect ratio: Crea capas de inflado utilizando los valores de la altura
de la primera capa, las capas maximas y los controles de relacion de
aspecto

Importante destacar en este punto las propiedades de la capa limite. Dentro del
fluido las particulas tienen un movimiento desordenado y ciertamente irregular,
produciendo un mezclado en 3D. El numero de Reynolds, que relaciona las

fuerzas convectivas y las viscosas, marca si una capa limite es turbulenta o
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laminar. Si su valor es mayor de 107, se considera que ésta se desprende y por
tanto, es turbulenta [2].

También son caracteristicas clave de la capa limite la viscosidad dinamica y y la
cinematica v, asi como el coeficiente de rozamiento C¢, la tension de cizalladura
7, (fuerza tangente por unidad de area que se ejerce sobre el aire por el
revestimiento del ala), y la velocidad de la friccion u. A continuacién se indican las

férmulas respectivas [31]:

Re = ”Hﬂ (5.5)
__UsoxL

v=—= (5.6)

U=VXD (5.7)

Cr = [2logio(Re) — 0,65]73 (5.8)

Ty = Cf%onzo (5.9)

u= FW (5.10)

Con estas expresiones, se obtienen los siguientes valores para el caso de

estudio:

Magnitud Valor |
Numero de Reynolds 2,5262x107

Velocidad cinematica v 0,3785 stokes

Coeficiente de rozamiento C; 0,0021

Tension de cizalladura ,, 21,71 Pa

Velocidad de la friccion u 7,713 m/s

Espesor de la capa limite 0,053

Tabla 5.4. Propiedades de la capa limite [Creacién propial]

Alba Uberty Yanez Ingenieria aeroespacial



Pagina 77 de 121

Con estos datos se acude a la herramienta en linea Atmospheric Properties

Calculator [31], obteniéndose los siguientes valores para la definicion del inflado:

Inflation option Total thickness
Number of layers 12

Growth rate 1,2

Maximum thickness 5,3cm

Tabla 5.5. Datos del apartado Inflation [Creacion propia]

Posteriormente, se han afinado los resultados con diferentes sizing detallados en
algunas partes. Primero, se ha definido como cuerpo de influencia el volumen de
control sobre el cuerpo que se cred alrededor del ala para que asi se produzca
una tasa de crecimiento desde el perfil alar (parte substraida del volumen de
control pero que ejerce de contorno del mismo) sobre ese cuerpo, consiguiendo
una malla mas fina en los alrededores del ala. Esta parte se ha denominado
“Fluido”

Posteriormente se ha refinado mas la malla en los alrededores del ala. Para ello,
se ha subdividido en este apartado en las partes que se detallan en la siguiente
imagen. En la tabla 5.6 se detallan los valores especificos para cada una de ellas

que difieren de los generales de la tabla 5.3.
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Figura 5.7. Detalle de las divisiones del ala [Creacién propia]

Detalles especificos de Mesh
CARAS INTERNAS

Element size 5cm
Capture Proximity Yes
Proximity Min Size 2cm
Num Cells Across Gap 3

Proximity Size Function Sources

Faces and Edges

CARAS EXTERNAS RAIZ

Element size 5cm
Capture Proximity Yes
Proximity Min Size 2.cm
Num Cells Across Gap 3

Proximity Size Function Sources

Faces and Edges

CARAS EXTERNAS PUNTA

Element size 5cm
Capture Proximity Yes
Proximity Min Size 2.cm
Num Cells Across Gap 3

Proximity Size Function Sources

Faces and Edges

Tabla 5.6. Detalles especificos de Mesh [Creacién propia]
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Finalmente, una vez realizados estos ajustes, se procede a la creacidén de la
malla. En las siguientes figuras se ve un plano general de cémo ha quedado y un
detalle del contorno del ala. A destacar el numero de nodos y elementos de la
malla, 3813673 y 19396090 respectivamente.

Figura 5.8. Plano general de la malla sin winglet [Creacion propia]

Figura 5.9. Detalle de la malla en el borde de salida sin winglet [Creacién propia]
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Figura 5.10. Detalle de la malla en el borde de ataque sin winglet [Creacion
propial

A continuacion, es preciso analizar la calidad de la malla. Para ello, se utilizan 3
valores. Primero, skewness, que se calcula a partir de las siguientes expresiones,

para celdas en forma de triangulo o tetraedro y para cualquier geometria de celda,
respectivamente [30]:

optimal cell size—cell size

Skewness = ; : (5.11)
optimal cell size
SkeWTleSS = max [emax_eequiangular ) Gequiangular_emin] (512)
180_92quiangular eequiangular

En la siguiente figura se observa que lo ideal es que sea lo menor posible,
siempre dentro del rango de 0 a 1:

Excellent Very good Good Acceptable Bad Unacceptable
0-0.25 0.25-0.50 0.50-0.80 0.80-0.94 0.95-0.97 0.98-1.00

Figura 5.11. Rango de valores para skewness [30]
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Posteriormente se estudia la calidad a través del parametro Orthogonal quality, el
cual analiza la calidad de la malla a través de las siguientes expresiones para una

celda y para cada cara respectivamente [30]:

Aifi Aic;

"zl Tl (5.13)
. Aje;

Min [IAillei| ] (5.14)

Donde los parametros son los que se ven en la siguiente figura:

A,
Figura 5.12. Definicion de valores para calidad ortogonal [30]

En la siguiente figura se observa que lo ideal es que sea lo mas cercano a 1

posible, lo cual indicaria una ortogonalidad perfecta o cuasi-perfecta.

Unacceptable Bad Acceptable Good Very good Excellent
0-0.001 0.001-0.14 0.15-0.20 0.20-0.69 0.70-0.95 0.95-1.00

Figura 5.13. Rango de valores para calidad ortogonal [30]

Finalmente, el tercer parametro que se tendra en cuenta para el estudio de la
calidad es Aspect Ratio, el cual se calcula a partir de las siguientes expresiones

para superficie 2D y celda 3D respectivamente:

Alba Uberty Yanez Ingenieria aeroespacial



Pagina 82 de 121

Arista de mayor longitud &
AR =— g (5.15)
Arista de menor longitud 6y
Radio de la esfera circunscrita en la celda
AR = ! (5.16)

Radio de la esfera inscrita en la celda

En la siguiente figura se detallan estas medidas:

ox

Figura 5.14. Detalle medidas Aspect Ratio [30]

Una vez definidas todas estas variables, se procede a obtener los resultados de
estos analisis de calidad a partir del propio software, con las graficas y tablas

siguientes.

i T £14 .\ €6 i PyI5

6050768,00

5000000,00
4000000,00
3000000,00
Z 2000000,00
1000000,00
l L
00 0,13 0,25 0,38

0, 0,50 0,63 0,75 0,88 0,98

umber of Elements

Element Metrics

Figura 5.15. Grafico de resultados de skewness [Creacion propia]
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Skewness quality |

Min 1,9822e-09
Max 0,97866
Media 0,22177
Desviacion estandar 0,10098

Tabla 5.7. Resultados analisis skewness [Creacion propia]

Se observa que la media de los resultados entra dentro de un rango aceptable,

confimando esta afirmacién con la baja desviacion de los resultados.

——Tet4 —a— Weds —— Py15

6087965,00

5000000,00
4000000,00
3000000,00
2000000,00 ‘
1000000,00
0,00 o= L
0,75 0,88 1,00

0,01 013 0,25 038 0,50 0,63

Number of Elements
=
i=3

=]
=1
=]

Element Metrics

Figura 5.16. Grafico de resultados de calidad ortogonal [Creacién propia]

Orthogonal quality

Min 1,1751e-002
Max 0,99886
Media 0,77753
Desviacion estandar 0,10034

Tabla 5.8. Resultados analisis calidad ortogonal [Creacidn propia]

De los resultados se obtiene que entra dentro de rangos aceptables, ya que la
media es alta, 0,77753, y tan solo unos pocos valores segun la figura 5.16

estarian en rango no aceptable, considerandolos despreciables.
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e T 4 i \\ 16 i PyTS

17925816,00

15000000,00

12500000,00

10000000,00

7500000,00

Number of Elements

5000000,00

2500000,00

0,00
1,16 100,00 200,00 300,00 400,00 486,65

Element Metrics

Figura 5.17. Grafico de resultados de Aspect Ratio [Creacién propia]

Orthogonal quality

Min 1,1575
Max 486,65
Media 3,0546
Desviacion estandar 5,622

Tabla 5.9. Resultados analisis calidad ortogonal [Creacidn propia]

Se observa que, para un valor ideal de 1, la media es bastante cercana y tan solo
unos pocos valores segun la figura 5.17 provocan que ésta aumente, por lo que

se aceptan los resultados.

5.3.2. Con winglet

Continuando con la parte con winglet de nuevo, se han elegido los parametros
recogidos en la tabla siguiente de un modo similar al explicado anteriormente sin

winglet.
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Detalles de Mesh \

Physics preference CFD
Solver preference Fluent
Element order Linear
Element size im
SIZING

Growth rate 1,2
Max size 1m
Capture curvature Yes
Curvature Min Size 5 mm
Curvature Normal Angle 18°
QUALITY

Smoothing High
ADVANCED

Topology checking Yes

Tabla 5.10. Caracteristicas malla con winglet [Creacidn propia]

También se ha definido el valor por defecto de la inflacién, que, tal y como se
comentd anteriormente, se utiliza para generar celdas finas adyacentes a los
limites [30].

Con los datos de la tabla 5.4, y acudiendo a la herramienta en linea Atmospheric
Properties Calculator [31], se tienen los siguientes valores para la definicién del

inflado:

INFLATION |

Inflation option Smooth transition
Number of layers 16

Growth rate 1,2

Transition ratio 0,272

Tabla 5.11. Datos del apartado Inflation [Creacion propia]

Tras esto, al igual que en el apartado anterior, se ha definido como cuerpo de
influencia el volumen de control sobre el cuerpo que se cred alrededor del ala
para que asi se produzca una tasa de crecimiento desde el perfil alar (parte
substraida del volumen de control pero que ejerce de contorno del mismo) sobre
ese cuerpo, consiguiendo una malla mas fina en los alrededores del ala. Esta
parte se ha denominado “Fluido”.

Posteriormente se ha creado una malla mas fina alrededor del ala, para lo cual se

ha subdividido en este apartado en las partes que se detallan en la siguiente
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imagen. En la tabla 5.12 se detallan los valores especificos para cada una de

ellas que difieren de los generales de la tabla 5.10.

CARAS INTERNAS

WINGLET 1

CARAS EXTERNAS RAIZ

"

WINGLET 2

CARAS EXTERNAS PUNTA

WINGLET 3

Figura 5.18. Detalle de las divisiones del ala [Creacion propia]

Detalles especificos de Mesh
CARAS INTERNAS

Element size 5cm
Capture Proximity Yes
Proximity Min Size 2cm
Num Cells Across Gap 3

Proximity Size Function Sources

Faces and Edges

CARAS EXTERNAS RAIZ

Element size 2.cm
Capture Proximity Yes
Proximity Min Size 2cm
Num Cells Across Gap 3

Proximity Size Function Sources

Faces and Edges

CARAS EXTERNAS PUNTA

Element size 2.cm
Capture Proximity Yes
Proximity Min Size 2.cm
Num Cells Across Gap 3

Proximity Size Function Sources

Faces and Edges

WINGLET 1

Element size 1cm
Capture Proximity Yes
Proximity Min Size 2 .cm
Num Cells Across Gap 3
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Proximity Size Function Sources Faces and Edges
WINGLET 2

Element size 1cm

Capture Proximity Yes

Proximity Min Size 2 .cm

Num Cells Across Gap 3

Proximity Size Function Sources Faces and Edges
WINGLET 3

Element size 1cm

Capture Proximity Yes

Proximity Min Size 2.cm

Num Cells Across Gap 3

Proximity Size Function Sources Faces and Edges

Tabla 5.12. Detalles especificos de Mesh [Creacion propia]

Finalmente, al igual que el apartado anterior, se procede con el calculo de la
malla, de la cual se muestran algunas imagenes a continuacién. Importante
destacar también en este punto que el numero de nodos de la malla obtenida es
de 5890445, mientras que tiene 21612159 elementos.

Figura 5.19. Plano general de la malla sin winglet [Creacion propia]
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Figura 5.20. Detalle de la malla en el borde de salida con winglet [Creacion propial

Figura 5.21. Detalle de la malla en el borde de ataque con winglet [Creacion
propia]

Tras la realizacion de la malla, se va a analizar su calidad con los parametros que
ya se han definido: skewness, calidad ortogonal y aspect ratio. Para ello, se

obtienen las graficas y tablas que se muestran a continuacion.
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—— Tet4 . \W e d6

5019675,00

4000000,00
3000000,00
2000000,00
1000000,00 I
0,00
00 0,13 0,25 0,38

0,

Number of Elements

0,50 0,63 0,75 0,88 0,97

Element Metrics

Figura 5.22. Grafico de resultados de skewness [Creacion propia]

Skewness quality |

Min 7,0384e-007
Max 0,96968
Media 0,21761
Desviacion estandar 0,11159

Tabla 5.13. Resultados analisis skewness [Creacion propia]

Se obtiene que la media de los resultados de calidad de la malla estaria en un

rango aceptable, confirmando esto con la baja desviacion de los resultados.

—— Tet4 e \N £ 06

5123472,00

4000000,00
3000000,00
2000000,00
1000000,00
0,00 L I
0,50 0,63 0,75 088 1,00

0,01 0,13 0,25 0,38 0

Number of Elements

Element Metrics

Figura 5.23. Grafico de resultados de calidad ortogonal [Creacidn propia]
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Orthogonal quality |

Min 6,7823e-003
Max 0,99881
Media 0,78113
Desviacion estandar 0,11265

Tabla 5.14. Resultados analisis calidad ortogonal [Creacidn propia]

De los resultados se obtiene que entra dentro de rangos aceptables, ya que la
media es alta, 0,78113, y tan solo unos pocos valores segun la figura 5.23
estarian en rango fuera de lo estrictamente aceptable, considerandolos

despreciables.

T £t4 e Wed6

15229254,00

12500000,00

10000000,00

7500000,00

Number of Elements

5000000,00

2500000,00

i
1,16 100,00 200,00 300,00 400,00 500,00 533,47

Element Metrics

Figura 5.24. Grafico de resultados de Aspect Ratio [Creacién propia]

Orthogonal quality |

Min 1,1578
Max 533,47
Media 7,3489
Desviacion estandar 12,255

Tabla 5.15. Resultados analisis calidad ortogonal [Creacidn propia]

Se observa que, para un valor ideal de 1, la media es bastante cercana y tan solo
unos pocos valores segun la figura 5.24 provocan que ésta aumente, por lo que

se aceptan los resultados.
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5.4. INTRODUCCION DE VARIABLES (SETUP)

Tras la creacion de la malla, se pasa al calculo y resolucion del problema. Para
ello, se utiliza la aplicacién Fluent en su modalidad Solver. En los siguientes
apartados se detallan los pasos seguidos para hallar la solucion tanto en el caso

sin winglet, como en el caso con él.

5.4.1. Sin winglet

Tras la introduccién de la malla en la aplicacién, lo primero que hay que elegir es
el método con el cual se resolvera el problema. En este caso hay dos opciones
[32]:

e Pressure Based: toman el momento y la presion (o la correccion de la
presidon) como variables principales, mientras los algoritmos de
acoplamiento presién-velocidad se obtienen reformulando la ecuacion de
continuidad. Para este modo de resolucion se tienen dos algoritmos, bien
segregated solver, que resuelve la correccion de la presién y el momento
de forma secuencial, o bien coupled solver, que resuelve la presion y el
momento simultaneamente.

e Density Based: las ecuaciones de continuidad, momento, energia y
especies (si es necesario) se resueltas en forma vectorial resueltas en
forma vectorial. La presidn se obtiene mediante una ecuacion de estadom
mientras que las ecuaciones escalares adicionales se resuelven de forma
segregadas. Se puede ejecutar de modo implicito, Utiliza un método
Gauss-Seidel / bloque simétrico Gauss-Seidel/método ILU para resolver las
variables, o explicito, que utiliza un Runge-Kutta de varios pasos como
método de integracién temporal.

En este caso, se ha elegido un modo de resolucion Pressure Based, con el
método coupled.

Por su parte, para la modelizacion de la turbulencia hay las siguientes alternativas
[33]:

e Inviscid: especifico para flujo no viscoso.
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e Laminar. especifico para flujo laminar.

o Spalart-Allmaras: especifica que el flujo turbulento se calcula utilizando el
modelo Spalart-Allmaras, que es un modelo relativamente sencillo de una
sola ecuacion que resuelve una ecuacion de transporte modelada para la
viscosidad cinematica de los remolinos (turbulenta).

e K-epsilon: utiliza un modelo de los tres disponibles de los k-¢, Standard,
RNG y Realizable, que utilizan el mismo modelo de transporte pero difieren
en los modelos usados para el calculo de la viscosidad turbulenta, el
numero de Prandtl turbulento que gobierna la difusidn, y los términos de
generacion.

e K-omega: utiliza un modelo de los tres disponibles de los k-w, Standard, y
SST, que utilizan el mismo modelo de transporte pero difieren en los
modelos usados para el cambio gradual del modelo de capa limite y para la
formulacién de la viscosidad turbulenta.

e Transition k-kl-omega: sirve para predecir el desarrollo de la capa limite y
calcular el inicio de la transicion. Este modelo puede utilizarse para abordar
eficazmente la transicion de la capa limite de un régimen laminar a uno
turbulento.

e Transition SST. se basa en el acoplamiento de las ecuaciones de
transporte SST k-w con otras dos ecuaciones de transporte, una para la
intermitencia y otra para el criterio de inicio de la transicion, en términos de
numero de Reynolds de momento-espesor.

e Reynolds Stress: es el tipo de modelo de turbulencia mas elaborado que
proporciona ANSYS FLUENT. Abandonando la hipétesis de la viscosidad
de remolino isotrépica, el RSM cierra las ecuaciones de Navier-Stokes
promediadas por Reynolds resolviendo ecuaciones de transporte para las
tensiones de Reynolds, junto con una ecuacién para la tasa de disipacion.
Esto significa que se requieren cinco ecuaciones de transporte adicionales
en flujos 2D, en comparacion con siete ecuaciones de transporte
adicionales resueltas en 3D.

e Detached Eddy simulation: los modelos RANS inestables se emplean en la
capa limite, mientras que el tratamiento LES se aplica a las regiones

separadas. La region del LES se asocia normalmente a la region turbulenta
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del nucleo, donde las grandes escalas de turbulencia no permanente
desempefian un papel dominante.

e Large Eddy simulation: los flujos turbulentos se caracterizan por remolinos
con una amplia gama de escalas de longitud y tiempo. Los remolinos mas
grandes suelen tener un tamafio comparable al de la longitud caracteristica
del flujo medio. Las escalas mas pequefas son responsables de la
disipacion de la energia cinética de la turbulencia.

En este caso, se ha elegido un modelo viscoso para el calculo de Spalart-
Allmaras, manteniendo los valores de las constantes por defecto, con una

produccion basada en la vorticidad, como se ve en la siguiente imagen.

i Viscous Model >

Model Constants
Ch1
0.1355

Model
Inviscid
Laminar

#®) Spalart-Allmaras (1 eqn)
k-epsilon (2 eqn)
k-omega (2 eqn)
Transition k-k-omega (3 eqn)
Transition SST (4 eqn)
Reynolds Stress (7 eqn)
Scale-Adaptive Simulation (SAS)
Detached Eddy Simulation (DES)
Large Eddy Simulation (LES)

Spalart-Allmaras Production
®) Vorticity-Based
Strain/Vorticity-Based

Options

Curvature Correction
Corner Flow Correction

Ch2
0.622
Cvl

Sl
cw2
0.3
Ccw3

2
Kappa
0.4187
Prandtl Number
0.667

User-Defined Functions
Turbulent Viscosity
none

m | Cancel ‘ | Help |

Figura 5.25. Modelo Spallart-Alimaras [Creacion propia]

A continuacion, se tiene que modificar el fluido que se utiliza, aire, para adaptar la
densidad a la que hay en las condiciones de vuelo detalladas en el apartado 5.1,
es decir, la densidad tendra que ser p = 0,364 kg/m3.

Por otro lado, se tiene que modificar las condiciones de contorno tanto del inlet
como del outlet para adaptarlo a las condiciones de contorno. En concreto, para el

inlet, que se ha editado segun su velocidad, se introduce segun magnitud y
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direccion. Importante recordar en este punto que el vuelo se considera de 0,8
Mach, es decir, unos 230 m/s, y con un angulo de ataque de 6°, un valor estandar
para un vuelo de crucero. Para el desglose en ejes se han utilizado estas
expresiones:

U, = Ucosa (5.16)

U, = Usena (5.17)

Donde x es el eje en la direccion del viento, e y el perpendicular a la superficie
hacia arriba. En este caso, por la localizacion del ala respecto a los ejes habra

que hacer algunas modificaciones que se especifican a continuacion:

Magnitud Valor |
Velocity specification method Magnitude and direction

Velocity magnitude 230 m/s

X-Component of flow direction -0.9945218

Y-Component of flow direction 0

Z-Component of flow direction -0.10453

Specification method Turbulent viscosity ratio

Turbulent viscosity ratio 10

Tabla 5.16. Detalles inlet sin winglet [Creacion propia]

En cuanto a la definicion de la salida, outlet, se define por presion, tan solo
modificando de los valores por defecto la presion manométrica, que se elige como
la que esta en el caso de vuelo detallado en el apartado 5.1, es decir, 22648,81
Pa. Los detalles se adjuntan en la tabla 5.17:

Magnitud Valor |
Backflow Reference Frame Absolute

Gauge Pressure 22648,81 Pa

Pressure Profile Multiplier 1

Backflow Direction Specification Method Normal to boundary

Backflow Pressure Specification Total pressure

Specification method Turbulent viscosity ratio

Turbulent viscosity ratio 10

Tabla 5.17. Detalles outlet sin winglet [Creacidn propia]
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En cuanto a los valores de referencia, se han dejado los de la atmodsfera estandar,
ya que asi el programa podra saber como obtener la presidn del problema a partir
de la manométrica indicada y la de la atmésfera ISA.

Finalmente, en los métodos de resolucién se elige el algoritmo de resolucion,
entre los que se tiene [33]:

o Semi-Implicit Method for Pressure-Linked Equations (SIMPLE): utiliza una
relacion entre las correcciones de velocidad y presion para hacer cumplir la
conservacion de la masa y obtener el campo de presion

e Coupled: obtiene una implementacion robusta y eficiente de una sola fase
para flujos en estado estacionario, con un rendimiento superior en
comparacién con los esquemas de solucidon segregada. Este algoritmo esta
basado en la presion, y ofrece una alternativa al algoritmo segregado
basado tanto en la densidad como en la presién con acoplamiento presion-
velocidad de tipo SIMPLE. Para los flujos transitorios, el uso de este
algoritmo es necesario cuando la calidad de la malla es pobre, o si se
utilizan grandes pasos de tiempo.

e SIMPLE-Consistent (SIMPLEC): el procedimiento SIMPLEC es similar al
procedimiento SIMPLE descrito anteriormente, donde la unica diferencia
radica en la expresion utilizada para la correccion del flujo.

e Pressure-implicit

e Fractional Step Method (FSM): las ecuaciones de momento se desacoplan
de la ecuacidon de continuidad mediante una técnica matematica
denominada division de operadores o factorizacion aproximada. El
algoritmo de solucién resultante es similar a los algoritmos de solucion
segregada

En este caso, se ha elegido el método Coupled, ya que asi se garantiza que
independientemente de los pasos de tiempo que el programa elija, la solucion
sera suficientemente buena.

En cuanto a los métodos de discretizacion espacial, que se utilizan para las
ecuaciones de modelado de las celdas y sus flujos, se tiene [33]:

o First Order Upwind Scheme: cuando se desea una precisidon de primer
orden, las cantidades en las caras de la celda se determinan asumiendo

que los valores del centro de la celda de cualquier variable de campo
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representan un valor medio de la celda y se mantienen en toda la celda; las
cantidades de la cara son idénticas a las cantidades de la celda
e Central Differencing Scheme: cuando se utiliza el modelo de turbulencia
LES, se dispone de un esquema de discretizacién de segundo orden para
las ecuaciones de momento.
e Power Law Scheme: interpola el valor de cara de una variable utilizando la
solucion exacta de una ecuacidn de conveccion-difusién unidimensional
e Second Order Upwind: cuando se desea una precisién de segundo orden,
las cantidades en las caras de las celdas se calculan utilizando un enfoque
de reconstruccion lineal multidimensional; en este enfoque, la precision de
orden superior se consigue en las caras de las celdas mediante una
expansion en serie de Taylor de la solucién centrada en la celda alrededor
del centroide de la celda
e QUICK: se utiliza para mallas cuadrilateras y hexaédricas, en las que
pueden identificarse caras y celdas unicas aguas arriba y aguas abajo,
basandose en una media ponderada de interpolaciones de segundo orden
y centrales de la variable.
Teniendo en cuenta que mayor orden indica mayor exactitud pero a la vez un
mayor tiempo computacional y menor estabilidad y convergencia mas lenta de la
solucion [34], se ha empezado el calculo con un First Order Upwind que
posteriormente se ha cambiado a Second Order Upwind, consiguiendo una
solucion de compromiso entre estabilidad del modelo y precision de los
resultados.
Por otro lado, para los gradientes de las variables se tiene [33]:
e Green-Gauss Cell-Based
e Green-Gauss Node-Based
e Least Squares Cell-Based
Se ha elegido esta ultima opcidn por ser apropiado para cualquier tipo de
régimen, ademas de ser el 6ptimo a nivel computacional.
En cuanto al control de la convergencia, se puede elegir entre el niumero de
Courant, que es el intervalo de tiempo que se divide entre la residencia en un

volumen de contrOl definido, o el caso Pseudo-Transient, que calcula
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automaticamente tanto las velocidades como las dimensiones del control del
volumen, por lo que se elige esta ultima opcion.

En la siguiente imagen se observa una captura de esta pestafia en la aplicacion,
teniendo en cuenta que tanto el momento como el modelo de viscosidad
turbulenta fueron modificados a Second Order Upwind una vez se vea

convergencia de los resultados.

Solution Methods |§|

Pressure-Velocity Coupling

Scheme

Coupled w
Flux Type

Rhie-Chow: distance based 4 Auto Select

Spatial Discretization

Gradient

Least Squares Cell Based !
Pressure

Second Order b
Momentum

First Order Upwind fu
Modified Turbulent Viscosity

[First Order Upwind ]

Transient Formulation

-

Mon-Iterative Time Advancement
Frozen Flux Formulation

v | Pseudo Transient
Warped-Face Gradient Correction

High Order Term Relaxation

Structure Transient Formulation

|_ Default |

Figura 5.26. Método de resolucion sin winglet [Creacion propia]

Tras esto, se realiza una inicializacion de tipo hibrida, que se observa
convergencia (calcula los valores de condiciones iniciales del problema, y ha de
ser menor de 10~7. Finalmente, se procede con el calculo en el comando Run
Calculation. En la siguiente figura se ven los valores residuales obtenidos para
este caso, donde alrededor de la iteracién 36 se cambié el modelo de resolucién
del de primer orden al de segundo, necesitando un total aproximado de 78

iteraciones para converger en un resultado.
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Residuals
——— continuity

x-velogity 1e+01 =

yvelocity
——z-velacity 1e+00 —
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1e-02 —
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1e-05 —
16-06 —
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1e-08
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Figura 5.27. Residuales para la solucion sin winglet [Creacion propia]

5.4.2. Con winglet

Después de detallar el proceso de Set up del caso del ala con winglet, se procede
a hacer el mismo analisis con winglet, pero obviando algunos conceptos mas
tedricos ya mencionados y explicados en el epigrafe anterior.

De nuevo se ha elegido un modo de resolucién Pressure Based, con el método
coupled, con un modelo viscoso para el calculo de Spalart-Allmaras, manteniendo
los valores de las constantes por defecto, con una produccion basada en la
vorticidad, como se veia en la imagen 5.25. El aire también se ha adaptado, como
fluido, a lo detallado en el apartado 5.1 en cuanto a los valores de densidad para
el vuelo, p = 0,364 kg/m3.

De nuevo hay que adaptar las condiciones tanto del inlet como del outlet para las
condiciones de contorno del mismo modo del apartado anterior, es decir, para las
condiciones de vuelo indicadas en el apartado 5.1, es decir, 0,8 Mach y angulo de
ataque de 6°, y con ayuda de las ecuaciones 5.16 y 5.17 se han obtenido los
siguientes valores para inlet, adaptando de nuevo esas ecuaciones para la

disposicion de la geometria y ejes de este caso concreto:

Alba Uberty Yanez Ingenieria aeroespacial



Pagina 99 de 121

Magnitud Valor |
Velocity specification method Magnitude and direction

Velocity magnitude 230 m/s

X-Component of flow direction -0.9945218

Y-Component of flow direction 0

Z-Component of flow direction 0.10453

Specification method Turbulent viscosity ratio

Turbulent viscosity ratio 10

Tabla 5.18. Detalles inlet con winglet [Creacién propia]

En cuanto a la definicion de la salida, outlet, se define por presion, del mismo

modo que en apartado anterior, cuyos detalles se adjuntan en la tabla 5.19:

Magnitud Valor |
Backflow Reference Frame Absolute

Gauge Pressure 22648,81 Pa

Pressure Profile Multiplier 1

Backflow Direction Specification Method Normal to boundary

Backflow Pressure Specification Total pressure

Specification method Turbulent viscosity ratio

Turbulent viscosity ratio 10

Tabla 5.19. Detalles outlet con winglet [Creacidn propial]

En cuanto a los valores de referencia, se han dejado los de la atmdsfera estandar,
ya que asi el programa podra saber como obtener la presidn del problema a partir
de la manomeétrica indicada y la de la atmdsfera ISA.

Finalmente, el algoritmo de resolucion elegido es Coupled, pues asegura buena
soluciéon con independencia de los pasos de tiempo que se elijan para su
resolucién. El método de discretizacién espacial sera, al igual que en el apartado
anterior, primero First Order Upwind y después, tras la convergencia del primer
método, Second Order Upwind.

Ademas, como medida de gradiente de las variables, se elige de nuevo Least
Squares Cell-Based, que se ha elegido por ser apropiado para cualquier tipo de
régimen, ademas de ser el optimo a nivel computacional. En cuanto al control de
la convergencia, se elige de nuevo Pseudo-Transient, que calcula
automaticamente tanto las velocidades como las dimensiones del control del

volumen.
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En la siguiente imagen se observa una captura de esta pestafia en la aplicacion,
teniendo en cuenta que tanto el momento como el modelo de viscosidad
turbulenta fueron modificados a Second Order Upwind una vez se vea

convergencia de los resultados.

Solution Methods |§|

Pressure-Velocity Coupling

Scheme

Coupled x
Flux Type

Rhie-Chows: distance based b Auto Select

Spatial Discretization

Gradient

Least Squares Cell Based -
Pressure

Second Order >
Momentum

First Order Upwind >
Maodified Turbulent Viscosity _
[First Order upwind =

Transient Formulation

Non-Tterative Time Advancement
Frozen Flux Formulation

+| Pseudo Transient
Warped-Face Gradient Correction

High Order Term Relaxation

Structure Transient Formulation

-

[ Default |

Figura 5.28. Método de resolucion con winglet [Creacidn propial

Tras esto, se realiza una inicializacion de tipo hibrida, que se observa
convergencia (calcula los valores de condiciones iniciales del problema, y ha de
ser menor de 10~7. Finalmente, se procede con el calculo en el comando Run
Calculation. En la siguiente figura se ven los valores residuales obtenidos para
este caso, donde alrededor de la iteracion 36 se cambid el modelo de resolucién
del de primer orden al de segundo, necesitando un total aproximado de 78

iteraciones para converger en un resultado.
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Figura 5.29. Residuales para la solucion con winglet [Creacién propial
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6. Resultados

Tras la ejecucion de los célculos, se procede a obtener algunos resultados que se
consideran importantes para analizar estos dos casos concretos y poder asi
compararlos, determinando la utilidad, o no, del uso del winglet. Para ello, se van
a recoger los datos de los contornos de presion, tanto dinamica como estatica, y
los de velocidad en los siguientes planos paralelos al eje de la cuerda del perfil,
midiendo las distancias a partir del plano de simetria, es decir, el lado “plano” del

volumen de control (ver figuras 5.3 y 5.5)

e Raiz
e 5m
e 10m

e Punta (16,8 m)

6.1. CONTORNOS DE PRESION

Dentro de los contornos de presion elegidos, se han obtenido tanto los de estatica
como los de dinamica. Se recogen en los dos siguientes subapartados, de modo
que se compara para cada plano de estudio la distribucién en el caso sin winglet y

posteriormente en el caso sin él.

6.1.1. Presion estatica

Tal y como se comentd anteriormente, se adjuntan imagenes de los contornos de

presion estatica para los casos de raiz del ala, a 5y 10 m de ella, y en la punta.
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Figura 6.1. Distribucion de presion estatica sin winglet en la raiz [Creacion propia]

Figura 6.2. Distribucion de presion estatica con winglet en la raiz [Creacion propia]

Figura 6.3. Distribucion de presion estatica sin winglet a 5 m [Creacion propial
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Figura 6.4. Distribucion de presion estatica con winglet a 5 m [Creacion propia]

Figura 6.5. Distribucion de presion estatica sin winglet a 10 m [Creacién propia]

Figura 6.6. Distribucion de presion estatica con winglet a 10 m [Creacion propial
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Figura 6.7. Distribucion de presion estatica sin winglet en la punta [Creacion
propia]

Figura 6.8. Distribucion de presion estatica con winglet en la punta [Creacion
propia]

Se observa que para cada par de parejas se cumple que las presiones son
menores en la parte superior, intradds, que en la parte inferior, extradés, por lo
que el modelo cumple la ecuacion de Bernoulli en cuanto a presiones estaticas,
correspondiéndose la distribucién de las presiones con una forma similar a la

tedrica que se ve en la figura 2.14.
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6.1.2. Presion dinamica

En este apartado se analiza como evoluciona la presién dinamica a lo largo del
perfil para cada plano de simetria analizado en comparacion dos a dos del caso

sin winglet y con él. El objetivo seria analizar la diferencia de comportamiento de

las presiones dinamicas.

Figura 6.9. Distribucion de presion dinamica sin winglet en la raiz [Creacion
propia]

Figura 6.10. Distribucion de presion dinamica con winglet en la raiz [Creacion
propia]

En esta primera pareja de perfiles, que cumplen que la presion dinamica en el
intradés es mayor que la del extradds, confirmando lo expuesto en el apartado 2,

se observa como la estela formada por el ala con winglet no solo es menor sino
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que ademas es a menores presiones, ya que tiene mayor zona de color verde,
gue supone menores presiones que el color amarillo segun la leyenda de colores.
Por su parte, la forma de la distribucion de presiones en el borde de ataque es

bastante similar, y el punto de estancamiento esta ligeramente hacia abajo debido

al angulo de ataque del vuelo, 6°.

Figura 6.11. Distribucion de presion dinamica sin winglet a 5 m [Creacién propia]

Figura 6.12. Distribucion de presion dinamica con winglet a 5 m [Creacion propia]

En esta pareja de perfiles, situados a 5 m del perfil de simetria del ala, se observa
que de nuevo la estela formada para el caso sin winglet es mayor, siendo de
nuevo superior la presion dinamica en el intradds que en el extraddés para ambos

casos.
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Figura 6.13. Distribucion de presion dinamica sin winglet a 10 m [Creacién propia]

Figura 6.14. Distribucion de presion dinamica con winglet a 10 m [Creacion propial

De nuevo para el caso del plano del contorno de presiones a 10 m del eje de
simetria, la presion dinamica del extradés es menor que la del intradds,

generando menor estela y de menores presiones el caso del ala sin winglet.
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Figura 6.15. Distribucion de presion dinamica sin winglet en la punta [Creacion
propial

Figura 6.16. Distribucion de presion dinamica con winglet en la punta [Creacion
propia]

Finalmente se observa de nuevo que la presion dinamica para el caso de estudio
de plano de simetria situado en la punta cumple todo lo indicado anteriormente:
presiones mayores en intradds que en extradds, con menor estela en el caso con
winglet que en el que no lo tiene.

Importante resefar aqui que la presion dinamica y la velocidad, cuyos resultados
se estudian en el siguiente apartado, son conceptos que van de la mano, por lo
que se prevé que los resultados en el caso de los contornos de velocidad sean,
cuanto menos, “paralelos” a estos. Ambos indican el orden del numero de
Reynolds, por lo que se puede obtener de estos resultados de la distribucion
dindamica que el numero de Reynolds es superior en el borde de salida para el

caso sin winglet que para el caso con winglet, por lo que se puede concluir que se
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producen desprendimientos de la capa limite antes en el caso sin winglet que con

él.

6.2. CONTORNOS DE VELOCIDAD

Con los contornos de velocidad se pretende comprobar que la teoria expuesta en
el apartado 2 en lo relativo a la ecuacidn de Bernoulli es correcta. Ademas se
analiza especialmente la distribucién de velocidades en el borde de salida en el
plano de simetria de la punta, ya que sera una manera de analizar los torbellinos

de los que se explico su origen en el apartado 2.

Figura 6.17. Distribucion de velocidades sin winglet en la raiz [Creacion propia]

Figura 6.18. Distribucion de velocidades con winglet en la raiz [Creacion propia]
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Figura 6.19. Distribucion de velocidades sin winglet a 5 m [Creacion propial

Figura 6.20. Distribucion de velocidades con winglet a 5 m [Creacién propia]

Figura 6.21. Distribucion de velocidades sin winglet a 10 m [Creacion propia]

Alba Uberty Yanez Ingenieria aeroespacial



Pagina 112 de 121

Figura 6.22. Distribucion de velocidades con winglet a 10 m [Creacion propial

Figura 6.23. Distribucion de velocidades sin winglet en la punta [Creacion propial

Figura 6.24. Distribucion de velocidades con winglet en la punta [Creacion propia]
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En este caso, para los planos de simetria en raiz, a 5 y 10 m de ésta, no se
observan grandes diferencias. Sin embargo, la diferencia es bastante evidente en
el caso del plano de simetria en la punta, donde se observa que, para el caso sin
winglet, el flujo comienza a desprenderse un poco después de la mitad del perfil
alar, mientras que en el caso con winglet este desprendimiento se observa
practicamente en el borde de salida. Ademas, el grosor de esta estela, que serian
los torbellinos o vortices del apartado 2, de la figura 6.23 es bastante superior a la
de la 6.24.

6.3. DESPRENDIMIENTO PUNTA DE ALA

Es importante resefiar en este punto que la version con la que se ha trabajado de
Ansys R21 no permite la obtencion de las lineas de flujo, o streamlines, que
permitirian ver el recorrido de cada linea de flujo segun la velocidad, y en el cual
se podria observar los torbellinos con toda claridad. Por eso, se ha buscado otra
forma que, si bien no es tan clara, si permite visualizar este concepto de otro
modo, y es a través de los desprendimientos en punta de ala con la funcion

Swirling strength.

Figura 6.25. Swirling strength en la punta para ala sin winglet [Creacion propia]
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Figura 6.26. Swirling strength en la punta para ala con winglet [Creacion propia]

Se observa que en la zona de la punta alar de la figura 6.25 el flujo tiene mayor
grosor, mientras que en la figura 6.26 se observa un menor grosor de este flujo en
la zona que justo sale del ala. Esto demuestra que los winglet permiten reducir los

torbellinos o vértices en puntas de ala.
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Conclusiones

En este trabajo se han podido concluir lo siguiente:

La teoria de Bernoulli, en su forma de ecuacion, se cumple para una
distribucion alar concreta, tanto en presion como en velocidad, utilizando
una herramienta de resolucién numérica computacional

Los perfiles alares, para generar sustentacion, tienen que tener menores
presiones estaticas en su parte superior (intradds) que en la parte inferior
(extradds); la relacion de presiones dinamicas es inversamente
proporcional a las estaticas

En la generacion de sustentacién, la magnitud de la velocidad es mayor en
el intradds que en el extrados

La generacion de torbellinos en punta de ala se puede reducir con la
introduccién de un dispositivo alar tipo winglet, que evite que la depresion
del intradds respecto del extradds provoque una redireccion del flujo hacia
arriba por la parte exterior, ya que este dispositivo hace las veces de

“pared” para evitar dicha recirculacion
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8. Hitos futuros

A partir de las conclusiones y resultados aqui obtenidos, este trabajo se puede
ampliar en las siguientes lineas de investigacion:
e Con la solucién obtenida en Ansys, se podria realizar un estudio a nivel
cuantitativo de la generacion de resistencia inducida
e Estudiar como afecta de un modo analitico los torbellinos generados en los
consumos en despegue, aterrizaje y ruta.
e Realizar el mismo estudio para varios angulos de ataque y condiciones de
vuelo, como variaciones de velocidad, altitud o condiciones climatolégicas
e Probar diferentes modificaciones alares para conseguir una mejora de la

eficiencia 6ptima
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9.1. ANEXO 1: ESPECIFICACIONES TECNICAS BOEING 737

|Family Original's Classic's NG's MAX's
Series 100 200 Adv 300 400 500 600 700 800 900ER MAX-T MAX-TX MAX-8 | MAX-200 | MAX-9
Production:
Fist ight Goor| ‘ios7] “toma| 'woms| tamo| iees| wer| wor] ool 2| 2| 5l s o
- EEREEEEEE ] D e
Launch customer Lufthansa United US Airf| Piedmont] Southwest SAS | Southwest Hﬂgsgl Alaska| Southwest| ?| Batik Air Ryanair; Lion Air|
2Nov] 2Aug| 17Dec] 25Feb 21 Jul

Last delivery 1969 1988) 1099 2000/ 1993§ Current Current| Current Current] Current Current; Current| Cumrent Current
Units produced 30 1114 1113 489 388 66 1150 3486 339 0 1] 4 0 2
Still in service 0| 595 1002 4860 367 66 1149 3485 339 0| 0 0 0
On Order ] | - - 3 422 669 80 0| 0 3500 4 0
Hull losses 1 93 13} 5 3 1] 1 1 0 0| 0 0 0 0
Fatal hull losses 0f 46 9 5 2 0 0 0 0] 0| 0 0 0
Po

CFM LEAP CFM| crm| CFM CFM
Model JTAD] JT8D)| CFM56-3] CFM56-3] CFM56-3] CFM56-7| CFM56-T| CFMS6-T| CFM56-7 1B] LEAP 1B| LEAP 1B] LEAP 1B| LEAF 1B
[Type -7 -15A] -B2 C-1 -B1 7B18 7B20] TB24] 7B26 27CB2| 28B1 28B1
[Static Thrust (kN) 64 4 712 889 104.5 823 820 890 107.0| 117 3]
|Static Thrust (Lb) 14,000y 16,000 20,0000 23,500 18,5000 18,500 20,600 24,200 26,300
Bypass Ratio 1.1 0.99 5.0' 49 5.0 h5 5.4 53] 5.1
EGT Margin (C) 50| 45 90 145 148 125] 85
Fan tip di {in} 54 54 ) | 60 60 61 61 61 61 69.4) 69.4 69.4 69.4 69.4
:‘::i“ Racele v 150 150 200 200 200 206 206 206 206
Dimensions:
\Fuselage:
|Aircraft length (m) 28.65 30.53) 33.40 36.45 31.01 31.20 33.60 39.50/ 42.10 33.63) 33.63 39.52 39.52 42.11
Fuselage length (m) 27.66 20 54| 32.30| 35.23 29.80| 2088 32.18 38.08) 40.68 33.27] 33.27 39.12 39.12 41.76|
Height (m) 4.01 4.01 4.0 401 4.01 401 401 4.01 401 4.01 401 401 4.01 4.01
(Width (m}) 376 3.76| 3.76) 378 376) 376 3178 3.76) 376 376) 376 376 3.76 3.76)
Cabin width (m) 353 353 3.53] 53 3.53] a53; 353 3563 353 353 353 3.53 353 353
Finess Ratio 7.42 7.92 8.66| 9.46 8.02| 8.01 863 10.21 10.91 8.63] 8.63 10.21 10.21 10.91
Wing:
Span (m) 28.35 28.35) 28.88 28.88 28.88 34.32 34.32 34.32 34.32 35.90 35.90 35.90 35.90 35.90
(Gross Area (m*) 102.0 102.0| 105.4] 105.4 105.4] 124.58 124 .58 124.58 124.58
|Aspect Ratio 8.83 8.83 9.16| 9.16 9.16| 945 9.45 .45/ 9.45
[Taper Ratio 0_266] 0.266] 0240/ 0.240 0240/ 0.158 0.159 0.159] 0.159]
Root Chord (m) TR 7.32 7.32] T-32 T.32] 788 7.88 7.88{ 7.88
[Tip Chord (m}) 1.60 1.60] 1.62| 1.62 1.62| 125 1.25 1.25' 1.25
M_A.C.({m) 3.80 3.80 341 EX3) s 396 3.96 3,96' 396
Dihedral (°} 5] | 6 6 | 5 6 6 5|
[ Chord Sweep (*) 25.00 25.00 25.00| 25.00 25.00| 2502 25.02 25.02| 25.02 25.03| 25.03 25.03 25.03 25.03
Wing High Lift
|Devices:
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Flap Span/Wing

Span 0740] o0740] o720 o720 0720 0589 o0598] 0589|056 0.599 0599 0599 0,599 0.599
Flap ArealWing Area 0200] o200 o200 o200 o200f o030] o300 o300 o300 0.300 0.300 0.300 0.300 0.300
IFin:

Aircraft Height (m) 23| 1| 1] nas] 1) 12.6 12.6 126 126 1242 1242 12.42 12.42 1242
Fin Height (m) 615 615 615, 615 6,151 7.16 7.16 716] 718 716] 716, 716, 716 716
Fin Area (m?) 2081 2081 2313] 2313] 2313 264a|  2644] 264a] 2644 26.44 26.44 26.44 2644 2644
Rudder Area (m?) 522 522 522 522 5 221 522 522 522 522 522 522 522 52 5 20
IAspect Ratio 164 164 181 181 181 191 191 191 191 194 194 194 194 194
[Taper Ratio 0288] o028s] o310 o310 o310 oo 0271 02r1] o027 0.271 0271 0271 0271 0.271
% Chord Sweep (%) 5 35 ES | 35 35 35 35 35 35 35 35 35 35 35
Horiz Stabilizer:

Span (m) 1097 1097 1270] 1270 1270] 1435 1435 1435|1435 14.35 14.35 1435 14.35 14.35
Tailplane Area (m7) 2800 2800 3140|310 3140 278 3278|3278 3278 3278 3278 3278 3278 3278
Elevators Area (m?) 655 655 655, 655 6,551 655 655 655 655 655 6.5, 655 6.55 655
[Aspect Ratio 115 415 404 104 204 616 616 616  6.15 616 616 616, 6.16 616
[Taper Ratio 0260] o0260] o0260] o260 o0260] 0203 0203 o203 0203 0.203 0203 0203 0203 0.203
Dinedral (%) 7] 7 7 7 7 7 7 7 7 7 7 7 7 7
1% Chord Sweep (°) 0 30 £ | 30 30) 30 30 30 30 a0 a0 30 30 a0
Undercarriage:

Track (m) 523 523 525 5 25 5 25| 576 576 576] 576 572 572 572 572 572
Wheelbase (m) 1046 1138] 1240] a7 1107 1260] 1560 12.60 12.60 15.60 1560 1747
Tuming radius (m) 1720] 1758] 1951 2073 18.30) 19.50 19.50 19.50 213 213

No. of Nose Wheels 2] 2 2 2 2| 2 2 2 2 2 2 2 2 2
Nose Wheel

Diameter (Inches) 24 24 27 27 27, 27 27 27 a7} 27 27 27 77 27
Nose Wheel Tread

|widtn (inenes) 7| 778 775 775 7.75) 775 715 7.75 775 7.75 7.75 775 775 775
::“;)e S 160-165{ 173-184| 186-194] 146208 142-208| 123-208] 2208 185,

No._ of Main Wheels 4 4 4 4 4 4 4 1 4 4 4 4 4 4
Main Wheel Diameter’ 43.5 or| 43.5 or| 43.5 or| 43.5 or|

(Inches) 40, 40| 400r42] 400r 42| 40 or 42] 445 445 445 445 445 445 445 445 445
m?‘n’;l":l:emeg)m‘“ 145 145 145 145 145 145 145 s T 145 145 145 145 145
Main Tyre Pressure I

(psi) 133 183] 195-203] 211-217| 193202 117-205] 117-205| 120-208] 2-205 213

Operational tems:

|Accomodation:

Max certified

seating 124 136 149 188 140 149 149 189 215 149 172, 189) 200 220
Typical seating 113 119 1a9| 179 140)| 145 145 130 180) 140) 156, 175, 175 192
No. abreast 6 | | 6 6 6 6 | (| 6 6 [ 8| 5
Cabin Width 3.53 353 3.53) 353 3.53) 353 353 353 353 353 353 353 353 353
Hold volume (m?) 1840 2478] 3020] 3800] 2330] 2330] 3020] 4710] 5240 30,20 30.20 437 137 52.40
Volume per

Passenger 02| 019 020 022 0.18) 0.18 020 025 028 020 0.20 0.25 0.25 0.28
Std Weights (Kg):
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IMax_ ramp 44361 52615| 56700' 63049 53049 66224 T7791 T9333I 85366 82417
Max. take-off 44235 52390/ 56472' G2g22 62823 65097 T7564 79016 85139 72350/ 80286 82190 82191 88314/
Max. landing 40687 46720 5171 I}I 54885 49895 55657 60781 66361 71350 61450/ 66043/ 69308
Max. zero-fuel 38555 43091 47625] 51256 46720 51709 57152 62732 67721 58350 62913 65952
IGW Weights:
Max. ramp 44361 58332 63502 68266 53049 66224 77791 79229 85366
Max. take-off 44225 58105 63276 68039 62823 65997 T7564 79002 85139 72303 82191 82191 88314
Max. landing 40687 48534 52389' 56245 49895 54657 60781 66349 71350
Max. zero-fuel 38555 44506/ 49563' 53070 46720 51709 57153 62721 67721
Fuel capacity (ltrs) 17865 19532 2!]1{}3' 20103 20103 26025 26025 26025] 26025 25941
Fuel capacity (kg) 14292 15750 16200] 16200 16200 21000 21000 21000 21000 20826
[Typical DOW __ 25941 27646] 32900' 35100 31900 36440 37585 41430/ 42460
Design payload 10925 12350 14250' 16530 12540 12540 14155 17955 17955
Max payload 15710 14805 18260 14770, 14380 16505 20540| 20240
Weight Rarios:
Ops Empty/Max T/O 0.622 0.528) 0.523| 0.516 0.609| 0.560 0.542 0.530 0.537]
PayloadMax T/O 0.247 0.236 0.225| 0.243 0.239| 0.193 0.204 0.230 0.227]
Max Fuel/Max T/O 0.354 0.299 0.256| 0.237 0.307] 0.320 0.300 0.266 0.264
Fuel (litres):
Standard 17865 19532 20105 20105 20105 26035 26035 26035 26035 26035/ 26035 26035 26035 26035
I arri2] 37712
(Optional 22600 23829 23829 23829 {BBJ)| (BBJ2)
Performance:
L
{Thrust Loading
(ka/kN) 343147| 367.91 35348] 325.35 318.28) 396.89 380.89 365.51 336.79
\Wing Loading (kg/m®) 433.33] 513.63 596.29) 645.15 497.05' 522.39 556.98 62777 63411
|Thrust/Weight Ratio 0.297) 0271 0.2884 0.3133 03203 02568 0.2615 0.2789; 0.3027]
Take-off (m):
ISA 5.1 18297 1990 1939 2540 1832]
ISA +20°C s.1. 18597 2030 2109 2665 2003 1878 2042 2652
ISA 5 000ft 28867 3332 2432 2932 2316
ISA +20°C 5,000ft 32922 3749 2637 4005 2649|
Landing (m):
ISA S.1. 24 1350 1396 1540 1357 1340 1415 1634 1704
Speeds (ki/Mach):
2 F5 at MTOW 7| 147| 155) 167 145
ref F40 at MLW 2 131 132 139 128
Vmo/Mmo 350/0.84| 350/0.84] 340/0.82]| 340/0.82| 340/0.82) 340/0.82| 340/0.82| 340/0.82| 340/0.82] 340/0.82] 340/0.82] 340/0.82| 340/0.82| 340/0.82]
CLmax (TIO @
MTOW) 1.75 2.07 2.16| 2.02 2.06
|CLmax (Land @
MLW) 273 273 2.88 2.76 2.96]
Long range cruise:
IAS / Mach 0.73 0.73§250/0.745] 250/0.745] 250/0.745] 230/0.785] 230/0.785| 230/0.785)) 230/0.785] 230/0.785§ 230/0.785] 230/0.785] 230/0.785] 230/0.785
ITAS (kt) 420 420 430' 430 430 450 450 450 450 450 450 450 450 450
Ceiling (ft) 35000 37000 37000' 37000 37000 41000 41000 41000 41000 41000/ 41000/ 41000 41000 41000
[22]
L R. Fuel flow (kg/h) 2 2827 2250 2377 2100 1932 2070 2187 <2300 I
Range with max I
payload (nm) 1720 2645 2950 2800 2950 4500 4400 4000 3200 3825 50007 3620 3620 3505
Design Parameters:
(WIS )CLmax 1557 1845 2031 2296 1650
|W/SCLtoST 1997 2538 2683 2792 1962
Seat x Range
|(seats.nm) 218500) 247000) 427500f 469800 224400 421212 476353 547533 515592
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