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Aeroelasticidad No-Lineal de Vehiculos Aéreos No-Tripulados con una Configuracion

No-Convencional de Alas Unidas

Luis Ramon Ceballos

Resumen

En este trabajo de tesis se estudia mediante simulaciones numéricas el comportamiento
aeroeldstico dinamico, inestacionario, y no-lineal de aviones no-tripulados, con gran

envergadura y con una configuracion no convencional de alas unidas.

Los vehiculos aéreos no-tripulados o Unmanned Aerial Vehicles (UAVs) se usan para
vigilancia, reconocimiento y telecomunicaciones. Algunos conceptos noveles de UAVs
han sido concebidos como una alternativa a los actuales satélites de comunicaciones.
Estos vehiculos se caracterizan por ser muy livianos y por tener alas altamente flexibles
y de gran envergadura. Para disefiarlos correctamente es necesario tener un cabal
entendimiento de su comportamiento aeroeldstico, y ese entendimiento puede lograrse
realizando simulaciones numéricas con herramientas computacionales que incorporan

modelos estructurales y aerodinamicos de alta fidelidad.

Para realizar las simulaciones, en esta tesis, se desarrollo una herramienta
computacional robusta y facil de configurar que combina dos subsistemas dindamicos,
desarrollados independientemente, que interactuan entre si hasta obtener la
convergencia numérica. Uno de los sistemas dinamicos, denominado el modelo
aerodinamico (basado en el método de red de vortices inestacionario y no-lineal), se
utiliza para obtener el flujo de aire alrededor de la aeronave. El otro, denominado el
modelo estructural (basado en el método de los elementos finitos), describe la evolucion
temporal del estado y la aceleracion de las alas delanteras y traseras de la aeronave.
Para poder capturar los aspectos fisicos provenientes de la interaccion fluido-estructura,
el sistema dinamico acoplado es simulado mediante el computo separado de i) la
deformacion, la velocidad y la aceleracion de las alas, y ii) del campo de presiones y

velocidad del flujo de aire, para luego ser combinados mediante una técnica de
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acoplamiento fuerte: se transfieren fuerzas desde el modelo aerodinamico hacia el
modelo estructural, y se transfieren desplazamientos, velocidades, y aceleraciones
desde el modelo estructural hacia el aerodinamico. Para transferir la informacion entre
los dos sub-sistemas se emplea un procedimiento de interpolacion y una técnica
basada en el principio de los trabajos virtuales. Todas las ecuaciones gobernantes son
integradas simultdnea e interactivamente en el dominio del tiempo mediante un algoritmo

predictor-corrector de cuarto orden.

Para validar la técnica propuesta se empleé un caso testigo de la teoria clasica de
aeroelasticidad. Ademas, en esta tesis se muestra como detectar, mediante resultados
de simulaciones numéricas, la condicion de operacion critica para la cual se produce
una inestabilidad aeroelastica dinamica asociada a una configuracion particular de

aeronave con alas unidas.

Los resultados obtenidos constituyen una etapa inicial para el desarrollo de un modelo
aeroservoelastico, futuras implementaciones computacionales de ese modelo, permitirdn
realizar simulaciones numéricas y estudiar el comportamiento aeroservoelastico de

UAVs de alas unidas y con gran envergadura.

Palabras clave: Aeroelasticidad, Aerodinamica, Dinamica Estructural, Co-Simulacion,
Vehiculos Aéreos No-Tripulados, Configuracion de Alas Unidas, Método de Red de

Vortices, Método de los Elementos Finitos.

Xii



Nonlinear Aeroelasticity of Unmanned Aerial Vehicles whit an Unconventional

Configuration of Joined-Wings

Luis Ramon Ceballos

Abstract

In this thesis, unsteady non-linear dynamic aeroelastic behavior of unmanned aircraft
with large unconventional joined-wings configuration is studied by numerical

simulations.

Unmanned Aerial Vehicles (UAVs) are used for surveillance, reconnaissance and
telecommunications. Some novel concepts of UAVs have been conceived as an
alternative to current communications satellites. These vehicles are characterized as
being very light and having highly-flexible, large-span wings. To design these aircrafts
properly it is necessary to have a thorough understanding of their aeroelastic behavior,
and that understanding can be achieved by performing numerical simulations with

computational tools that incorporate high-fidelity structural and aerodynamic models.

To perform the simulations, in this thesis it was developed a robust and easy-to-
configure software that combines two dynamical sub-systems, developed independently,
that interact with each other until achieving numerical convergence. One of the
dynamical systems, called the aerodynamic model (based on the nonlinear and
unsteady vortex lattice method), is used to obtain the airflow around the aircraft. The
other, called the structural model (based on the finite element method), describes the
time evolution of the state and the acceleration of the fore and aft wings of the
aircraft. In order to capture the physical aspects due to fluid-structure interaction, the
coupled dynamical system is simulated by separate computation of i) deformation,
velocity and acceleration of the wings, and ii) the field of pressure and velocity of the
airflow, before being combined with a strong-coupling technique: forces are
transferred from the aerodynamic model to the structural model, and displacements,
velocities, and accelerations are transferred from the structural model to the
aerodynamic model. In order to transfer information between the two subsystems an
interpolation procedure and a technique based on the virtual work are used. All

governing equations are integrated simultaneously and interactively in the time
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domain using a fourth order predictor-corrector algorithm. In order to validate the

proposed technique, a classical theory of aeroelasticity test-case was used.

In addition, this thesis shows how to detect, by results of numerical simulations, the
condition of critical operation for which a dynamic aeroelastic instability associated

with a particular joined-wing aircraft configuration occurs.

Results obtained so far are an initial stage in the development of an aeroservoelastic
model; future computational implementations of this model, will allow performing
numerical simulations and study the aeroservoelastic behavior of large-span joined-

wings UAVs.

Keywords: Aecroelasticity, Aerodynamics, Structural Dynamics, Co-Simulation,
Unmanned Aerial Vehicles, Joined-Wings Configuration, Vortex Lattice Method, Finite
Element Method.
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Aceroelasticidade Nao-Linear de Veiculos Aéreos Nao-Tripulados com uma

Configuragdo Nao-Convencionais das Asas Unidas

Luis Ramon Ceballos

Resumo

Nesta tese é estudada através de simulagoes numéricas o comportamento aeroelastic
dindmico, ndo-estacionario e ndo-linear das aeronaves ndo tripuladas com grande

envergadura de asa e com uma configuragdo ndo convencionais das asas unidas.

Veiculos aéreos ndo tripulados ou Unmanned Aerial Vehicles (UAVs) sdo utilizados
para vigildncia, reconhecimento e telecomunicagoes. Alguns novos conceitos de UAVs
sdo concebidos como uma alternativa para os satélites de comunicagoes atuais. Estes
veiculos sdo caracterizados por serem muito leves e por tem asas altamente flexivel e
de grande envergadura de asa. Para projetd-los corretamente, vocé precisa ter um
conhecimento profundo do seu comportamento aeroelastic, e que o entendimento pode
ser conseguido através da realizacdo de simulacoes numéricas com ferramentas

computacionais que incorporam modelos estruturais e aerodindmicos de alta

fidelidade.

Para executar as simulagdes, esta tese, desenvolveu uma ferramenta de software
robusta e facil de configurar que combina dois sub-sistemas dinamicos, desenvolvida
de forma independente, interagindo uns com os outros até que a convergéncia
numerica. Um dos sistemas dindmicos, chamado o modelo aerodindmico (com base no
método rede de vortices ndo linear e ndo estacionaro), utilizado para o fluxo de ar em
torno da aeronave. O outro, chamado o modelo estrutural (com base no método dos
elementos finitos), descreve a evolugdo no tempo do estado e a acelerag¢do da frente e
traseira asas da aeronave. Para capturar os aspectos fisicos de interacdo fluido-
estrutura, o sistema dindmico acoplado é simulada pela computagdo separada de i) a
deformacgdo, velocidade e acelera¢do das asas, e ii) o campo de pressdo e vazdo ar,

antes de ser combinada com a técnica de acoplamento forte: as for¢as sdo transferidas
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a partir do modelo aerodindmico para o modelo estrutural, e deslocamentos,
velocidades e aceleragdes sdo transferidos a partir do modelo estrutural para a
aerodindamica. Para transferir informacgdo entre os dois subsistemas de um processo de
interpolagdo e uma técnica com base no principio de trabalho virtual ¢ usado. Todas as
equagoes que regem sdo integrados em simultdneo e de forma interativa no dominio do

tempo usando um preditor-corretor algoritmo de quarta ordem.

Para validar a técnica proposta foi utilizada uma testemunha da teoria cldassica do caso
aeroelasticidade. Além disso, este trabalho mostra como para detectar, através dos
resultados de simulagdes numéricas, a condi¢do de operagdo critica para o qual uma
instabilidade aeroeldstico dinamico associada a uma configura¢do particular de uma

aeronave com asas unidas ocorre.

Os resultados obtidos estdo numa fase inicial no desenvolvimento de um modelo
aeroservoelastico, futuras implementa¢ées computacionais deste modelo, permitird a
realizagdo de simulagées numéricas e estudar o comportamento aeroservoeldastic dos

UAVs de asas unidas e com grande envergadura das asas.

Palavras clave: Aecroelasticidade, Aerodindmica, Dinamica de Estruturas,
Co-Simulagdo, Veiculos Aéreos Nao-Tripulados, Configuracdo das Asas Unidas,

Método da Rede de Vortices, Método dos Elementos Finitos.
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Capitulo 1
Introduccidn, antecedentes y objetivos

1.1. Introduccion

Los vehiculos aéreos no tripulados (UAVs: Unmanned Aerial Vehicles), son
aeronaves roboticas autdnomas o controladas remotamente. El término UAV es represen-
tativo de un tipo de vehiculos aéreos conocidos por diferentes nombres: Uninhabited
Aerial Vehicle (UAV), Remotely Operated Aircraft (ROA), Remotely Piloted Vehicle
(RPV), o Autonomously Piloted Vehicle (APV).

El Departamento de Defensa de los Estados Unidos define a los UAVs como
vehiculos aéreos que poseen las siguientes caracteristicas: no transportan a un operador
humano o piloto, poseen una planta motriz, generan fuerzas aerodinamicas para sustentarse
y tienen alguna forma de recuperacion al final de su vuelo. Estas caracteristicas permiten
diferenciar los UAVs de planeadores, globos, misiles cruceros o municiones guiadas. El
Comité de Estandares del Instituto Norteamericano de Aerondutica y Astronautica define
al término UAV/ROA como un aviéon que estd disefiado o modificado para no llevar
piloto, y que es operado mediante una sefial electronica producida por un controlador de
vuelo o por un sistema de control administrador de vuelo autonomo que no requiere la

intervencion de un controlador de vuelo (Newcome, 2004; Cox et al, 2004).

El concepto de aviacion no tripulada es atribuido a Nikola Tesla (afio 1908)
y el crédito por establecer la rama de la aviacion no tripulada pertenece a Elmer Ambrose
Sperry, quien fue la primera persona que intentd integrar tecnologias relacionadas a la
estabilizacién automatica, el control remoto y la navegacion auténoma en un vehiculo
no tripulado. Sperry asistido por su hijo Lawrence y Peter Cooper Hewitt, pudieron
construir, en el afio 1918, la primera aeronave capaz de estabilizarse y navegarse a si

misma sin un piloto a bordo (Newcome, 2004).

En sus comienzos, la evolucion de los UAVs estuvo marcada por aplicaciones
militares y el desarrollo de este tipo de vehiculos se vio impulsado durante los distintos
conflictos bélicos que se sucedieron a lo largo de la historia del siglo pasado. Las

aplicaciones y desarrollos civiles se iniciaron junto con los conceptos modernos de UAVs



actuales recién hacia comienzos de los afios 70. El desarrollo de la aviacion no tripulada ha
sido conductor o motivador de muchas innovaciones claves que hoy son aplicadas a la
aviacion tripulada, algunos ejemplos son: el piloto automatico, los sistemas de navegacion
inercial y los data links. Si bien el desarrollo de UAVs se ha visto limitado por insuficiencias
tecnologicas, en las ultimas décadas se han producido avances importantes. Mas detalles
acerca de la historia de la aviacion no tripulada pueden consultarse en (Newcome, 2004;

Cox et al, 2004).

Aunque la evolucion de UAVs estuvo ligada principalmente a aplicaciones
de tipo militar, desde los primeros afos del presente siglo el interés se ha extendido a
numerosas aplicaciones no militares. Los proyectos europeos UAVNET, CAPECON,
USICO, HELIPLAT, o los proyectos llevados a cabo por la NASA en el Dryden Flight
Research Center como el ERAST (Environmental Research Aircraft and Sensor
Technology) son algunos ejemplos de investigaciones y desarrollos realizados en torno de
UAVs que tienen como fin aplicaciones comerciales, civiles o cientificas. En la Tabla 1-1 se
presenta una clasificacion de distintas misiones del tipo no militar que pueden ser realizadas

por UAVs (Cox et al, 2004; Newcome, 2004; Okrent, 2004; Romeo et al., 2005; Joulia y Le

Tallec, 2005; http://www.nasa.gov/centers/dryden/history/pastprojects/Erast/index.html).
Cabe mencionar que existen otras aplicaciones orientadas a la industria del entretenimiento,
pero aqui no se detallan por exceder el alcance de este trabajo de tesis, algunas aplicaciones

innovadoras en este area pueden consultarse en (Mirk y Hlavacs, 2014; Miyoshi, 2014).

Tabla 1-1: Misiones de UAVs (primera parte).

Seguridad o vigilancia

e Patrullaje de fronteras.

e Monitoreo y control del trafico en caminos.

e Deteccion temprana de incendios forestales.

e Supervision de lineas de transmision de alta tension y tuberias (e.g. gasoductos).
e Monitoreo medioambiental.

e Patrullaje maritimo.

e Aplicacion de la ley.

e Monitoreo en la lucha contra el trafico de drogas.

e Mapeos de alta precision de terrenos.

e Supervision de cultivos.




Tabla 1-1: Misiones de UAVs (continuacion).

Misiones comerciales

e Comunicaciones de banda ancha.

e Servicios de retransmision de telecomunicaciones.

e Integracion de redes de UAVs con redes existentes de satélites (GPS/Galileo
Augmentation System — concepto de pseudo-satélite).

e Conduccién autonoma de vehiculos terrestres.

e Aplicaciones en agricultura (agricultura de precision) e industria pesquera.

e Transporte de cargas.

Misiones cientificas

e Investigaciones atmosféricas.

e Monitoreo y evaluacion de la polucion.

e Observaciones oceanograficas.

e Investigaciones geologicas.

e Estudio de volcanes y alertas de erupciones.

e Evolucién de huracanes e investigaciones en pronosticos de clima.

e Estudio y administracion de vida silvestre.

Emergencias, defensa civil, desastres naturales o ayuda humanitaria

e Administracién de operaciones durante desastres.

e Evaluacion de situaciones de catastrofes.

e Lucha contra incendios.

e Busqueda y rescate.

e Observaciones de derrames de petréleo, huracanes e inundaciones.

e Monitoreo de terremotos, volcanes y radiacion nuclear.

Las misiones que deben realizarse a grandes alturas y por prolongados lapsos
de tiempo son candidatas ideales a ser realizadas por UAVs, ya que la ausencia de un
piloto a bordo de la aeronave permite simplificar la planificacion de la mision y el disefio
del UAYV a utilizar. Los UAVs que realizan misiones por mas de un dia y a alturas de

vuelo superiores a los 15 km son denominados UAVs del tipo High-Altitude Long-



Endurance (HALE). En la Figura 1-1 se muestra la autonomia y la altura méxima de

vuelo de algunos UAVs, y se destacan aquellos que pueden considerarse HALE UAVs.

Algunas de las misiones de UAVs deben ser desarrolladas a grandes altitudes
(en la estratosfera), en régimen de vuelo subsonico (nimeros de Mach entre 0.4 y 0.6),
por un tiempo prolongado (superior a las 24 horas), y a bajo costo. Para estas misiones
se requieren vehiculos muy livianos, operando a baja velocidad y produciendo muy alta
sustentacion y baja resistencia. Estos rasgos particulares hacen necesario que el vehiculo
a utilizar tenga alas de gran envergadura y gran alargamiento (Nickol et al, 2007; Lucia,
2005).

(Scaled Composites, 1996)

(Tschida, 1999)
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Figura 1-1: Autonomia y altura de vuelo de algunos UAVs. Adaptado de (Keidel, 2000).

En las ultimas décadas se desarrolld un disefio conceptual de UAV con una
configuracion de alas unidas (Joined Wing, High-Altitude Long-Endurance Aircraft o JW
HALE UAV) que satisface estas necesidades. Esta configuracion presenta varias ventajas
aerodinamicas y operacionales frente a los disefios convencionales (Wolkovich, 1986).
Un disefio conceptual de JW HALE UAV, denominado “sensorcraft’ (Johnson, 2001), se

presenta en la Figura 1-2.



Figura 1-2: Diseiio conceptual de un UAV con una configuracion de alas unidas.

Las no linealidades aerodinamicas y estructurales juegan un rol importante
en la respuesta aeroeléstica de esos tipos de UAVs (Lucia, 2005). Para conocer el
comportamiento aeroelastico de esos vehiculos es necesario disponer de herramientas
computacionales que permitan predecir la respuesta del vehiculo para situaciones muy
diversas en cuanto al tipo de maniobras y a los estados de cargas. Una herramienta que
permita hacer predicciones confiables debe necesariamente incorporar un modelo
aeroservoelastico. En un esfuerzo orientado a desarrollar herramientas computacionales

del tipo mencionado esta tesis sigue los lineamientos del trabajo de Preidikman (1998).

Como un primer paso hacia el desarrollo de un modelo aeroservoeldstico, en
este trabajo se presenta el desarrollo de un modelo aeroelastico que estad compuesto, a su
vez, por un modelo aerodindmico, un modelo estructural y un tercer modelo que acopla
a los dos anteriores. El modelo aerodindmico estd basado en la version no lineal e
inestacionaria del método de red de vortices (NUVLM). El modelo estructural representa
a las alas del UAV mediante elementos finitos unidimensionales de vigas que satisfacen
las hipdtesis de Euler-Bernoulli. El modelo de acoplamiento trata al flujo de aire y la
estructura como elementos de un tnico sistema dindmico cuyas ecuaciones gobernantes
se integran numéricamente en el dominio del tiempo de manera simultanea e interactiva.
El modelo aeroelastico esta implementado en una herramienta computacional que permite

simular el comportamiento aeroelastico de JW HALE UAVs.

Para que la herramienta computacional sea util en el disefio preliminar o
redisefio de UAVs, es crucial que las geometrias de las configuraciones de prueba puedan
ser generadas de una manera rapida y simple. Esta caracteristica fue fuertemente remarcada

en los trabajos de Gloudemans ef al. (1996) y de Rodriguez y Sturdza (2006). Las



herramientas de geometria paramétrica describen la geometria usando términos familiares
para los disenadores. Ello facilita la tarea al reducir la cantidad de datos geométricos
del problema y mejora el significado descriptivo. Ese enfoque es muy potente, resulta
mas rapido e intuitivo que otros enfoques basados en el disefio asistido (CAD) y resulta
la mejor eleccion en entornos de “disefio, analisis y optimizaciéon multidisciplinarios”
(MDAO) (Gloudemans y McDonald, 2010; Denney et al, 2012; Gloudemans y
McDonald, 2015).

El modelo aerodinamico basado en el NUVLM requiere que la geometria del
vehiculo sea tratada de una manera particular ya que se necesitan varios datos adicionales
respecto de los que podria generar algin mallador estandar utilizado en un programa de
dinamica de fluidos computacional (CFD) o de elementos finitos. Por ello, en este
trabajo de tesis también se desarrolld un preprocesador generador de mallas flexible y
robusto que permite obtener de manera facil y libre de errores diferentes geometrias para

UAVs con configuracion de alas unidas.

1.2. Antecedentes

La revision de antecedentes abarca las siguientes tematicas: UAVs del tipo
HALE en general, la configuracion de alas unidas y enfoques para estudiar el

comportamiento aeroelastico de aviones.

1.2.1. UAVs del tipo HALE

Existen varios vehiculos aéreos no tripulados operacionales cuya tecnologia de
punta les permite realizar misiones a grandes alturas por un tiempo prolongado. Algunos
prestan servicios en la actualidad y otros, ya han dejado de hacerlo. El “D-2 Demonstrator”
usado entre 1994 y 1996!, el Altair/Predator B?, que comenzd a operar en 1999, el
Helios® que se perdid en Junio de 2003 tras caer al Océano Pacifico debido a fallas
estructurales, el Pathfinder y el Pathfinder Plus de comienzos de los 80°s*, el Perseus A
(1993-1994)° y el Perseus B (1994-1999)° y el Proteus (1998— 2003)’, son algunos
ejemplos de disefios creados en general para probar distintas tecnologias aplicables a

HALE UAVs y realizar distintas misiones cientificas y/o comerciales.

! http://www.nasa.gov/centers/dryden/history/pastprojects/Erast/d2.html

2 http://www.nasa.gov/centers/dryden/research/Altair/index.html

3 http://www.nasa.gov/centers/dryden/history/pastprojects/Helios/index.html

4 http://www.nasa.gov/centers/dryden/history/pastprojects/Erast/pathfinder.html
5 http://www.nasa.gov/centers/dryden/history/pastprojects/Erast/perseusa.html

¢ http://www.nasa.gov/centers/dryden/history/pastprojects/Erast/perseusb.htm

7 http://www.nasa.gov/centers/dryden/history/pastprojects/Erast/proteus.html




Entre los UAV mencionados se destaca el Helios (Figura 1-3) por dos
razones. La primera es que marco un record en el aio 2001 cuando alcanz6 alturas de
vuelo cercanas a los 100000 pies durante unas 17 horas (Noll ez al., 2004). La otra razon
que lo destaca es que la atmodsfera terrestre a esa altitud es similar a la atmosfera
marciana esperada, por lo que los vuelos realizados aportaron experiencia para disefiar

aeronaves y planificar misiones futuras en Marte.

Figura 1-3: NASA/AeroVironment® Helios (Thomas, 2003b).

Otros vehiculos que han tenido una importante relevancia en el desarrollo de
HALE UAVs son el Boeing® Condor (Figura 1-4) y el Northrop Grumman® Global
Hawk (Figura 1-5). El Boeing® Condor® fue concebido como un vehiculo experimental
y realiz6 8 misiones exitosas. Hacia los finales de la década de los ’80 este vehiculo
logré dos récords mundiales, uno por alcanzar la altura de vuelo de 67.000 pies y el otro
por lograr una autonomia de vuelo de 58 horas, 11 minutos. Este vehiculo era capaz de
volar auténomamente desde su despegue hasta su aterrizaje utilizando una mision
preprogramada cargada en sus computadoras de abordo (Johnstone y Amtz, 1990;
Nixon, 2001). Por otro lado, el Northrop Grumman® Global Hawk es un HALE UAV
que actualmente estd en servicio. Este vehiculo es capaz de realizar misiones militares® de
inteligencia, vigilancia y reconocimiento (ISR -Intelligence, Surveillance and Reconnaissance)
y misiones cientificas'® a 60.000 pies (Bauer, 2007; Naftel, 2007; Naftel, 2011).

8 http://www.boeing.com/history/products/condor-unmanned-aerial-vehicle.page

% http://www.af.mil/AboutUs/FactSheets/Display/tabid/224/Article/104516/rq-4-global-hawk.aspx

10 http://www.nasa.gov/centers/armstrong/aircraft/GlobalHawk/index.html
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Figura 1-4: Boeing® Condor (Caganer, 2013; Goebel, 2009).

Figura 1-5: Northrop Grumman® Global Hawk (Landis, 2007).



Hall et al. (1983) evaluaron la viabilidad de potenciar de manera
regenerativa vehiculos controlados remotamente, concluyendo que seran necesarios
aviones muy grandes con estructuras muy livianas para poder realizar misiones a alturas
considerables. En un trabajo de Youngblood et al. (1984), se describe el analisis
preliminar de prestaciones y el disefio conceptual de UAV potenciados con energia
eléctrica generada por paneles solares y celdas de combustible, capaces de realizar
misiones a grandes alturas y por varios dias. Foch y Ailigner (1992) evaluaron aspectos

de disefio referidos a pequefios HALE UAVs que vuelan a bajas velocidades.

La viabilidad de que una aeronave potenciada con energia solar pueda
transportar grandes cargas a gran altitud de vuelo por extensos periodos de tiempo, fue
examinado por Colozza (2003). Factores tales como época del afio, ubicacion
geografica, velocidad del viento y carga se tuvieron en cuenta en la evaluacion para
tamafios dados del vehiculo; esos aspectos se consideraron claves para el disefio y
operacion de la propulsion y del sistema de potencia. Romeo ef al. (2004) presentaron el
disefio y fabricacion del HELIPLAT®, primer UAV europeo destinado a realizar

misiones en la estratosfera por tiempos prolongados.

En el trabajo de Atreya et al. (2005) se estudian y comparan las prestaciones
potenciales de tres diferentes tipos de sistemas de potencia para usar en un disefo
conceptual de HALE UAV operado remotamente utilizando como combustible hidrégeno
almacenado. En un trabajo de Nickol ef al. (2007) que tiene por objetivo desarrollar una
variedad de disefios conceptuales de HALE UAVs para dos misiones en particular, se
comparan caracteristicas y costos de dieciséis potenciales configuraciones basadas en
los conceptos “mas pesado que el aire” y “mas liviano que el aire” con sistemas de

propulsion solar regenerativos y que consumen combustible.

La Universidad de Michigan ha disefiado y construido un UAV denominado
X-HALE (Figura 1-6), el cual es aeroelasticamente representativo de un avion altamente
flexible. El objetivo buscado es disponer de un banco de pruebas para recolectar datos
de la respuesta aeroelastica geométricamente no lineal acoplada con la dinamica del
vuelo para ser usados en validaciones de codigos. (Cesnik et al., 2010; Cesnik y Su,

2011; Cesnik et al., 2012).

® Marca registrada del Departamento de Ingenieria Aeroespacial, Politécnico de Torino.
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Figura 1-6: X-HALE de la Universidad de Michigan (Cesnik et al., 2012).

Los avances recientes en sensores aéreos y paquetes de comunicacion han
dado la oportunidad de colocar aeronaves en altitudes de vuelo elevadas durante largos
periodos de tiempo. Este logro ha permitido aspirar a desarrollar vehiculos capaces de
llevar a cabo misiones de ISR, nodos de redes de comunicacion e investigaciones
atmosféricas en general y a plantear ambiciosos proyectos como: i) el programa
VULTURE de DARPA (Defense Advance Research Projects Agency)'! 2, cancelado en
2012, ii) el Aquila de Facebook!3, iii) el Zephyr de Airbus'* o iv) el Titan Solara-50
propiedad de Google Inc. (Warwick, 2015).

1.2.2. La configuracion de alas unidas

El concepto de alas unidas es generalmente atribuido a Julian Wolkovitch y
data de los afios 70 (Wolkovitch, 1976), aunque, en el trabajo de Mamla y Galinski (2009)

se cita que: i) en 1924, Prandtl consider6 por primera vez el concepto y ii) en la década

1 http://www.darpa.mil/program/vulture

12 http://boeing. mediaroom.com/2010-09-16-Boeing-Wins-DARPA-Vulture-II-Program

13 https://www.facebook.com/notes/mark-zuckerberg/the-technology-behind-aquila/10153916 136506634/
14 https://airbusdefenceandspace.com/our-portfolio/military-aircraft/uav/zephyr/
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de los "40, el Instituto de Aviacion de Moscu realizé el primer intento de construccion

de un avidn de alas unidas redisefiando un biplano denominado Polikarpow Po-2.

Patentes

Existen varias patentes que utilizan este tipo de configuracion de alas en
misiles cruceros, vehiculos de combate supersonicos, plataformas de gran autonomia, y
transportes comerciales. Wolkovitch (1976) define en una patente la idea de una
disposicion triangular de las alas, mencionando como ventaja de esto, la reduccion de
peso sin perder resistencia estructural. Ratony (1977) también propone la aplicacion de
una configuracion tipo triangular en un avion. En una nueva patente, Wolkovitch (1982)
describe un avion con una configuracion de alas unidas estructuralmente en sus extremos
por medio de winglets a los fines de reducir los efectos de la resistencia inducida y

aumentar la estabilidad direccional del vehiculo.

Garrett (1999) propone una configuracion de alas unidas coplanares, a fines de
obtener beneficios aerodinamicos y estructurales. Un gran avion de transporte con alas
unidas, con capacidad para mas de 400 pasajeros, fue patentado por Frediani (1999).
Fanucci (2006) patentd un sistema de alas extensibles que en su posicion final posee una
configuracion de alas unidas y Yurkovich (2007) patenté un vehiculo aerodinamico con
alas de configuracion variable (morphing wings) que permite mutar desde una configuracion

de ala tinica a otra de alas unidas coplanares.

Articulos publicados en el siglo pasado

Samuels (1981), realizdé comparaciones entre el concepto de alas unidas y una
configuracion convencional de alas, tomando como base un Boeing 727. En ese trabajo se

concluye que es posible obtener reducciones de peso utilizando el disefio de alas unidas.

Wolkovich (1986) mostr6 algunas aplicaciones del concepto de alas unidas y
describio conceptualmente las caracteristicas de la configuracion externa y la estructura
interna de las alas. También realiz6 una revisidon de aspectos referidos a la estructura, la
aerodinamica, la estabilidad y control, y la interaccion entre las caracteristicas estructurales
y aerodinamicas, llegando a conclusiones importantes acerca de las ventajas estructurales,

aerodinamicas y operativas de la configuracion de alas unidas.
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Selber y Cronin (1986) realizaron un anélisis aerodindmico y estructural de
configuraciones de alas unidas escalonadas de manera positiva y negativa, concluyendo
que ambos disefios aportan significantes reducciones de peso respecto de configuraciones

de alas convencionales con las mismas prestaciones aerodinamicas.

Miura et al. (1988) aplicaron un método de optimizacion para estudiar el
efecto de parametros de la geometria de alas unidas sobre el peso estructural,
obteniendo reducciones en el peso por diversos mecanismos: aumentando el diedro y el
estrechamiento, disminuyendo la flecha y la envergadura, incrementando la fraccion de
la cuerda del perfil ocupada por la caja estructural y ubicando el empalme de alas dentro

de la punta del ala delantera.

Smith et al. (1987) presentaron el disefio aerodinamico de un avién de alas
unidas denominado JW-1 desarrollado por el NASA Ames Research Center y ACA
Industries. En ese trabajo se presentan resultados experimentales obtenidos con un modelo
ensayado en tunel de viento, y se muestra una buena correspondencia entre los resultados

experimentales y los resultados predichos en la etapa de disefio.

Lin et al. (1990), estudiaron como las caracteristicas aeroelasticas y de
resistencia son influenciadas por el tipo de union empleado para empalmar las alas. Para

ello utilizaron modelos analiticos y experimentales sobre la base del avion JW-1.

Trabajos realizados sobre métodos y estudios de optimizacidon estructural
mostraron las ventajas fundamentales que presenta la configuracion de alas unidas

(Kroo et al., 1991; Gallman et al., 1993; Gallman et al., 1996).

Wai et al. (1994) utilizando técnicas de CFD presentaron resultados de
simulaciones para el flujo alrededor del fuselaje y las alas a nimeros de Mach

transonicos y comparaciones con resultados experimentales.

En un trabajo de Bagwill y Selberg (1997) se estudia la eficiencia
aerodinamica de diferentes configuraciones geométricas de alas unidas, utilizando en
todos los casos un mismo perfil alar. Los resultados de estos estudios son comparados con
la eficiencia aerodindmica de un ala simple con una configuracion convencional. El
trabajo concluye que con una configuracion adecuada de alas unidas seria posible obtener

un desempeio aerodindmico mejor que el de un ala simple.
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Trabajos desarrollados en la primera década del siglo XXI

Livne (2001) public6 una revision de literatura sobre el comportamiento
aeroelastico de la configuracion de alas unidas. Analizo los logros obtenidos en trabajos
anteriores, reviso la posible relevancia de algunos problemas aeroelasticos no lineales
conocidos y listd varios tdpicos para futuros temas de investigacion, destacando:
variaciones paramétricas, optimizacion aeroelastica, desarrollo de modelos escalados y
modelado matematico para la investigacion basica y el disefio conceptual. Plante6 la
necesidad de desarrollar estudios multidisciplinarios integrados para avanzar en las

investigaciones.

Desde el comienzo del presente siglo, la Fuerza Aérea de Estados Unidos
comenzd a trabajar en una plataforma de nueva generacion para desarrollar misiones
de ISR, denominada Sensorcraft (Johnson, 2001). Desde su concepcion original, los
HALE UAVs pensados para esta plataforma presentaron requerimientos de grandes
envergaduras y estructuras altamente flexibles. Tres formas basicas de configuracion
han sido histéricamente consideradas para el desarrollo de sensorcrafts: de ala volante
0 blended-wing-body, convencional de ala inica o wing-body-tail y de alas unidas
(Lucia, 2005); siendo este ultimo tipo de configuracion, inspiracion para numerosos

trabajos de investigacion.

En el trabajo de Tyler et al. (2002), se realizaron comparaciones entre
resultados experimentales y simulaciones numéricas del comportamiento aerodindmico.
Las simulaciones se realizaron con técnicas de CFD utilizando un modelo completo del

vehiculo.

Weishaar y Lee (2002) ilustraron una metodologia para integrar métodos
formales de optimizacion dentro de un disefio aeroestructural de un vehiculo de alas
unidas. Las caracteristicas aeroelasticas de las alas unidas fueron examinadas usando el
método de Rayleigh-Ritz y, la estabilidad aeroelastica y la optimizacion del peso, usando
ASTROS (Automated STRuctural Optimization System). Los resultados de este trabajo
mostraron que la posibilidad de obtener un vehiculo libre-de-flutter depende de la posicion

del centro de gravedad.

Distintos disefos conceptuales de sensorcraft de alas unidas se muestran en un

trabajo de Nangia (2003), donde ademas se presenta un estudio de optimizacion sobre un
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modelo que incluye s6lo las alas. En ese trabajo se exploran casos en que varia el angulo
de flecha de los extremos de las alas delanteras, se utilizan perfiles alares con y sin
simetria y se emplean técnicas de CFD para obtener caracteristicas del comportamiento

aerodinamico de las configuraciones analizadas.

Sivanji et al. (2003) realizaron simulaciones del comportamiento aerodindmico
de modelos con alas unidas y alas convencionales utilizando herramientas computacionales

que implementan técnicas de CFD y validaron los resultados con mediciones experimentales.

Schwartz et al. (2003) describieron un proceso de disefio para generar
configuraciones analiticas y estimaciones de peso. También, estudiaron como influye la

ubicacion de superficies de control.

Rasmussen et al. (2004a; 2004b) presentaron el disefio de una configuracion
optimizada de alas unidas flexibles basado en analisis estructurales y aerodinamicos con
antenas incorporadas en el recubrimiento de las alas. Otras partes del avion, como por

ejemplo el fuselaje, no se consideran en estos trabajos.

Kaloyanova et al. (2005) presentan modelados y optimizaciones estructurales
que incluyen solamente las alas. Los modelos de elementos finitos utilizados en este trabajo
se generan con un buen nivel de detalles de costillas y largueros. Aqui son utilizadas

técnicas de CFD para determinar distribuciones de presion sobre las alas.

Roberts et al. (2005) realizaron una optimizacion estructural y aerodinamica de
una configuracion de alas unidas de materiales compuestos, utilizando herramientas
computacionales que implementan elementos finitos y el método de los paneles. También,

se presentan modelos que incorporan o no antenas embebidas en el recubrimiento de las alas.

Cesnik y Su (2005) introducen un enfoque para un modelado efectivo del
comportamiento aeroeldstico no lineal de un avion completamente flexible. Modelaron
distintos disefios conceptuales de sensorcraft donde se considera el fuselaje del vehiculo
y se utiliza un modelo aerodindmico no estacionario en condiciones de operacion

subsoénicas.

Lee et al. (2006) realizaron una optimizacion estructural de modelos que

incluyen sdlo las alas, esos modelos consideran detalles constructivos de las alas.

Kimler y Canfield (2006) presentaron un trabajo de disefio estructural donde

investigaron aspectos referidos al control de vuelo enfocandose en el disefio del ala frontal
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y analizaron dos tipos de uniones de alas. También realizaron un analisis de velocidad

de flutter utilizando un cédigo comercial que implementa el método de red de vortices.

Demasi y Livne desarrollaron, hacia finales de la primera década de presente
siglo, una serie de estudios detallados sobre la aeroelasticidad de configuraciones de
alas unidas (Demasi y Livne 2005; 2007; 2008; 2009). Emplearon los software
comerciales PANAIR, ZAERO y NASTRAN. En los primeros trabajos (Demasi y
Livne 2005; 2007) usaron un método de perturbacion de cargas para construir las
rigideces geométricas no lineales. Desarrollaron un procedimiento para acoplar coédigos
de aerodinamica inestacionaria lineal de orden reducido (doublet lattice y otros métodos
de paneles) con modelos estructurales de elementos finitos geométricamente no lineales
y de orden completo. En (Demasi y Livne 2008) se extendié el trabajo previo y se
empled un modelo de orden completo para la aerodindmica inestacionaria. En (Demasi
y Livne 2009) se presentan dos formulaciones en el dominio del tiempo que integran
modelos aerodinamicos inestacionarios que usan un enfoque modal con modelos de
elementos finitos de orden completo para estructuras que presentan no linealidades

geométricas.

Di Palma et al. (2009) presentaron el desarrollo de una metodologia
integrada capaz de facilitar el disefio aeroelastico de un UAV (el “D-2 Demonstrator™)

que tiene una configuracion de alas unidas y una estructura altamente flexible.
Trabajos recientes

En (Paletta et «l.,2010) se presenta un método para alivianar cargas
estructurales durante una maniobra simétrica balanceada en un vehiculo de alas unidas
denomidado HPAD. Este trabajo utiliza modelos lineales para la estructura y la

aerodindmica.

Bhasin et al. (2012) acoplaron por medio de OpenFSI, el método de red de
vortices inestacionario con el solver de dinamica nolineal estructural del software MD
Nastran para realizar estudios de la respuesta aeroelastica de una configuracion de alas
unidas en régimen subsonico. Obtienen las respuestas en el dominio del tiempo de la
sustentacion generada por las alas bajo varias condiciones de carga. La frontera de
flutter es calculada considerando las respuestas, en el dominio del tiempo, estables e

inestables. También presentan las respuestas en el dominio del tiempo cuando las alas
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estan sujetas a excitaciones externas, prediciendo el comienzo de flutter y el

comportamiento post flutter.

Cavallaro et al. (2013) emplearon fuerzas seguidoras no conservativas en
modelos estructurales y concluyen que las técnicas de optimizaciéon multidisciplinaria
preliminar pueden no ser confiables si se realizan analisis lineales. Recomiendan
fuertemente realizar estudios poscriticos para realizar disefios seguros de configuraciones

de alas unidas.

Cavallaro et al. (2014) presentaron un estudio sobre el comportamiento
aeroeléstico dinamico de alas unidas estructuralmente no lineales. Investigaron tres
configuraciones caracterizadas por tener la union de alas de distintas formas y diferentes
posiciones. Estudiaron la snap-divergence desde una perspectiva dinamica para conocer
la respuesta de las configuraciones e investigaron la ocurrencia de flutter y el
comportamiento poscritico, observando oscilaciones de ciclo limite seguidas de una
pérdida de periodicidad en la solucion a medida que aumenta la velocidad. Evaluaron

diferencias entre velocidades de flutter determinadas con analisis lineales y no lineales.

Sotoudeh (2015a) presenta una revision de articulos publicados desde el afio
2000 en areas relacionadas con estudios numéricos y modelado de alas unidas y propone
algunas areas de investigacion para trabajos futuros. La autora muestra el crecimiento en
la cantidad de publicaciones a partir del afio 2000 y las areas revisadas refieren a
modelos estructurales, aerodindmica, comportamiento aeroelastico y disefio conceptual

y disefio y optimizacion multidisciplinarios.

Sotoudeh (2015b) estudia y compara el comportamiento aeroelastico de alas
convencionales de gran alargamiento y de alas unidas empleando modelos geométricamente
no lineales. Concluye que la configuracion de alas unidas es mucho mas rigida que la
convencional y que la velocidad de flutter es mayor y la amplitud de las oscilaciones de

ciclo limite son mas pequenas para la configuracion de alas unidas.

Existen numerosos trabajos que han sido desarrollados en torno de un
subgrupo particular de configuraciones de alas unidas conocidas como box-wing. Esta
configuracion excede la tematica del presente trabajo de tesis, no obstante, por
completitud aqui se cita para referencia del lector el trabajo (Bombardieri et al., 2016)

donde se presenta una revision de aeroelasticidad de box-wings y PradtiPlane.
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1.2.3. Modelos aerodinamicos y aeroelasticos

Los modelos usados para determinar las cargas aerodindmicas que actuan
sobre un cuerpo que esta sumergido en una corriente de aire en movimiento pueden

clasificarse como sigue:
i) modelos analiticos o linealizados,

ii) modelos basados en las ecuaciones de FEuler y/o Navier-Stokes (cuya
implementacion mas comun es conocida como Computational Fluid Dynamics o

CFD)y
iii) modelos que se basan en la utilizacion de singularidades.

Una descripcion y revision detallada de estos modelos puede consultarse en

el trabajo de Preidikman (1998).

El modelo aerodindmico que se utiliza en este trabajo de tesis es conocido
como método de red de vortices inestacionario y no-lineal (NUVLM), el cual tiene sus
raices en un trabajo de Belotserkovskii (1966) quién desarrollé un método inestacionario
que modela la superficie sustentadora con un sistema de vortices de herradura. Ese
método no determinaba la geometria de la estela y estaba limitado a pequefios angulos
de ataque. Ermolenko (1966) fue el primero en modelar los vortices provenientes de la

punta del ala, pero no tuvo en cuenta la estela proveniente del borde de fuga.

Belotserkovskii (1968) desarrolld6 un método no-lineal para flujo estacionario y
alas con configuraciones arbitrarias. Posteriormente Belotserkovskii y Nisht (1974)
presentaron un método no-lineal para flujo inestacionario que determina la forma de las
estelas emanadas desde las punteras y el borde de fuga. Ese método no considera la

separacion del borde de ataque.

Mook y Maddox (1974) incluyeron los efectos de separacion en el borde de
ataque. Kandil (1974) y mas tarde Kandil et al. (1976a) desarrollaron un método
numérico inestacionario y no-lineal para predecir cargas aerodindmicas en alas
rectangulares y alas delta con separacion en los bordes filosos sin importar la forma, la

relacion de aspecto, o el angulo de ataque del ala.
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En el trabajo de Konstadinopoulos et al. (1981) se presenta un método general
para flujos tridimensionales, no viscosos, incompresibles e inestacionarios. El método puede
aplicarse a cualquier configuracion alar realizando maniobras arbitrarias. Los resultados
obtenidos son validos siempre y cuando la ruptura de vortices no se produzca sobre la
superficie del ala y la separacion se produzca en los bordes filosos. En este trabajo se
presentan resultados de simulaciones del comportamiento aerodindmico de alas rectangulares,

con y sin flaps, alas deltas completas y recortadas, y un rotor de helicoptero.

Entre los desarrollos mas recientes, se destaca una nueva formulacion para el
método de red vortices presentada en (Gabor et al., 2016), donde se tienen en cuenta los
efectos de la viscosidad. Debido al bajo costo computacional del método, resulta ser una
muy buena herramienta para desarrollar disefios rapidos y precisos y procedimientos de
optimizacion. Se validan los resultados numéricos obtenidos y se muestra una aplicacion
en la que se modifica el ala de un UAV para incrementar su eficiencia aecrodinamica y

reducir la resistencia.

Existen varios trabajos cuyo enfoque se basa en acoplar el método de red de
vortices con diferentes modelos estructurales lineales y no lineales, el lector puede
consultar (Preidikman y Mook, 2000; Wang et al., 2006; Wang et al., 2010; Varello et
al.,2011; De Souza et al., 2012; Simpson y Palacios, 2013)

Murua et al. (2012) presentaron una importante revision de literatura acerca
de la utilizacion del método de red de vortices inestacionario en el analisis aeroelastico
de aviones y como puede ser implementado como una alternativa a otras técnicas para

diversas situaciones que refieren a dindmica de aeronaves-flexibles.
1.3.  Objetivos

El objetivo principal de este trabajo es estudiar el comportamiento
aeroelastico inestacionario y no-lineal de UAVs de alas unidas y con gran envergadura.
Para lograr este objetivo se desarrolld una herramienta numérica que implementa un
modelo aeroelastico adecuado a las caracteristicas operacionales y constructivas de estos
UAVs especificos. Mediante el uso de esta herramienta es posible llevar a cabo una
serie de simulaciones numéricas, y el estudio de los resultados obtenidos de estas
simulaciones pueden ser utilizados para obtener algunas conclusiones que contribuyan

al disefio futuro de UAVs de alas unidas y con gran envergadura.
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Vi)

Vii)

Los objetivos especificos de este esfuerzo fueron:

desarrollar un modelo aerodinamico especializando el NUVLM para geometrias de

UAVs de alas unidas y con gran envergadura;

desarrollar un modelo estructural de elementos finitos para modelar la estructura de

la planta alar de UAVs de alas unidas;

desarrollar un modelo aeroeléstico basado en el acoplamiento fuerte de los modelos

mencionados en i) y ii);

implementar, mediante el desarrollo de wun unico procesador o codigo

computacional, los modelos i) a iii);

desarrollar un preprocesador que permita generar, de manera simple, rapida y libre

de errores, la geometria de distintas configuraciones de UAVs de alas unidas;

desarrollar un codigo computacional que procese automaticamente la geometria
generada (item v)) y genere la malla o red de vortices utilizada para discretizar las

sabanas vorticosas adheridas a la superficie externa del UAV;

en el codigo mencionado en vi), agregar la capacidad de generar automaticamente la

malla de elementos finitos que represente la estructura de la planta alar del UAV;

viii) desarrollar un posprocesador que permita visualizar la evolucion espacio-temporal del

Xi)

flujo de aire alrededor del vehiculo;

calcular la distribucion espacio-temporal de las cargas aerodinamicas sobre la planta
alar del UAV;

desarrollar un posprocesador que permita visualizar los resultados de la simulacion
aeroelastica y que permita detectar la presencia de inestabilidades aeroeldsticas

dinamicas denominada flutter, y

realizar pruebas de verificacion y validacion utilizando diferentes datos recolectados en

la literatura disponible.

1.4.  Contribuciones originales

La herramienta computacional desarrollada permite realizar simulaciones del

comportamiento aeroelastico inestacionario y no-lineal de JW HALE UAVs. Se trata de

una herramienta robusta y de alta fidelidad que permite: 7) definir de una manera rapida

y sencilla, la geometria de diferentes configuraciones de JW HALE UAV, ii) preparar

automaticamente esta geometria para que pueda ser tratada por el procesador que
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implementa un acoplamiento entre modelos basados en el NUVLM y el método de los
elementos finitos, ii7) simular el comportamiento aeroelastico del vehiculo, y iv)

preparar los resultados de la simulacion para que puedan ser visualizados y estudiados.

Los resultados de las simulaciones desarrolladas permiten analizar las
interacciones aerodinamicas entre las estelas vorticosas desprendidas desde los bordes
filosos de todas las superficies sustentadoras del vehiculo, calcular la evolucion espacio-
temporal de las cargas aerodindmicas, y su distribucion sobre las superficies sustentadoras
y permite mostrar como inciden sobre el comportamiento aerodinamico del vehiculo los
cambios en la geometria de la planta alar. También posibilitan desarrollar estudios para

detectar la presencia de inestabilidades del tipo aeroelasticas.

Se adapt6 el NUVLM, la técnica de acoplamiento y el modelo aeroelastico a
configuraciones de dos superficies sustentadoras que convergen e intersecan geométricamente

(configuraciones de alas unidas).

Se documentaron algunos casos de verificacion y validacion que pueden servir
para evaluar resultados de codigos desarrollados en el futuro. También, se desarrollo
una estrategia de paralizacion basada en un modelo de memoria compartida que aportd
mejoras significativas en el desempefio computacional y que puede servir de base para
futuras implementaciones en las que se combinen modelos de programacion paralela
hibridos.

La mayor contribucion de esta tesis es el desarrollo e implementacion de un
modelo aeroelastico que servira para llevar adelante futuros esfuerzos con el objetivo de
lograr un entendimiento cabal del comportamiento aeroeléstico inestacionario y no-lineal
de UAVs con configuracion de alas unidas de gran alargamiento y alta flexibilidad, y
que vuelan a gran altura. El aporte dado por este trabajo es fundamental para avanzar en
la futura implementacion de modelos estructurales no lineales, explorar la incorporacion
de técnicas de control y desarrollar estudios numéricos referidos a roturas y extraccion

de energia.

1.5.  Organizacion de la tesis

En el Capitulo 2 se describe el modelo aerodindmico implementado en la
herramienta computacional que se desarrollo. En la primera parte de ese capitulo se
describe el modelo matematico empleado y en la segunda parte los detalles de la

implementacion computacional.
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En el Capitulo 3 se presenta el modelo estructural de las alas del UAV que se
modelan usando elementos finitos unidimensionales de vigas. En ese capitulo se presentan
las ecuaciones de movimiento empleadas y se describe el proceso de adimensionalizacion

a las que se sometieron estas ecuaciones.

Los modelos aerodinamicos y estructural, descriptos en los dos capitulos
anteriores, son combinados para construir un modelo aeroeléstico inestacionario y no
lineal que permite describir el comportamiento aeroeléstico del JW-HALE. En el Capitulo
4 se describe el esquema numérico de integracion de las ecuaciones de movimiento y se
explicita como se incorpora el modelo aerodinamico dentro del esquema. Adicionalmente,
se muestra la metodologia empleada para transferir desplazamientos, velocidades y
fuerzas durante la combinacion del modelo estructural con el aerodindmico. Finalmente,
se explicita la version final adimensional de las ecuaciones de movimiento que son

utilizadas en el esquema numérico.

En el Capitulo 5 se presenta un preprocesador de configuraciones de vehiculos
acreos de alas unidas que permite generar, de manera facil y sin errores, geometrias y
mallas para estos vehiculos. La generacion se realiza a partir de algunos datos de parametros
basicos de la geometria y de las mallas. Las mallas que se generan son de dos tipos: una
esta orientada a ser tratada por un modelo del NUVLM vy la otra, a ser tratada por un
modelo del método de los elementos finitos. Estas mallas estan perfectamente adaptadas
para ser empleadas por los modelos implementados computacionalmente y que se describen

en los Capitulos 2, 3 y 4.

En el Capitulo 6 se presentan resultados obtenidos utilizando todas las
herramientas computacionales desarrolladas. Los resultados se organizan en tres
secciones. En la primera seccidon se presentan algunos resultados que muestran la
potencia y flexibilidad del preprocesador de configuraciones, alli se muestra la

generacion de varias geometrias y mallas de UAVs de alas unidas.

En la segunda seccion del Capitulo 6 se muestran los resultados de simulaciones
referidos al comportamiento aerodinamico. Primero se presentan algunos casos estudiados
para verificar y validar (V&V) la porcion del codigo computacional que implementa el
modelo aerodindmico y luego, se presentan resultados de simulaciones del comportamiento
inestacionario y no-lineal para algunas configuraciones de UAVs de alas unidas, y se

muestra como influyen algunos parametros sobre el coeficiente de sustentacion.
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En la tercera y ltima seccion del Capitulo 6 se presentan algunas aplicaciones
del codigo computacional que demuestran su capacidad para detectar la inestabilidad
aeroelasticas dindmica denominada flutter. En primer lugar, se muestra el resultado de una
verificacion del codigo aeroelastico completo, en el cual se emplea un caso testigo de la
teoria clasica de aeroelasticidad. Posteriormente, se muestra como detectar, mediante
resultados de simulaciones numéricas, la condicion de operacion critica para la cual se

produce flutter en una configuracion particular de JW HALE UAV.

En el Capitulo 7 se presentan las conclusiones y se enumeran algunos trabajos

futuros que pueden derivarse de este trabajo de tesis.

Al final se incluyen tres anexos. En el Anexo A se describen las técnicas que
fueron utilizadas para incrementar la velocidad de ejecucion de la porcion del codigo
computacional que implementa el NUVLM. En una primera parte introductoria se
presenta una descripcion general de la herramienta computacional desarrollada para este
trabajo de tesis y se detalla el algoritmo que implementa el modelo aerodinamico del
NUVLM. En una segunda parte se describen las técnicas propias del NUVLM que sirven
para mejorar el desempeilo computacional. Estas técnicas consisten en aprovechar la
simetria del problema a resolver y en recortar estelas luego de algunos pasos de tiempo
de simulacion. A continuacidn, se presenta la aplicacion de técnicas de computacion de
alto desempefio (HPC). En particular, se desarrolla una estrategia de paralelizacion que
consiste en realizar una descomposicion del dominio centrada en los datos de entrada
sobre un modelo de arquitectura de memoria compartida. Por ultimo, se presentan
algunos resultados que muestran el impacto, sobre todo en el codigo aeroelastico, que

tienen las mejoras de HPC introducidas.

En el Anexo B se presentan los datos experimentales y geométricos empleados
en el proceso de validacion desarrollado en la segunda seccion del Capitulo 6.
Adicionalmente, se presentan las consideraciones generales asumidas al crear el modelo

geométrico-computacional empleado en las simulaciones aerodinamicas de validacion.

En el Anexo C se listan las publicaciones del autor relacionadas con este

trabajo de tesis.

La lista de referencias bibliograficas empleadas puede consultarse en las

ultimas paginas de esta tesis.
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Capitulo 2
El modelo aerodinamico

2.1. Introduccion

El modelo aerodinamico usado en este trabajo de tesis es el método de red de
vortices inestacionario y no-lineal (nonlinear unsteady vortex lattice method o NUVLM).
Este modelo permite representar correctamente, para cuerpos inmersos en el seno de un
fluido, no-linealidades aerodinamicas asociadas con grandes angulos de ataque,
deformaciones estaticas, y flujos dominados por vorticidad en los que no ocurre el
fendémeno conocido como “vortex bursting”. El modelo predice correctamente la
emision de vorticidad desde las superficies s6lidas de un cuerpo hacia el campo del
flujo. Esta vorticidad es transportada por el flujo de aire desde las alas hacia el fluido y
forma asi las estelas. La distribucion de la vorticidad en las estelas y la forma de las
mismas son, también, parte de la solucion del problema. Se escogié un método basado
en el NUVLM porque existen numerosas aplicaciones previas en las cuales se ha
probado que este método es confiable y muy buen predictor de las cargas aerodindmicas

inestacionarias y no-lineales (Konstadinopoulos et al., 1981; Preidikman, 1998).

En flujos sobre superficies solidas donde el nimero de Reynolds es alto, se
genera vorticidad en capas muy delgadas, llamadas capas limites, que estan pegadas a las
superficies solidas. Parte de la vorticidad es emitida desde los bordes agudos de la
aeronave (los bordes de fuga y las punteras de las alas del UAV) y luego es transportada
por el fluido, generando asi las estelas. Sobre las superficies solidas generadoras de
vorticidad se deben satisfacer las condiciones de borde denominadas condicion de no-
penetracion y condicion de no-deslizamiento. La vorticidad presente en las estelas,
posee asociado un campo de velocidades que interactiia con la llamada corriente libre.
La vorticidad en las estelas se mueve libremente en el fluido de forma tal que no se

produzcan saltos de presion a través de las estelas.

La presencia de un solido inmerso en el seno de un fluido genera
discontinuidades en el campo de velocidades del fluido. En el NUVLM, para modelar
estas discontinuidades, se emplean sabanas vorticosas. A las sdbanas vorticosas pegadas
a las superficies solidas se las denomina “sabanas adheridas” (Bound-Vortex Sheets) y a

las que representan las estelas se las denomina “sébanas libres” (Free-Vortex Sheets).
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La distribucion de vorticidad en la estela cercana al ala afecta de manera
significativa el flujo alrededor del ala y consecuentemente las cargas actuantes sobre ella.
Debido a que la vorticidad presente en las estelas en un instante dado fue generada y
convectada desde el ala en un tiempo anterior, las cargas aerodinamicas dependen de la
historia del movimiento; las estelas contienen la “historia”. El campo de velocidades,
asociado con la vorticidad existente en un punto del espacio, decae con la distancia a
dicho punto; en consecuencia, a medida que la vorticidad en la estela va siendo
transportada flujo abajo, su influencia sobre el cuerpo sumergido decrece y por lo tanto se

dice que “el historiador” va perdiendo memoria.

En las secciones siguientes se presentan algunos aspectos importantes de la
formulacion matematica y del modelo empleado en la implementacion de la herramienta

computacional que se desarrolldé como parte de este trabajo de tesis.

2.2.  El método de red de vortices inestacionario y no-lineal

2.2.1. Sistemas de referencia utilizados

Los sistemas de referencia usados son dos: un sistema inercial o Newtoniano
que se encuentra fijo al suelo (V) y un sistema movil que se encuentra fijo al UAV en
todo momento (B). Cada uno de estos sistemas de referencia tiene asociado una terna de
vectores ortonormales que conforman una base vectorial dextrogira. A los versores de la
base asociada al sistema N se los denota como i, j y k , ¥ a los versores de la base

asociada al sistema B se los denota como b,, b, y b;.

Figura 2-1: Vectores base y sistemas de coordenadas utilizados.
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A cada una de las bases se le asocia ademas un sistema de coordenadas
cartesiano ortogonal, ver Figura 2-1. Los ejes del sistema de coordenadas asociado a la
base de N son denotados (X, Y, Z) y los ejes del sistema de coordenadas asociado a la
base de B se denotan como (x, y, z). El sistema de coordenadas asociado al sistema de
referencia movil posee su plano x-z coincidente con el plano de simetria de la geometria
del vehiculo y, ademas, su eje x estd alineado con el eje axilsimétrico del fuselaje.
Adicionalmente, en la figura mencionada, se representan los versores base asociados a

los sistemas Ny B.

2.2.2. Cinematica del flujo

Una caracteristica basica de cualquier campo de velocidades es el campo de

vorticidad M, el cual es define como:

o(R,1) = Vx V(R,1) @.1)

donde V(R,t) es la velocidad, R es el vector posicion, # es el tiempo, x denota el
producto vectorial, y V es el operador diferencial de caracter vectorial que en un

sistema de coordenadas cartesianas se define como:

V=—i+—j+—Kk (2.2)

La ecuacion de continuidad para un flujo incompresible es,
V'V(R,t) =0 (2.3)

donde - denota el producto escalar. Las ecuaciones (2.1) y (2.3) representan un sistema de
ecuaciones diferenciales en derivadas parciales que relacionan el campo de velocidades
\% (R, t) con el campo de vorticidad m (R, t) . Estas ecuaciones pueden ser “invertidas” a

los efectos de expresar la velocidad como funcion de la vorticidad (Batchelor, 1976)

I R,.)x (R-R,
V(R,t)zav(jﬁ[.[)m( |R)_XISO|3 ) iv(R,.0) (2.4)

donde R, es el vector posicion que sirve de variable de integracion para cubrir la region

v(Ry,?) del espacio ocupada por el fluido.
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Es oportuno hacer algunas observaciones: 1) La ecuacion (2.4) fue obtenida
sin tener en cuenta las propiedades del fluido, salvo su incompresibilidad; por lo tanto
resulta valida para los llamados flujos viscosos como asi también para los no viscosos.
2) Las ecuaciones (2.1) y (2.4) describen la relacién que existe entre el campo de

vorticidad y el campo de velocidad asociados con un flujo.

Las regiones del fluido donde el campo de velocidad es irrotacional
o (Ro,t)=0], no contribuyen a V(R,?); por lo tanto, en muchas aplicaciones de
relevante importancia practica, debe integrarse solamente sobre una pequefia subregion
del campo. Si existe vorticidad en alguna subregion del campo, existe una velocidad
asociada en todo el campo. La velocidad asociada decae con el reciproco del cuadrado
de la distancia medida desde la zona con vorticidad diferente de cero. La integracion
indicada en la ecuacion (2.4) se lleva a cabo en un instante de tiempo fijo, y para
obtener V (R, ?) como una funcién de tiempo, se debe evaluar dicha integral, también,

como una funcioén del tiempo.

En un flujo real, la velocidad asociada a las sdbanas adheridas y libres (comin-
mente llamada “perturbacion”), interactlia con la corriente libre (o aparente), de tal
manera que las condiciones de borde sobre la superficie de la aeronave son satisfechas.
Para representar la fisica de este fenomeno, en el NUVLM se determina ® (o una

aproximacion a ) imponiendo las condiciones de borde.

A efectos de evaluar numéricamente la velocidadV, se reemplazan las
laminas vorticosas por arreglos o redes de segmentos vorticosos. La justificacion para
flujos tridimensionales esta lejos de ser rigurosa; se afirma que numerosas comparaciones
con las pocas soluciones exactas que existen, observaciones experimentales, y soluciones
numéricas de las ecuaciones de Navier-Stokes, han demostrado que esta simplificacion
conduce a buenos resultados cuando las lineas de separacion son conocidas y el vortex
bursting no ocurre en las proximidades del sélido inmerso en el fluido. Mas atn, es
posible demostrar que el campo de velocidades asociado a una distribucion de dobletes de
intensidad constante distribuidos sobre un panel plano es exactamente igual al asociado a
un “loop” de segmentos vorticosos con circulacion constante ubicados alrededor de los

bordes de dicho panel (Konstadinopoulos et al., 1981; Preidikman, 1998).
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Los elementos de la red de vortices estdn compuestos por segmentos
rectilineos conectados entre si en los nodos aerodinamicos. Uno de los resultados de la
teoria de Kelvin-Helmholtz es que, para un instante determinado y en cualquier fluido
en el cual los efectos viscosos sean o no importantes, la circulacion alrededor de una linea
vorticosa es constante. Esto implica que para cualquier instante de tiempo, las lineas
vorticosas ni empiezan ni terminan en el campo de flujo; este resultado es comunmente

referido como conservacion espacial de la circulacion.

2.2.3. La ley de Biot Savart

Para un segmento vorticoso, recto, de longitud finita, y con circulacion

espacialmente constante, la Ecuacion (2.4) se reduce a la siguiente (ver Figura 2-2):

V(R,t):r(t) 2xx Q-(r ﬁj 2.5)

—~J =777 1 _
47 Qx| I

donde I'(¢) es la circulacion alrededor del segmento vorticoso, R es el punto del campo
donde la velocidad esta siendo evaluada, =r, —r, y los vectores I, y I, estan indicados
en la Figura 2-2 junto con las restantes variables. La ecuacion (2.5), que gobierna el campo
de velocidades V(R, t ) asociado a un segmento vorticoso recto, de longitud finita, y con

circulacion constante, se conoce como la version discreta de ley de Biot-Savart.

Figura 2-2: La ley de Biot-Savart.
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2.2.4. Condiciones de borde

La ecuacion de continuidad (2.3) es la ecuacion que gobierna el problema
matematico planteado para el NUVLM. Las condiciones de borde que se imponen en

este problema son dos: i) la condicion en el infinito y i) la condicion de no penetracion.

La condicion en el infinito requiere que todas las perturbaciones decaigan a
cero lejos del UAV. Esto es equivalente a decir que las velocidades que estdn asociadas
a la vorticidad distribuida sobre las sabanas adheridas o las sadbanas libres tienden a cero

lejos del UAV, o sea:

Jim [V, (R, 1)+, (R, 1) > 0 (2.6)
donde V; es la velocidad asociada a la sabana vorticosa adherida al cuerpo del UAV y

V, es la velocidad asociada a la sabana vorticosa libre.

La condicion de no penetracion es aplicada sobre toda la frontera del solido
inmerso en el fluido, esto es, sobre la superficie del UAV. La posicion y velocidad de las
superficies son conocidas en todo instante. Esta condicion de borde, también llamada de
impermeabilidad, requiere que la componente normal de la velocidad relativa a la superficie

del UAYV de todas las particulas del fluido adyacentes a la superficie del solido sea igual cero,
(V,+V,+V, =V )h=0 sobre la superficie del solido 2.7)

donde V_ es la velocidad de la corriente libre, V, es la velocidad del cuerpo inmerso en

la corriente de fluido y i es un vector unitario normal a la superficie.

2.2.5. Conveccion de vorticidad

Se requiere que los flujos provenientes de las caras superior ¢ inferior de la
superficie sustentadora a lo largo de la punta del ala y del borde de fuga tengan la misma
presion, de manera que el campo de presiones adyacente a esos bordes sea continuo;
esta condicion es usualmente llamada condicion de Kutta. Para imponer esta condicion se
apela nuevamente a la teoria de Kelvin-Helmholtz. En un flujo donde los efectos viscosos
son despreciables y la presion es continua, la circulacion alrededor de un circuito cerrado

de particulas de fluido no cambia con el tiempo; esto es conocido como condicidon de
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conservacion temporal de la circulacion:

D%r(z) - 0 (2.8)

El NUVLM no tiene en cuenta directamente los efectos viscosos sino que los
incorpora de manera indirecta a través de las dos sabanas vorticosas descriptas
anteriormente. La condicion de Kutta se impone automaticamente en los bordes agudos
de las superficies sustentadoras, convectando los segmentos vorticosos desde la punta
del ala y desde el borde de fuga hacia el interior del campo de flujo con la velocidad
local de las particulas de fluido. La vorticidad asi convectada forma el modelo numérico

de la estela.

Para evitar que haya un salto de presion a través de la estela, los segmentos
vorticosos discretos se mueven también con la velocidad local de las particulas de fluido.
Para mover un segmento vorticoso discreto (proceso conocido como conveccion de la
estela), se calculan los desplazamientos de los nodos en sus extremos. El desplazamiento

de un nodo genérico AR .4 esta dado por

t+At

AR, = [ V(R,,(7).7)dr = V(R,,, (1), t) At (2.9)

nodo
t

donde R ,.4(7) es la posicion del nodo en el instante 7, [t <7<¢+At]. Existen varias
aproximaciones que se pueden usar para evaluar la integral de la ecuacion (2.9). Algunos
experimentos numéricos fueron desarrollados con algoritmos de mayor orden y precision y
se encontrod que el algoritmo simple de Euler provee resultados suficientemente precisos
(Preidikman, 1998). Por supuesto, este requiere del minimo tiempo de computo. El valor
de At debe elegirse de manera tal que los elementos sobre la estela no sufran grandes
deformaciones; en general se espera que mantengan la misma forma que los elementos

utilizados para discretizar la sabana adherida.

La presencia de segmentos vorticosos a lo largo del borde de fuga y de la
punta del ala se debe a los requerimientos impuestos por la condicion de conservacion
espacial de la circulacion. Estos segmentos vorticosos discretos son una representacion
de los llamados “vortices de arranque” que han sido observados experimentalmente. La
emision de dichos vortices permite satisfacer el requerimiento de que el salto de presion a lo
largo del borde de fuga y de la punta del ala sea igual a cero. La conveccion de
vorticidad debe garantizar que la presion sea continua a través de la estela, y por lo
tanto, que la estela esté libre de fuerzas; este requerimiento impone la conservacion

temporal de la circulacion.
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2.3. Implementacion computacional

2.3.1. Discretizacion

En el NUVLM se discretiza la sdbana vorticosa adherida a la superficie del
solido y la sdbana vorticosa libre por una red de segmentos vorticosos rectos y de longitud
finita. La red de segmentos vorticosos de la sabana adherida divide la superficie del solido
en elementos de area que tienen forma de rectangulo, de paralelogramo, o en el caso

mas general de un cuadrilatero con todos sus lados diferentes.

La implementacion numérica de este modelo requiere que la geometria del
cuerpo se defina de una manera particular: las distintas partes componentes del cuerpo
son representadas mediante un conjunto de superficies. Estas superficies se definen
mediante mallas formadas por paneles y nudos. En la Figura 2-3 se presenta una malla
que define una geometria muy simple correspondiente a una placa plana y rectangular,
mientras que en la Figura 2-4 se muestra una geometria mas compleja que corresponde

al disefio conceptual de un JW HALE UAV. En el Capitulo 5 de esta tesis se describe un

preprocesador especialmente desarrollado para generar mallas especificas del NUVLM
para diferentes configuraciones de JW HALE UAV.

Figura 2-3: Malla de paneles de una geometria simple: placa rectangular.

Figura 2-4: Malla de paneles generada para una configuracién de UAV con alas unidas.
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En cada uno de los paneles se define un punto de control que ese encuentra
en el centroide del area del elemento. En el punto de control se impone la condicion de
no penetracion en su version discretizada. Esta imposicion resulta luego en un sistema
de ecuaciones algebraico lineal. La resolucion de este sistema de ecuaciones permite
obtener el valor de circulacion que esta asociado a cada uno de los segmentos vorticosos

utilizados para describir aerodinamicamente la superficie del UAV.

La condicion de no penetracion en su version discretizada se obtiene a partir
de la ecuacion (2.7). Para el punto de control de cada panel i que pertenece a la

discretizacion de la sabana vorticosa adherida se debe satisfacer

ZAU.Gj(t) = —{(V.)O+V, ()-V5(0) - n@®) } (2.10)

donde NP es el numero total de paneles utilizado en la discretizacion de la sdbana vorticosa
adherida, Gj(¢) es la circulacion de los segmentos vorticosos que forman el panel j y 4
son los coeficientes de influencia aerodindmicos. Estos coeficientes representan la
componente normal de la velocidad en el punto de control del panel i (panel receptor)
inducida por los segmentos vorticosos que componen el panel j (panel emisor) cuando la
circulacion en los mismos posee un valor igual a uno. En la Figura 2-5 se muestra un
esquema que representa la interpretacion geométrica de los coeficientes de influencia

aerodinamicos A;.

Panel j, emisor Panel i, receptor

Figura 2-5: Interpretacion geométrica de los coeficientes A;;.
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2.3.2. Calculo de cargas aerodinamicas

A continuacion, se considera el calculo de las cargas aerodinamicas sobre la
superficie sustentadora. Para obtener la fuerza en cada elemento, se debe hallar primero la
presion en el punto de control y luego multiplicarla por el area del elemento y por el
versor normal. Para calcular la distribucion de la presion sobre la superficie de las alas
se usa la version inestacionaria de la ecuacion de Bernoulli. Finalmente, se suman las
fuerzas y los momentos de dichas fuerzas, actuantes en todos los elementos.

Para flujos inestacionarios, la ecuacion de Bernoulli toma la siguiente forma:

il 1 . PR _
atCI)(R,t)+2VCD(R,t) VO(R, 1)+ P H (1) (2.11)

donde, ®(R,?) es la funcidén potencial de velocidad, p(R,?) es la presion, p es la

densidad del aire (considerada constante), y H (¢) es la energia total.

Introduciendo las siguientes magnitudes caracteristicas:
L= longitud a lo largo de la cuerda de un elemento tipico de la red de vortices adherida,
Ve=V, = magnitud de la velocidad de la corriente libre,

Tc = Lc/Ve = tiempo caracteristico, y

pc = p.= densidad de la corriente libre;

es posible adimensionalizar la ecuacion (2.11) y determinar el salto de presion, Ap, a

través de cada uno de los elementos que conforman la red de vortices,

J (2.12)

donde V, y V, son respectivamente las velocidades de las particulas de fluido

oD

oo 0P
ot

o

a - ||vU||2—||vL||2+z[

R,

ubicadas inmediatamente por encima y por debajo del punto de control del elemento

considerado. El tltimo término de esta expresion puede escribirse como:

oD

op| 0P
ot

_ BG(1)
=

bt

(2.13)

R, R,

donde G(r) es la circulacion alrededor del elemento considerado, y D/ Dt es una
“especie” de derivada sustancial, ya que no sigue una particula de fluido sino un punto

material del ala, en este caso un punto de control. En este trabajo, la derivada (2.13) se
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calcula utilizando una aproximacion por diferencias finitas hacia atras de primer orden,

bG(1) - G(1)-G(t—At)

2.14
bt At @14

por lo tanto, el término inestacionario se determina utilizando la informaciéon de la

circulacion en el paso anterior y en el instante de tiempo actual.

2.3.3. Generacion de las estelas

En esta subseccion se muestra un ejemplo de generacion de las estelas para el
caso de un ala que comienza a moverse impulsivamente. Para generar las estelas, hay
que realizar una conveccion de las particulas de fluido que se encuentran sobre los bordes
agudos del ala: borde de fuga y punteras. La conveccion se hace calculando el desplaza-
miento que experimentan las particulas de fluido en un intervalo de tiempo. El célculo

se efectua utilizando la ecuacion (2.9).

En la Figura 2-6 se muestra un esquema de la evolucion de las estelas para
los primeros dos pasos de tiempo de una simulacion. El ejemplo mostrado en la figura,
corresponde a un ala rectangular discretizada con 40 paneles (4 paneles a lo largo de la
cuerda y 10 paneles a lo largo de la envergadura). Aunque esta geometria es mucho mas
simple que la del JW HALE UAV mostrado en la Figura 2-4, es suficiente como para

explicar de qué manera se desarrolla la estela.

La Figura 2-6.a corresponde al instante inicial # = 0, en el cual no existe la
estela. En esa figura se destacan con puntos negros las particulas que estan sobre los
bordes agudos que emiten estela. Estas particulas son convectadas durante el primer
paso de tiempo, y como resultado se obtiene una fila de paneles que conforma la estela
en el instante ¢ = At (ver Figura 2-6.b). Durante el segundo paso de tiempo, se realiza la
conveccion de las particulas que pertenecen a la estela y de las particulas que estan sobre
el borde de fuga y las punteras (particulas destacadas con puntos negros en la Figura 2-
6.b). El resultado al final del segundo paso de tiempo (¢ = 2Af) esta esquematizado en
la Figura 2-6.c, en la cual se muestran las dos filas de las estelas obtenidas por
“conveccion”. Para continuar con los pasos siguientes, se procede de manera similar,
esto es, realizando el proceso de conveccion de todas las particulas que pertenecen a la

estela, y de las particulas que estan sobre los bordes agudos que emiten estela.
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Figura 2-6: Esquema de la evolucion de las estelas: a)r=0, b)t=Ar y c) t=2A¢

En la Figura 2-7 se muestran ejemplos de estelas obtenidas con el codigo
computacional desarrollado que implementa el NUVLM. En las Figura 2-7.a se muestra
la estela generada luego de 100 pasos de simulacion para el caso de una placa plana con
un angulo de ataque geométrico de 5 grados y un alargamiento igual a 10. En la Figura
2-7.b se muestra la estela generada luego de 100 pasos de simulacion, para el caso de
una configuracion de UAV con alas unidas con un angulo de ataque geométrico de 5

grados.
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Figura 2-7: Ejemplos de estelas generadas para a) una geometria simple

y b) una configuracion de UAV de alas unidas.

35



2.34. El parametro cutoff

Algunas veces, al calcular la velocidad de una particula de fluido utilizando
la ley de Biot-Savart, se obtienen valores de velocidad extremadamente grandes. Esto
generalmente ocurre cuando la particula de fluido se encuentra posicionada muy cerca
de un segmento vorticoso. Estos elevados valores de velocidad producen errores en la
representacion de las estelas generadas, por lo que es necesario realizar alguna accion

correctiva.

Para realizar correcciones que mejoren la representacion de las estelas es
necesario limitar las grandes influencias que puedan producir los segmentos vorticosos.
Una alternativa consiste en introducir un pardmetro denominado cutoff que estd
relacionado con la menor distancia que separa a un segmento vorticoso del punto donde
estd ubicada la particula de fluido. La necesidad de hacer correcciones y la importancia
de utilizar un valor conveniente para ese parametro se destaca en el trabajo

(Kostadinopoulos et al., 1981).

Existen diversas maneras de limitar las grandes influencias (Roccia, 2013).
Una forma de hacerlo consiste en imponer un valor de velocidad nulo a la particula de
fluido involucrada, cuando la distancia que la separa del segmento vorticoso es igual o
menor al valor preestablecido para el cutoff. Esta manera de hacerlo ha sido utilizada con
éxito (Kostadinopoulos et al., 1981; Preidikman, 1998; Ceballos, 2008; Ceballos, 2010),
posee un costo computacional bajo y es mas simple de implementar que otros métodos,

como por ejemplo el que impone una variacion lineal de la velocidad (Cattarius, 1999).

A pesar de la implementacion exitosa de la técnica que anula el valor de
velocidad, en los trabajos Ceballos (2008) y Ceballos (2010) se requirié un gran esfuerzo
para poder determinar valores adecuados para el cufoff con el fin de lograr representaciones
correctas de estelas: fue necesario usar diferentes valores del parametro cutoff para el caso

de paneles pertenecientes a una misma sabana libre emitida.

Para reducir el esfuerzo de configurar el cutoff, en este trabajo de tesis se
adoptd una técnica que permite utilizar un solo valor del parametro por cada sdbana
libre emitida. Esta técnica fue empleada con éxito en Roccia (2013) y Roccia et al
(2013) y consiste en imponer una variacion suave de la magnitud de velocidad cuando la

distancia entre la particula y el segmento vorticoso es inferior a cierto valor del cufoff
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prefijado. Esa variacidon se obtiene al introducir, en el denominador de la expresion de
ley de Biot-Savart, un término que depende del valor del cutoff, J, y de la longitud del
segmento vorticoso. La expresion que se emplea en la implementacion computacional es
(Roccia, 2013)

r (t) Q X l‘1 r1 r2

V(R.1) = |- 5 (2.15)
47 e+ (sl U Usl e

y en la Figura 2-8 se presenta un grafico que muestra el cambio de la magnitud de la
velocidad asociada a un segmento vorticoso a medida que se incrementa la distancia, s,
al mismo. La representacion geométrica de la distancia s se muestra en la Figura 2-2. La
Figura 2-8 también muestra como impacta en la magnitud de la velocidad el empleo de
diferentes valores del parametro cutoff. Los valores seleccionados de J se listan en la
misma grafica y se expresan como valores porcentuales de la longitud del segmento
vorticoso. El lector puede notar que cuando el cutoff tiene un valor de cero se recupera
la ecuacion (2.5) para la cual existen grandes incrementos de la velocidad en las
cercania del segmento vorticoso, lo cual produce los inconvenientes mencionados en el

parrafo inicial de esta subseccion.

20

HV(R’ ,)H il —_— 5=0.00% |
6 =1.00%
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12p — 5=5.00% ]

10} 0 =10.00% :

1
0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1
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Figura 2-8: Grafico del cambio de la velocidad asociada a un segmento vorticoso a

medida que se incrementa la distancia al mismo (Roccia, 2013).

El método empleado no posee una justificacion teorica y la determinacion de

los valores cutoff se hace de manera empirica analizando la forma final de las estelas
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generadas y comparando los resultados de las simulaciones con soluciones de casos

conocidas que fueron obtenidas por medio de otras técnicas.
2.3.5. Otros aspectos de la implementacion computacional

El codigo computacional, que implementa el NUVLM, se ha desarrollado
utilizando el lenguaje de programacion Fortran 90. Al ser implementado en un programa,
el NUVLM requiere de recursos computacionales que son relativamente importantes,
por ello, la ejecucion del programa puede insumir mucho tiempo de computo. A los fines de
reducir los tiempos de ejecucion del codigo desarrollado en este trabajo, se aprovecharon
dos aspectos favorables propios del NUVLM vy adicionalmente se han implementado

técnicas de High Performance Computing (HPC).

En lo relacionado al NUVLM, se toma ventaja de la simetria que presenta el
problema, lo que permite almacenar solo la mitad de la informacion, y se desprecia las
influencias de las zonas de las estelas que se encuentran muy alejadas del UAV
(Preidikman, 1998; Katz y Plotkin, 2005), sin introducir errores apreciables en los

resultados obtenidos. Las dos técnicas mencionadas se describen en el Anexo A.

En referencia a las técnicas de HPC implementadas, se desarrolld una estrategia
de paralelizacion que consiste en realizar una descomposicion del dominio centrada en
los datos de entrada sobre un modelo de arquitectura de memoria compartida. La imple-
mentacion computacional se realizé con un codigo escrito en Fortran 90 que utiliza una

biblioteca con el estdndar de OpenMP. En el Anexo A se describe la técnica implementada.
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Capitulo 3

El modelo estructural

En este capitulo se presenta el modelo estructural empleado en esta tesis,
donde las alas del UAV se representan mediante elementos finitos unidimensionales de
vigas que satisfacen las hipodtesis de Euler-Bernoulli. En este trabajo se asume que el
conjunto fuselaje-empenaje vertical es completamente rigido por lo que, en este modelo,
la estructura de las alas se encuentra empotrada en los nudos que representan las raices
de las alas delantera y trasera. En la Figura 3-1 se muestra un ejemplo de la malla
estructural de la mitad derecha de un vehiculo aéreo con alas unidas, junto con una
representacion geométrica del fuselaje y empenaje vertical. Esta configuracion esta
basada en un diseno conceptual del AFRL presentado en la Figura 1-2 del Capitulo 1.
La malla esta construida con 24 nudos y 23 elementos. En las Figuras 3-1.a y 3-1.b,
respectivamente, se muestra una vista frontal y lateral derecha de la malla. En la Figura
3—1.c se muestra una vista en planta y en la Figura 3-1.d se muestra la malla estructural

superpuesta con la discretizacion aerodinamica de las alas delantera y trasera.

a) ©)

S

Figura 3-1: Ejemplo de malla estructural: a) vista frontal, b) vista lateral derecha, c) vista en planta
y d) vista en conjunto a la representacion geométrica de las alas derechas.
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3.1. Sistemas de referencia utilizados

Los sistemas de referencia usados son cuatro: un sistema inercial o
Newtoniano que se encuentra fijo al suelo (V) y tres sistemas moéviles que se encuentran
fijos al UAV en todo momento. El primer sistema moévil (S2) se encuentra fijo al
fuselaje y los dos restantes se encuentran posicionados en las alas delantera (S3) y
trasera (S4). Cada uno de estos sistemas de referencia tiene asociado una terna de
vectores ortonormales que conforman una base vectorial dextrogira. A los versores de la
base asociada al sistema N, S2, S3 y S4 se los denota, respectivamente, como (i , i , k ),

(81,585 ,85,), (813,853,853) ¥ (514,854 ,85,), y se los representa en la Figura 3-2.

Figura 3-2: Vectores base y sistemas de coordenadas utilizados.

A cada una de las bases se le asocia ademds un sistema de coordenadas
cartesiano ortogonal, ver Figura 3-2. Los ejes del sistema de coordenadas asociado a la
base de N, $2, S5 y S4 son denotados, respectivamente, como (X', Y, Z°), (X, Y, Z), (x, y,
z)y (x’, ¥, z7). El sistema de coordenadas asociado al sistema S> posee su plano X-Z
coincidente con el plano de simetria de la geometria del vehiculo y, ademas, su eje X
esta alineado con el eje axilsimétrico del fuselaje. El sistema de coordenadas asociado al
sistema de referencia S3 mantiene en todo momento su eje y alineado con el eje eldstico
del ala delantera sin deformar y, andlogamente, el sistema de coordenadas asociado al

sistema S4 posee su eje ¥’ alineado con el eje elastico del ala trasera.
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3.2. Ecuaciones de movimiento

El modelo estructural empleado en este trabajo de tesis es lineal y esta
basado en el modelo presentado en el trabajo de Predikman (1998). La version
semidiscreta de las ecuaciones de movimiento de la planta alar en términos de variables

fisicas dimensionales, tiene la forma
adh w7 e .l
[M ]WVE(t )+|:K :IVE(t )ZfE(t ) (31)

donde el asterisco indica que se trata de variables con dimensién, ¢ es el tiempo fisico,
[M'] es la matriz de masa, [K'] es la matriz de rigidez, f, (t*) es el vector de fuerzas
nodales generalizadas, V*E (Z*) es el vector de desplazamientos nodales generalizados, el
cual estd conformado por traslaciones y rotaciones nodales. El subindice £ denota
cantidades relacionadas con la estructura. El nimero de grados de libertad del modelo
de elementos finitos es m, por lo que las matrices de la ecuacion (3.1) son de dimension

(mxm) y los vectores de esa ecuacion, de (mx1).

Para describir el movimiento de la planta alar, se emplea una expansiéon en
términos de los modos de vibrar de la estructura. Los coeficientes dependientes del
tiempo en esa expansion son las coordenadas generalizadas del sistema dindmico
completo. Para obtener los modos de vibrar de la estructura se debe resolver el

problema de autovalores generalizado
(] [@]=[m'][&] [A] (3-2)
donde [®"]es una matriz de dimension (mxm) con sus columnas, ¢j* , igual a los m

autovectores o vectores de formas modales, y [A"]es una matriz diagonal de (mxm)
cuyas entradas de la diagonal principal corresponden a los m autovalores, a);z, los

cuales son los cuadrados de las frecuencias naturales de la estructura.

Introduciendo la siguiente expansion

()=, ()6 [0 al0) 33
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donde [®"]es una matriz de dimension (mxn) con sus columnas, ¢j , 1igual a los n
autovectores o vectores de formas modales considerados en la expansion (3.3), q(t*) es
un n-vector adimensional de las coordenadas generalizadas ¢, (z ), y n<m. q(t ) es

., . . . . * . . .
una funcidén adimensional de la variable fisica ¢ . En las simulaciones realizadas en este

trabajo se usaron 10 modos, es decir, n=10.

Introduciendo la ecuacion (3.3) y su segunda derivada en la ecuacion (3.1) se

obtiene
[0 ) a () o [k [0 Ta ()= 15 (7) 34

Premultiplicando esta ecuacion por [® ]y teniendo en cuenta las

propiedades de ortogonalidad de [@]" con respecto de las matrices de masa y rigidez,

[(I)*]T [M*J[(I)*] = diag(m;) 3.5)
y
(@] [K'][@]=diag(k)) (3.6)
se obtiene
[0 ] [m][e] ; a(¢)+[o] [ ][@ Ja()=[@ ] (1) &7

2

diag (m})=-q (¢ )+ diag (K} )a () =[] £ (r) (3.8)

donde diag (mj ) es una matriz diagonal de (nxn) cuyas entradas de la diagonal principal

corresponden a las masas modales y diag (kj ) es también, una matriz diagonal de (nxn) y

cuyas entradas de la diagonal principal corresponden a las rigideces modales.

Dado que diag (mj) es una matriz definida positiva, su inversa existe, por lo

que se puede premultiplicar la ecuacion (3.8) , obteniéndose
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2

Sa(r)+ diag (m) diag (i )a (') = diag (m)) ' [@ ] £:(r)  (39)

pero

*

diag (mj )_1 diag (k:) = diag [k—{,J = diag (0)72 ) = [A*J (3.10)
m; ‘

donde [A"]es una matriz diagonal (nxn) cuyas entradas de la diagonal principal son

los cuadrados de las primeras n frecuencias naturales de la estructura.

Reemplazando (3.10) en (3.9), se obtiene

d> . *7 . . NI s T g (e
Salr) | A" a(e) = diag (m)) @] 1:(r) (3.11)

3.3. Adimensionalizacion de ecuaciones

A partir de aqui, se utilizan las mismas cantidades caracteristicas empleadas
para adimensionalizar el modelo aerodinamico (ver la subseccion 2.3.2 del Capitulo 2).
Se introduce el tiempo adimensional o tiempo computacional, #, el cual se relaciona con

el tiempo fisico, ¢ , segun la ecuacion

t =Tt (3.12)

donde T_es el tiempo caracteristico, el cual se obtiene realizando el cociente entre la
longitud caracteristica L. y la velocidad caracteristica V., segun se muestra en el

Capitulo 2.

Se introduce, ademas, un nuevo n-vector, q(t), cuyas componentes son las

coordenadas modales, g, (t) , funciones del tiempo adimensional

q(t)=q[£ (t)]=(q°¢)() (3.13)

Usando la regla de la cadena, se pueden evaluar la primera derivada
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q(t )——q( )——(qot )(1) (3.14)

‘i(f)=—q[t (0] < —t (1) (3.15)

fi(f)=%q[f“(r)] %(Tct) (3.16)

q(1)=T, %q[t* (1)] (3.17)

t
. d .
q(1)=T, fq(t ) (3.18)
y la segunda derivada

. d’ d?

§(1)=—7a(1)=—=(a°r')(7) (3.19)

oodf.d .

i()= {7, o (0]} (3.20)

} d d . d .

q(t):F{TC ?q[t (t)]}gt (1) (3.21)

q(t)=T¢ a q[£(1)] (3.22)
< dr? :

(t)=T; a q(") (3.23)
< dr :

Luego, la ecuacion (3.11) puede reescribirse como

7 (0)+[AJa(0) = diag () [0 £ (47) (3.29)

multiplicando por 7; ambos miembros de la (3.24)

)+T2[ ]q Tcza’iag(m;)_l [Q*]T f, (%) (3.25)

pero

£\ 2
T} [A"] = diag (T a)";z)=diag([L;wjj J pj=l.n (3.26)
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[A]=T2[A"]=diag(}) : j=1.n (3.27)

donde [A]es una matriz diagonal (nx n) cuyas entradas de la diagonal principal, son las

frecuencias adimensionales o reducidas, @, . Luego empleando [A]en la ecuacion (3.25)

§(1)+[A] q(t)=T2diag(m) ' [@] 1, (1) (3.28)

En el siguiente capitulo se describe como, las ecuaciones (3.28) obtenidas,
deben ser combinadas con el modelo aerodindmico para que puedan ser integradas

simultanea e interactivamente como un unico sistema dinamico.

3.4. Implementacion computacional

Segun lo expresan las ecuaciones (3.28), es necesario calcular las frecuencias
y formas de los modos de vibrar de la estructura de la planta alar, por ello, se debe
resolver el problema de autovalores generalizado expresado en la ecuacion (3.2). En este
trabajo de tesis se desarrolld un codigo computacional escrito en Matlab® que permite
resolver ese problema de autovalores a partir de los datos de una malla de elementos

finitos. Esta malla es generada como se describe en la ltima seccion del Capitulo 5.

En la Figura 3-3 se muestran graficas de las formas modales y las frecuencias
de los primeros 4 modos de vibrar simétricos de la estructura mostrada en la Figura 3-1.
Se presentan las formas modales de la estructura junto con la configuracion del UAV.
En todos los casos se representa en un color gris transparente, la configuracion de la
planta alar indeformada. Los modos aqui exhibidos muestran una preponderancia de la
flexion. En el modo 3 puede observarse una presencia leve de torsion en las alas

delanteras y traseras.

En la Figura 3-4 se muestra la malla estructural, y las formas modales y
frecuencias de los modos de vibrar simétricos, de una configuracion de UAV que posee
la unién de alas posicionada en el 20% de la semienvergadura del ala delantera. La
Figura 3-4.a muestra la malla estructural que posee 19 nudos y 18 elementos. Todos los
modos presentan flexion y torsion en las alas. En los modos 1 y 3 prepondera la flexion

y en el modo 2 predomina la torsion en el ala delantera externa.

© The Matworks, Inc.
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Figura 3-3: Modos de vibrar de la estructura de alas de un JW-UAV. a) Primer modo de vibrar, b)
segundo modo de vibrar, c) tercer modo de vibrar y d) cuarto modo de vibrar.

Figura 3-4: Configuracién JW-UAYV con uni6n de alas al 20% de la semienvergadura del ala delantera.
a) Estructura de elementos finitos, b) primer modo de vibrar,
¢) segundo modo de vibrar y d) tercer modo de vibrar.
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Capitulo 4

IL.a combinacion de modelos

En este capitulo se describe el modelo usado para combinar los modelos
aerodinamico y estructural descriptos, respectivamente, en los Capitulos 2 y 3. En la
primera seccion se explicita la metodologia empleada para transferir desplazamientos,
velocidades y fuerzas durante la combinacion de los modelos estructural y aerodinamico.
En la segunda seccion se introduce la metodologia de transferencia en las ecuaciones de
movimiento y se presenta la version final de estas ecuaciones a ser integradas
numéricamente. En la tercera, se desarrolla el esquema de integracion numérica
empleado para resolver las ecuaciones de movimiento de todo el sistema acoplado aire-
estructura. En la cuarta y tltima seccion se especifica como el modelo aerodinamico es

introducido dentro del esquema de integracion.
4.1. Transferencia de desplazamientos, velocidades y fuerzas

El problema de combinar los modelos aerodinamico y estructural requiere
formular la manera de transferir desplazamientos y fuerzas entre los modelos involucrados.
En esta seccion se da una explicacion detallada de las técnicas empleadas para inter-
cambiar datos entre los dos modelos cuya discretizacion espacial obedece a finalidades

diferentes.

4.1.1 Relacion entre los desplazamientos del modelo estructural y del modelo
aerodinamico

La discretizacion espacial de la sdbana vorticosa (red de vortices) depende
de consideraciones puramente aerodinamicas y es independiente de la discretizacion de
la viga (malla de elementos finitos) que obedece Unicamente a consideraciones del

calculo estructural.

El problema de transferir datos entre el modelo aerodinamico (red de

vortices) y el estructural (malla de elementos finitos) usualmente involucra:
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i) la transferencia de desplazamientos desde los nudos del modelo estructural

hacia los puntos nodales del modelo aerodinamico; y

ii) la transferencia de fuerzas desde los llamados puntos de control del modelo

aerodinamico hacia los nudos del modelo estructural.

Las grillas estructural y aerodinamica son conectadas mediante técnicas de
interpolacion. El método de interpolacion es comunmente llamado splining (ZAERO,
2004). La interpolacion permite la generacion independiente de nudos en el modelo
estructural y de puntos nodales y de control en el modelo aerodinamico de la superficie

sustentadora de acuerdo a los requerimientos de cada una de las teorias utilizadas.

En la Figura 4-1 se presentan las mallas estructural y aerodinamica de la
mitad derecha de la planta alar de un UAV con una configuracion de alas unidas. En la
misma figura se muestra, con dos niveles de detalle, una porcion de las mallas en el ala

delantera exterior. En las imagenes de detalle, se sefialan nudos de las mallas aerodinamicas

y estructurales y se representan, esquematicamente, los grados de libertad

correspondientes a los nudos de ambas mallas.

-

Nudo de lamalla o=~ ~~<
estructural P e \

\
<A 'Nudo de

\ A4
oyl s lamalla

Moy SR e
&aerodmamwa
|
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- y A 7/,‘

IR W
LTI

|
\

Figura 4-1: Mallas estructural y aerodindmica. Detalle de grados

de libertad aerodinamicos y estructurales.

Los grados de libertad del modelo estructural han sido elegidos como las
variables independientes; los grados de libertad del modelo aerodinamico son las
variables dependientes. La transferencia de datos entre la viga y la superficie alar se
logra mediante el uso de una matriz de interpolacién. Esta matriz explicita la relacion

que existe entre los grados de libertad dependientes e independientes.
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En la siguiente subseccion se presenta la derivacion de la matriz de
interpolacion. La misma se construye por bloques cuya estructura depende de la
ubicacion relativa de los puntos nodales de la superficie alar respecto a los nudos en la
viga. La ubicacion relativa permite distinguir entre: i) puntos internos y ii) puntos

externos (ver Figuras 4-2 y 4-3).
La relacion entre los grados de libertad del modelo aerodinamico, U, (), y

los grados de libertad estructurales, U, (¢), esta dada por la siguiente relacion:

U,(t) = [G,] U,(2) 4.1)
donde U,(r)es un vector (3n,x1) que contiene las componentes de los
desplazamientos de determinados puntos de la superficie alar; U, (t) es un vector
(6nE><1) que contiene las componentes de desplazamiento de los nudos de la viga;
[G,;] es la matriz de interpolacién (3n,x6n,) que relaciona los grados de libertad de
ambos modelos; 7,es el nimero de puntos seleccionados en la superficie alar y 7, es el
numero de nudos usados para definir la viga.

Para construir la matriz de interpolacién [G ,, | es necesario conocer:
i) la geometria de la viga y de la superficie alar;

i) la cantidad nudos, y sus coordenadas, de la superficie alar y de la viga; y

iii) el tipo de elemento finito elegido para discretizar la viga.
A modo de ilustracion se considera un caso donde el numero de puntos

nodales de la red de vortices es n4=4y el numero de nudos de la viga es ne=2. En tal

caso, la matriz de interpolacion [G ;] tiene la siguiente forma:

U, (t) GAEM GAEI,Z

U, (1) _ G Gupn { U, (1) } 4.2)
U, (1) G Gy | Uy (1) E

U, (1)), | Gures Gupan

donde {U;j (f)}4 es un vector (3x1) asociado a las tres componentes de traslacion del
punto i de la superficie alar; {Uj(¢)}r es un vector (6x1) asociado a las tres traslaciones y

tres rotaciones del nudo j de la viga (Figura 4-1); finalmente [G4zmn] €s una submatriz

49



(3%x6) que relaciona los desplazamientos del punto nodal m de la superficie alar con el

desplazamiento del nudo # de la viga.

Dependiendo de las condiciones de borde de la estructura y de la relacion
entre los puntos de la superficie alar y los de la viga, algunas submatrices [G4£ m,n] son

reemplazadas por matrices [ 0 ] 3x6), cuyas componentes son todas iguales a cero.

4.1.2 Calculo de la matriz de interpolacion

En esta subseccion se determinan los elementos que constituyen la matriz de
interpolacion [Gue] que relaciona los desplazamientos de un punto de la superficie
alar, supongamos el punto 4, con los desplazamientos generalizados de ciertos nudos
de la viga estructural. Se considera que el punto genérico 4 se encuentra incluido en un
plano perpendicular al eje indeformado de la viga; por lo tanto existen dos casos que

deben ser tratados en forma diferente:

i) el plano que contiene al punto 4 intercepta el eje de la viga y se trata de un “punto

interior”, y

ii) el plano intercepta a una extension imaginaria del eje de la viga y se trata de un “punto

exterior”.

Caso I: Conexion con un punto interior

En primer lugar se selecciona un punto 4 de la superficie alar y luego se
localiza un punto B sobre el eje elastico de la viga, el cual se encuentra comprendido
entre los nudos / y J de la malla de elementos finitos, de forma tal que los puntos 4 y B
yacen en el mismo plano perpendicular al eje indeformado de la viga. La posicion relativa

del punto 4 respecto del punto B esta dada por el vector p* (Figura 4-2).

Figura 4-2: Conexion con un punto interior.
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Consistente con la hipdtesis de Euler-Bernoulli, se asume que la seccion
plana normal al eje indeformado de la viga permanece plana después de la
deformacion, y se asume ademas que la seccion transversal mantiene su forma, por lo
tanto la conexion que une los puntos 4 y B (vector p*) es rigida. Los desplazamientos
del punto nodal 4 estan relacionados con los desplazamientos y las rotaciones del

punto B mediante la siguiente relacion:

u, =[1,] P ] {‘;} (4.3)
B
o bien;
ul
M2
u, 100 0 p, -p,
u
u,r =[010|-p, 0 0 93 (4.4)
uy ), {001 ] p, 0 0 91
2
6],

donde (0, p», p3) son las componentes del vector p*, (u, us, u3)4 son las componentes
de traslacion del punto A4 de la superficie alar, y (u, uz, us, ,, 02, 03)p son las
componentes del desplazamiento (y del giro) del punto B correspondiente a la viga. Todas
estas componentes estan referenciadas al sistema de coordenadas (x, y, z) que se
muestra en la Figura 4-2. Notar que 6, corresponde a la torsion de la viga mientras que

6, y 6, corresponden a la flexion.

El campo de desplazamiento dentro de cada elemento finito depende del tipo

de elemento finito utilizado en el proceso de discretizacion.

En general, este campo puede ser escrito como una combinacion lineal de

funciones de forma y de los desplazamientos generalizados de los nodos.

Para el caso particular de este trabajo, los desplazamientos y rotaciones

dentro del elemento se obtienen como combinaciones lineales de las funciones de forma

N1, N2, N3, Na, N5 y N6 dadas en la ecuacion (4.7) y de los desplazamientos ull y ulj y las

rotaciones 6 y 6 de los nudos 7'y J.

Se comienza definiendo la coordenada adimensional & :

51



! 4.5)

donde x; es la coordenada sobre el eje elastico de la viga del nudo /; x es la coordenada
sobre el eje elastico de la viga del punto considerado; y L es la longitud del elemento de
viga, que es igual a la diferencia entre la coordenada-x del nudo J y la coordenada-x del

nudo /.

Las traslaciones u; y rotaciones #; del punto B con coordenadas (xz, 0, 0) son
funciones de la coordenada adimensional «, y se pueden aproximar usando las
“funciones de forma” N, N2, N3, Na, N5 y Ns, correspondientes a un tramo de viga de
seccion constante dados en (4.7):

u,(a)=u] N,(a)+u] N, ()
u, (o) =u, N, () +uy N, () -0 Ny () — 6 Ny () (4.6)
us (@) =usNy(a)+u; N, (a)+6,Ns(a)+ 6Ny (ex)
en donde

N(a)=1-a N,(a)=a’(3-2a)
N,(a)=a Ns(a)=a(l—2a+a2)L (4.7)
N,(a)=1-3a’+2a’  Ny(a)=a’(a-1)L

Las rotaciones @, son funciones de los N: y sus derivas N;'. Las expresiones

de 0, y Ni’ se han omitido por razones de espacio.

Utilizando notacion matricial, se pueden escribir las traslaciones up y las
rotaciones 05 del punto B, cuyas coordenadas son (x3, 0, 0), en el sistema establecido en
el eje elastico de la viga en términos de los desplazamientos (u;y u,) y las rotaciones (0;

v 0,) de los nudos /'y J:

u,

Uy N, N, | N; N, 0,
= (4.8)

0, N,, Ny | Ny Ny, o |

0,

donde las submatrices [N;;] hasta [N,4] son funciones de «. A modo de ejemplo:
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[N,]=| 0 N, © (4.9)

0 0
[N,]=] 0 0 —N, (4.10)
. 0

Sustituyendo (4.8) en (4.3) se obtiene la siguiente expresion para la traslacion
del punto 4 en términos de los desplazamientos u; y u, y de las rotaciones 0:y 0, de los

nudos /'y J:

u
91
(4.11)
u
0

donde, a modo de ejemplo:
N, p,N; p,N,
[G .. ]=[N,]+P;[N,]=] 0 N, 0 (4.12)
0 0 N,

a

Caso II: Conexion con un punto exterior

En este caso, el plano que contiene al punto A intercepta una extension
imaginaria del eje elastico de la viga. Por lo general esto sucede cuando el punto 4 se
encuentra cerca o en la puntera del ala (Figura 4-3). En la misma figura se observa que
el punto N es el ultimo nudo de la malla de elementos finitos utilizada para discretizar la

viga.

Figura 4-3: Conexion con un punto exterior.
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El punto A4 en la superficie alar esta conectado al punto N por medio de un

vinculo rigido. Por lo tanto, la ecuacion que describe el desplazamiento del punto A resulta:

N u
u, =[ 1| P} ] {BN} (4.13)
N
o bien
ul
u,
u, 1 00 0 p -p )
u, 0 =01 0] =p; 0 p 6’3 (4.14)
w,), |00 1] p, -p, 0 91
2
o, v

donde (p1, p2, p3) son las componentes del vector p*, (11, uz, u3)4 son las componentes
de traslacion del punto 4 de la superficie alar, y (uj, ua, u3, 01, 02, 03)y son las
componentes del desplazamiento del punto N de la viga. Utilizando notacion matricial

las ecuaciones (4.13) y (4.14) pueden rescribirse de la siguiente manera:

u, = [GAEI G i ] { :N} (4.15)

Luego de repetir el procedimiento descripto anteriormente, ya sea el Caso I
o el Caso II segiin corresponda, para cada punto seleccionado de la superficie alar, se
ensambla la matriz global [G,£] y se obtienen de esta manera los desplazamientos de
todos los puntos seleccionados de la superficie alar en funcion de los desplazamientos

establecidos de los nudos de la viga.

4.1.3 Traslado de las fuerzas del modelo aerodinamico al estructural

Para trasladar las fuerzas f, calculadas con el modelo aerodindmico a los

nudos de la estructura (fuerzas f, en la viga) se debe garantizar que sean equivalentes,

es decir que realicen el mismo trabajo para cualquier desplazamiento virtual:

OW4=06We (4.16)

donde la barra indican que estas cantidades representan incrementos infinitésimos y no

verdaderas variaciones; los trabajos virtuales estan dados por:
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—F * T %
SW.=(8U,) f, (4.17)
JR— w\T
Wi =(5Uy,) f, (4.18)

Teniendo en cuenta la ecuacion (4.1) que relaciona los desplazamientos en

ambos modelos se pueden escribir los desplazamientos virtuales como:
SUY " =[G’ Uy, (4.19)

donde el superindice PC indica que la matriz [GZE} se ha definido para los Puntos de
Control de la malla aerodinamica, donde se calculan las fuerzas.

Reemplazando (4.19) en (4.17) se tiene:
—_—* « \I % « \[ * T *
SWa=(5U) 1, :((5UE) (6% )fA (4.20)

Segun (4.16) se debe igualar (4.20) a (4.18) y como el desplazamiento

virtual es arbitrario resulta:
f, =[G ]f, (4.21)
donde [ng *J es la matriz que permite trasferir las cargas del modelo aerodinamico al

estructural.
* * T
(Gl =[G ] (4.22)
4.2. Ecuaciones empleadas en el esquema de integracion numérica

El resultado expresado en la ecuacion (4.21) puede ser sustituido en la

ecuacion de movimiento (3.28), que por conveniencia se repite a continuacion
(3.28) — §(1)+[A] q(1)=T2diag(m}) [@ ] £; (<)
§(1)+[A] a ()= T2diag (m}) [@'] [G2S ], (4.23)

Resulta conveniente definir una nueva matriz, [Gj;‘j1 ] , que relaciona las

fuerzas aerodinamicas con las fuerzas modales

[0 )=[[67s @ Jdiag (m) | (4.24)
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para reescribir la ecuacion (4.23) como

i(t)+[A] q(t)=T2[ G ]t (4.25)

4.2.1 Adimensionalizacién de f,

Se comienza considerando una fuerza {f N }A que actta en el punto de control

de un panel £ de la malla aerodinamica

{f}, = A, 4,8, (4.26)

donde Ap,t es el salto de presion a través del panel en el punto £ y es definido como la

presion debajo del panel menos la presion por encima del panel. Este salto de presion es

calculado con la ecuacion de Bernoulli para flujos inestacionarios, ecuacion (2.11) del

Capitulo 2. A,: es el area del panel k y N es un vector unitario normal al panel k.

Haciendo uso de la definicion de coeficiente de presion, C,, se puede

escribir al salto de presion como
AP =(AC,), 3 Ve (427)
y usando la longitud caracteristica, L., se puede escribir el area del panel en términos
del area adimensional, 4, , como
A =LA (4.28)
Introduciendo las ecuaciones (4.27) y (4.28) en la ecuacion (4.26) se obtiene

(£} - % peV2L(AC,) 4, (4.29)

Definiendo la fuerza aerodinamica adimensional, {f p }A , COMO
{t,} =(ac,) 44, (4.30)
y reescribiendo la ecuacion (4.29)

a1
{f; }A =P VELLL ), (4.31)
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Extendiendo esta idea para k =1 hasta el & =numero total de paneles de las

superficies sustentadoras

5

1
f) =5 P VL1, (4.32)

Luego, sustituyendo la (4.32) en la ecuacion (4.25)

i)+ 8] a()=12 (65T (Soerett 1, @33)

reescribiendo esta ultima y teniendo en cuenta que L. =V.1, se obtiene

G(1)+[A] q(t)= Gch‘éj (G5, (4.34)

4.2.2 Integracion de las ecuaciones de movimiento

Para integrar numéricamente las ecuaciones de movimiento (4.34) es
necesario primero reescribirlas como un sistema de ecuaciones ordinarias diferenciales

de primer orden. Para hacer esto se introduce el vector de estado

o)

de dimension (2n><1) (siendo n, el numero de grados de libertad) y en donde las

variables de estado y, (¢)y y, () estan dadas por
yi(1)=4(7) (4.36)

y.(1)=4(1) (4.37)

Derivando estas dos ultimas ecuaciones, respecto de ¢, y usando la ecuacion

(4.34) se obtiene

v, (£)=y,(2) (4.38)
Vo(t)=—[A]y. (1) + Gpcﬁcj (G, (4.39)

Estas dos ultimas ecuaciones se pueden escribir en la forma de estado como
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YI (t) Onxn Inxn yl (t) 071><1
= + (4.40)

v.(0)) [-[A] 0.y (1)) |(ecLt)[Gh ]t

donde 0,,, es una matriz de ceros con dimensién (nxn), 0, es un vector de ceros con

nxn

dimensién (nx1) y I, es la matriz identidad de dimension (nxn).

Finalmente, la ecuacion (4.40) es integrada usando el esquema numérico de

integracion que se describe en la seccion siguiente.

4.3. El esquema de integracion numérica

El enfoque seguido en este trabajo trata al flujo de aire y la estructura como
elementos de un unico sistema dinamico cuyas ecuaciones gobernantes son integradas
numéricamente en el dominio del tiempo de manera simultinea e interactiva. Este
enfoque presenta una complicacion fundamental: para predecir las cargas aerodinamicas
se debe conocer el movimiento de la estructura y para conocer el movimiento de la
estructura se deben conocer las cargas aerodindmicas. Para sortear ese inconveniente, en
este trabajo se implement6 un esquema de integracion que tiene en cuenta la interaccion

entre las cargas aerodindmicas y el movimiento de la estructura.

El procedimiento de integracion esta basado en el método predictor-corrector
de cuarto orden desarrollado por Hamming (Carnahan et al., 1969). Ese procedimiento
fue elegido debido a que el modelo aerodinamico funciona mejor cuando las cargas son
unicamente evaluadas en los pasos de tiempo integral y porque las cargas aerodinamicas
contienen contribuciones que son proporcionales a la aceleracion. Estas contribuciones
provienen de 8®(R,t) /ot, donde @ (R,¢?) es el potencial de velocidad en la ecuacion

de Bernoulli, el cual es proporcional a la velocidad.

Las ecuaciones de movimiento (4.40) son un sistema de 2n ecuaciones

diferenciales ordinarias de primer orden que pueden expresarse como
y=F[y(s)] (4.41)

donde la mitad del vector F representa las velocidades generalizadas y la otra mitad
representa las fuerzas generalizadas dividas por las correspondientes inercias. En

general, las cargas dependen explicitamente de y, e implicitamente de la historia del
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movimiento y de la aceleracion a través del término aq)(R,t) /0t (ver ecuacion (2.11) del

Capitulo 2).

En la ecuacion (4.41) y(t) =d y(t)/ dt 'y todos los vectores tienen 2n compo-
nentes, esto es, el vector F tiene componentes I:y (t)] , el vector y(¢) tiene componentes

yl.(t) y el vector Y(t) tiene componentes j/l.(t) ; con i variable entre 1 y 2n.

A continuaciéon se presentan los detalles del procedimiento numérico

utilizado para determinar el valor actual del vector:

1. En £, (es decir, en ¢ =0) se conocen las condiciones iniciales del problema, esto es,

se conoce y’ = y(to) . Usando la ecuacidén (4.41) se obtiene el valor de y° haciendo

V' =F'=F(y’) (4.42)

2. En ¢, (es decir, en ¢=At ) la solucion predicha, * yl, se computa con el método
explicito de Euler
Py =y" + At F° (4.43)
3. Lasolucion predicha es corregida usando el método de Euler modificado
. At
kgl =y°+?("F1+F°) (4.44)
en donde £ es el nimero de iteracion y

B =F(ty) (4.45)

para el caso particular de k=1, lyl =7 yl. Este paso es repetido hasta que el error de

iteracion, ' =

k1 k 1‘

y-y

, €s menor que una tolerancia de error prescrita, . Una vez
o0

alcanzado ese requerimiento, se establece
yl — k+1y1 (446)
yl — k+lyl (447)

4. En t, (es decir, en 1 =2At¢ ) la solucion predicha, ” y’, se computa con el método

predictor de dos pasos de Adams-Bashforth
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At
'y =y'+—(3F' - F° 4.48
¥y =y ) (4.48)

5. La soluciéon predicha es corregida usando el método de dos pasos de Adams-

Moulton
krly? — ! +£(5"F2 +8F' —F°) (4.49)
12
en donde
g2 :F(ky2) (4.50)

para el caso particular de k=1, ly2 =7 yz. Este paso es repetido hasta que el error de

iteracion, e’ =

kﬂz_kﬂ

y y

, €s menor que una tolerancia de error prescrita, ¢. Una
o0

vez alcanzado ese requerimiento, se establece

2 k4l 2

y Yy 4.51)

.2 k2
=Y

y (4.52)

6. En t, (es decir, en ¢ =3A¢ ) la solucion predicha, ” y’, se computa con el método

predictor de tres pasos de Adams-Bashforth
3 2 At 2 1 0
Pyl =y +E(23F ~16F' +5F°) (4.53)

7. La solucion predicha es corregida usando el método de tres pasos de Adams-

Moulton
k“y3=y2+£(9 "FP419 F2 -5 F1+F°) (4.54)
24
en donde

‘P =F('y') (4.55)

para el caso particular de k=1, 1y3 =7 y3. Este paso es repetido hasta que el error de

iteracion, e’ =

M3_kﬂ

y y

, €s menor que una tolerancia de error prescrita, ¢. Una

vez alcanzado ese requerimiento, se establece

3 k3

y (4.56)
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y3 — k+ly3 (457)

8. Para 1,y superiores (es decir, en t=4A¢, t=5At, t=6At,...etc.) se computa
usando el método predictor-corrector modificado de cuarto orden de Hamming. La

solucion predicha, y’, se computa con la ecuacion predictora

vyl =y -l—%At (2F7-F7+2F7) (4.58)

9. La solucion predicha es modificada usando el error de truncamiento local del paso

de tiempo previo

1

;112
+——e

y/ ="y 5 1 (4.59)

10. La solucion predicha-modificada es corregida usando la ecuacion

k+1yj :é(g yjfl _yj*S +3 At(ij +2 Fj*] _F/*z )) (460)

en donde
‘F/=F("y’) (4.61)

para el caso particular de k=1, lyj ="y’ Este paso es repetido hasta que el error de

k+1_ j k

y =ty

iteracion, e’ = , €s menor que una tolerancia de error prescrita, ¢ .
o0

11. El error de truncamiento local es estimado para usar en los pasos actual y siguiente

haciendo

¢/ :%(Myf ~ry) (4.62)

12. La solucion final en el pasoj es

y' ="y —e (4.63)

13. Para calcular la solucidon en el proximo paso, se establece

y " =y” (4.64)
y =y (4.65)
y?=y" (4.66)
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y =y (4.67)

e/ =e’ (4.68)

y se repiten los pasos 8. a 13. tantas veces como se desee.

4.4. Integracion del modelo aerodinamico dentro del esquema

numeérico

Durante cada paso de tiempo, A¢, se realiza la conveccion de las estelas

hacia sus nuevas posiciones consistentemente con el requerimiento de que la vorticidad

se mueve con las particulas de fluido y, simultineamente, la estructura se mueve hacia

una nueva posicion consistentemente con las fuerzas actuales y las ecuaciones de

movimiento. Este concepto es implementado por medio de la siguiente secuencia de

pasos para calcular la solucion en el tiempo (t+At) cuando la solucién es conocida en

el tiempo ¢, (1—-At), (t—2At) y (1—3At):

1.

Se realiza la conveccion de estelas hacia sus nuevas posiciones. Una particula de

fluido en una estela se mueve desde su posicion actual R(t) a una nueva posicion

R(t + At) de acuerdo a
R(t+A1)=R(t)+V[R(1)] At (4.69)

donde V(R(t)) es la velocidad local del fluido. Durante el resto del procedimiento
para este paso de tiempo, la estela no se mueve. Experimentaciones numéricas con
algoritmos mas precisos para realizar la conveccion de la estela han mostrado que lo
expresado en la ecuacion (4.69) resulta adecuado (Kandil ef al., 1976b).

La cargas actuales, es decir, aquellas conocidas al comienzo del paso cuando el
tiempo es igual a ¢, son usadas para predecir el estado de la estructura, para ello se

emplea la ecuacion (4.58).

La solucion predicha es modificada utilizando el error de truncamiento local

proveniente de pasos de tiempo previos, ecuacion (4.59).

La solucion predicha-modificada es corregida por el procedimiento iterativo que hace

uso de la ecuacion correctora (4.60). Las cargas son recalculadas para cada iteracion
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mientras que, las estelas se mantienen inamovibles. Para el calculo de fuerzas
aerodindmicas se requiere un gran esfuerzo, ya que el modelo aerodinamico debe ser
utilizado para recalcular completamente el campo de fluido. Este paso se repite varias
veces hasta que se alcanza la convergencia, es decir, hasta que el error de iteracion
es inferior a un valor tolerancia de error prescrita. Normalmente, de tres a seis

iteraciones son requeridas para reducir el valor del error de iteracién a menos de 10™°.

5. Luego de alcanzar la convergencia, el error de truncamiento local (ecuacion (4.62))
es obtenido para el proximo paso de tiempo y para la evaluacion final de las cargas

en el paso de tiempo actual.

6. Luego, la ecuacion (4.63) es usada para evaluar la posicion y velocidad finales de la
estructura y estas son usadas para recalcular el campo de flujo y para obtener la

estimacion final de las cargas aerodinamicas.

En este punto, es decir, en el tiempo (t+At) son completamente conocidos:

i) laposicion y velocidad de la estructura,

ii) la distribucion de vorticidad y las cargas aerodindmicas sobre las superficies

sustentadoras

iii) la distribucion de vorticidad en las estelas y la posicion de las mismas.

A continuacion es posible avanzar en el calculo de la solucion para el proximo paso de
tiempo. Se comienza realizando el desplazamiento de la informacion de acuerdo a las

ecuaciones (4.64) a (4.68) y luego se repiten los pasos 1. a 6. descriptos en esta seccion.

El procedimiento descripto requiere informacion de cuatro pasos de tiempo
previos, por lo que, en el comienzo, se emplea el esquema especial de arranque basado

en lo descripto en la seccion anterior:

1. En =0 se usan las condiciones iniciales para calcular las cargas aerodinamicas

ignorando la contribucién de 6® /dr. En este paso no es importante computar

precisamente su contribucion, porque se determina la respuesta de la estructura con

una perturbacion inicial arbitraria (Preidikman, 1998).
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Luego se usa la ecuacion (4.42) para calcular F° y se realiza la conveccion de la

estela a su posicion para el proximo paso de tiempo.

A continuacion se predice el estado de la estructura en el tiempo A¢ usando el
método de Euler de primer orden dado por la ecuacion (4.43). Luego se corrige
iterativamente el estado predicho usando el método de Euler modificado dado por la
ecuacion (4.44), recalculando las cargas en cada iteracion. Como ya se menciond, no

se recalculan la posicion de las estelas.

Luego de la convergencia, se avanza en el tiempo y se realiza la conveccion de las
estelas. Luego se predice la solucion en el tiempo 2Ar usando el método predictor
de dos pasos de Adams-Bashforth de segundo orden dado en la ecuacion (4.48). A
continuacion se corrige iterativamente la solucion predicha usando el método de dos
pasos de Adams-Moulton dado en la ecuacion (4.49), recalculandose las cargas en

cada iteracion.

Luego de la convergencia, se avanza en el tiempo y se realiza la conveccion de las
estelas. Luego se predice la solucion en el paso 3A¢ usando el método predictor de
tres pasos de Adams-Bashforth de tercer orden dado en la ecuacion (4.53). A
continuacion se corrige iterativamente la solucion predicha usando el método de tres
pasos de Adams-Moulton dado en la ecuacion (4.54), recalculandose las cargas en

cada iteracion.

Luego de la convergencia, se calcula el error de truncamiento local por primera vez

y luego se sigue el procedimiento descripto al comienzo de esta seccion.
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Capitulo 5

El preprocesador de configuraciones

En este capitulo se presenta un preprocesador flexible y robusto que permite
definir, facilmente y libre de errores, diferentes geometrias y mallas de vehiculos aéreos
con una configuracion de alas unidas. Las mallas definidas son de dos tipos y estan

orientadas al NUVLM y al FEM.

En la primera seccion de este capitulo se presentan detalles del procesador de
geometrias y del mallador orientado al NUVLM, al cual denominaremos en algunos
casos como “mallador para el NUVLM” o, simplemente, “mallador aerodindmico”. En
la segunda seccion se describe el mallador orientado al FEM que denominaremos

“mallador para el FEM” o, simplemente, “mallador estructural”.

5.1.  Procesador de geometrias y mallador aerodinamco

El modelo aerodinamico basado en el NUVLM presentado en el Capitulo 2,
requiere que la geometria del UAV sea tratada de una manera particular debido a que se
necesitan varios datos adicionales respecto de los que podria generar algin mallador
estandar utilizado en CFD o en Elementos Finitos. Los datos que necesariamente deben

ser generados por un mallador para el NUVLM son:

i) coordenadas espaciales de los nudos de la discretizacion (numerados adecuadamente);
ii) conectividades que definen los paneles que conforman la red de vortices adherida;
iii) coordenadas espaciales de los puntos de control;

iv) vectores normales a cada uno de los paneles;

v) vectores que representan los segmentos vorticosos adheridos de la red; y

vi) paneles que generaran las estelas.

La malla que representa la sdbana vorticosa adherida al vehiculo es generada
a partir de ciertos parametros geométricos generales, informacion relativa a los perfiles
alares y datos especificos de la malla. La malla correspondiente a la configuracion
completa se obtiene manipulando de manera separada las distintas partes que componen
el vehiculo; esto es, alas delanteras internas y externas, alas traseras, empenaje vertical y

fuselaje. En la Figura 5-1 se muestran los componentes mencionados.
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Ala delantera . f ™,
externa derecha R

Ala delantera

externa izquierda
Alas delanteras internas

Figura 5-1: Denominacion de las componentes de un UAV de alas unidas.

Las alas del UAV son modeladas como superficies sin espesor que contienen las
lineas medias de cuatro perfiles alares, que eventualmente pueden ser todos diferentes. Los
perfiles que se utilizan para generar la superficie media de las superficies sustentadoras se
posicionan en la raiz del ala delantera, en la raiz del ala trasera, en la unién de alas, y en
la puntera. La definicion geométrica del extrados y del intrados de cada uno de los perfiles
alares deben ser aportados como datos de entrada. La union entre el ala delantera y trasera
se modela siguiendo el disefio propuesto en (Kimler y Canfield, 2006). Al final de esta
seccion se presenta una extension del preprocesador en la cual se consideré un modelado de

unién basado en lo propuesto en (Smith ez al., 1987; Smith y Stonum, 1989).

El fuselaje es idealizado, en su mayor parte, como un tubo abierto con seccion
circular de diametro constante. Para definir la nariz y la parte trasera del fuselaje, se
realiza una reduccion gradual del diametro. El fuselaje se modela como un cuerpo que
no estd completamente cerrado para evitar redundancias en el NUVLM (Srivastava y
Mook, 1994); esto es: el método que se encuentra implementado en el procesador
produciria un sistema de ecuaciones algebraico lineal cuya matriz de coeficientes seria

singular.

El empenaje vertical se modela como una placa plana. Su raiz coincide con
la zona desde la cual el fuselaje comienza a reducir su diametro en la parte posterior. El

extremo superior del empenaje vertical coincide con la union de las alas traseras.

Como el vehiculo posee un plano vertical de simetria, se toma ventaja de
esto y la herramienta computacional genera los datos del mallado s6lo para una de las
mitades del vehiculo. El plano de simetria contiene el eje axilsimétrico del fuselaje y al

empenaje vertical.
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5.1.1.

Tabla 5-1 y se indican en las Figuras 5-3 y 5-4. Para definir los cuatro perfiles alares
que se utilizan en el UAV, es necesario introducir las coordenadas del extrados y del

intrad6s de los perfiles. En la Figura 5-2 se muestran dos perfiles alares a modo de

Datos de entrada

Los parametros necesarios para definir la geometria del UAV se listan en la

ejemplo, uno simétrico y otro con curvatura.

zA Perfil NACA 0021 A Perfil FX60-126/1
0.1 0.1
0 0
X
0.1 a) | 0.1 b)
0 1 0
Figura 5-2: Datos de dos perfiles alares. a) NACA0021 y b) FX 60-126/1.
Tabla 5-1: Parametros de entrada para el Preprocesador.
Parametro Descripcion del parametro
ct Cuerda en la punta del ala.
1] Cuerda en la union de las alas.
crf Cuerda en la raiz del ala delantera.
cra Cuerda en la raiz del ala trasera.
L Longitud total del fuselaje.
Lt Longitud de la parte trasera del fuselaje.
Ln Longitud del morro.
Sob Longitud en el sentido de la envergadura del ala delantera externa.
Sib Longitud en el sentido de la envergadura del ala delantera interna.
d Diametro del cuerpo principal del fuselaje.
dn Diametro del fuselaje en la nariz.
zn Posicion del extremo de la nariz respecto del eje axilsimétrico del fuselaje
dt Diametro del fuselaje en la parte trasera.
zt Posicion del extremo de la parte trasera respecto del eje axilsimétrico del fuselaje
zfa Altura del empenaje vertical.
Aob Angulo de diedro del ala delantera externa.
Aib Angulo de diedro del ala delantera interna.
Aob Angulo entre el borde de ataque y el eje ')’ del ala delantera externa.
Aib Angulo entre el borde de ataque y el eje 'y’ del ala delantera interna.
xnfs Posicion de la raiz del ala delantera respecto de la nariz del UAV.
xfa Separacion entre el ala delantera y el ala trasera.
orf Giro relativo del perfil alar de la raiz del ala delantera.
ora Giro relativo del perfil alar de la raiz del ala trasera.
oj Giro relativo del perfil alar de la union de las alas.
at Giro relativo del perfil alar de la punta del ala.
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Figura 5-3: Parametros que definen la geometria de un UAYV de alas unidas.

a) b)

Eje axilsimétrico
- del fuselaje

Figura 5-4: Parametros; detalle de las zonas de: a) la nariz y b) la parte trasera del fuselaje.

Es necesario, ademads, ingresar como datos de entrada algunos parametros
que permitan configurar la malla. Estos parametros se listan en la Tabla 5-2 y estan

indicados en la Figura 5-3.

Tabla 5-2: Parametros para configurar el mallado.

Parametro Descripcion
npc Numero de paneles a lo largo de la cuerda en las alas.
npf Numero de paneles sobre la semicircunferencia del fuselaje.
npm Numero de paneles a lo largo del morro.

npeyv Numero de paneles en la altura del empenaje vertical.
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En la Figura 5-5.a se muestra el ala delantera externa izquierda, parte del ala
delantera interna, parte del ala trasera y la union de alas. La cota indicada en esa figura
representa el parametro denominado numero de paneles por cuerda (npc). Notar que
este parametro afecta a la cantidad de paneles de todas las alas. En el ejemplo mostrado en

la figura se puede observar que todas las alas poseen 5 paneles a lo largo de la cuerda.

En la Figura 5-5.b esta dibujada la mitad izquierda del fuselaje. Con la linea
de trazo grueso de color rojo se representa la direccion en la cual se cuenta el nimero de
paneles sobre la semicircunferencia del fuselaje (npf). En el ejemplo mostrado puede

observarse que npf es igual a 10.

Figura 5-5: Representacion grafica de parametros usados para configurar el mallado.

El numero de paneles a lo largo del morro (npm) se indica con la cota de la
Figura 5-5.c donde se observa el extremo delantero del fuselaje y 3 paneles a lo largo del

morro (npm =3).

En la Figura 5-5.d se muestra la parte trasera del fuselaje, parte de las alas del
UAYV y el empenaje vertical. El nimero de paneles en la direccion vertical del empenaje
vertical (npev) se indica en la figura donde pueden verse 4 paneles en la direccion

vertical del empenaje vertical (npev =4).
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5.1.2. Curvas de referencia

Todas las coordenadas de los nudos que forman la red de vortices se refieren
al sistema de coordenadas mostrado en la Figura 5-6. El eje x del sistema coincide con el
eje axilsimétrico del fuselaje y el origen del sistema de coordenadas coincide con el

punto inicial del perfil alar de la raiz de las alas delanteras internas.

Figura 5-6: Ubicacién del sistema de coordenadas utilizado.

Para poder determinar las coordenadas de los nudos de la red de vortices es
necesario definir primero curvas de referencia que delimiten la geometria de las

distintas partes del UAV.
Curvas de referencia de las alas

Para definir las alas, es necesario determinar las curvas de referencia realizando
un procesamiento a partir de los datos correspondientes al extrados e intradds de cada

uno de los cuatro perfiles alares. El procesamiento comprende dos operaciones:
i) determinar la linea media del perfil y
ii) distribuir, sobre la linea media, los nudos que conformaran la red de vortices.

Para determinar la linea media del perfil, se promedian los valores de las
ordenadas del extradds y del intradds que corresponden a un mismo valor de la abscisa.
A modo de ejemplo, en la Figura 5-7.a se grafico la linea media del el perfil FX 60-126/1

que se obtiene promediando las ordenadas.

Para obtener la disposicion de nudos que conformaran la red de vortices, se
realiza una interpolacion lineal utilizando los datos de la linea media del perfil junto con las

abscisas de npc + 1 puntos igualmente espaciados a lo largo de la unidad. Continuando
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con el ejemplo de la Figura 5-7.a, en la Figura 5-7.b se muestra la disposicion de los nudos

de la malla aerodinamica obtenida en el caso donde npc es igual a 5.

2
0.1
O 7'47'/./.—0/(
0.1 a) Linea media del perfil
0

Figura 5-7: Ejemplo del tratamiento del Perfil FX 60-126/1.

Los datos de los cuatro perfiles se encuentran originalmente en el plano x-z,
(ver ejes en la Figura 5- 6 y en la Figura 5-10) posicionados en el origen y con un valor
de cuerda unitario. Por ello las curvas que se definen con la disposicion de puntos
obtenidas como resultado del tratamiento de perfiles antes mencionado, se escala, rota y/o
traslada para ubicarlos en los lugares que les corresponden sobre la superficie sustentadora:

esto es, raices de alas, union de alas y punteras de alas.

Estas curvas ya ubicadas donde corresponde, con su posicion y medidas reales,
constituyen las ‘“curvas de referencia” que son poligonales las cuales serviran para
definir la geometria de las alas. Las operaciones de escalar, rotar y trasladar se realizan
mediante transformaciones afines (Strang, 2003). Las matrices utilizadas para realizar
estas transformaciones se presentan en las ecuaciones (5.1). Las matrices alli mostradas
se utilizan para premultiplicar lo vectores columna que contienen las coordenadas de

los nudos de la red de vortices.

c 0 O cosd 0 -—sind 1 0 0 x
0o 1 0 vy

[S]: 0 ¢ O [R]z 0 1 0 [T]: 0 0 1 z;) .D
0 0 c sinf 0 cos@ 0 0 0 1

La matriz [S] se utiliza para escalar los datos. El valor ¢, repetido a lo largo

de la diagonal principal de la matriz, es el factor de escala que actlia como un factor
amplificador (o reductor) sobre los datos de la disposicion de nudos sobre la linea media
de los perfiles. El valor que se le asigna al factor ¢ es, segin corresponda, el valor de los

parametros de cuerda crf, cra, ¢j o ct.

La matriz [R] se utiliza para realizar rotaciones de los datos. El angulo 6 que

aparece como argumento de las funciones trigonométricas es el parametro de giro relativo
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en las cuerdas. Este parametro permite introducir torsion geométrica en las alas. El valor

que se asigna a @ es, seglin corresponda, el valor de los parametros arf, ora, oj 6 at.

La matriz de traslacion [T] permite posicionar los datos de perfiles alares en

la ubicacion que corresponde en la superficie sustentadora. Los elementos de la matriz x,,
Vo Y Zo son las componentes del vector traslacion que se desea realizar. Para determinar
el vector de traslacion se hace uso de los parametros geométricos ingresados como datos
de entrada (diedros, flechas y envergaduras). Notar que la dimension de esta matriz de
traslacion es de 4x4, por lo que en la implementacion computacional hay que realizar un
tratamiento especial sobre los vectores columna de coordenadas nodales. A estos
vectores se les debe agregar una cuarta componente con un valor unitario antes de hacer
la transformacion. Luego de efectuar el producto matricial, a cada vector columna

resultante se debe quitarle su cuarta componente.

En la Figura 5-8 se muestran, sobre la geometria del UAV, las curvas de
referencia que permiten delinear la geometria del ala trasera. Estas curvas de referencia
son poligonales que resultan de tratar los datos del perfil de raiz del ala trasera y del
perfil de unién de alas, y de realizar transformaciones afines adecuadas para ubicar los

puntos donde corresponde.

Curva de referencia
inicial del ala trasera

Curva de referencia
final del ala trasera

Figura 5-8: Curvas de referencia que delinean la geometria del ala trasera.

De manera similar, en la Figura 5-9 se muestran, sobre la geometria final del
UAYV, las curvas de referencia que permiten delinear la geometria del ala delantera
externa. Estas curvas de referencia se obtuvieron mediante el tratamiento de los datos
del perfil de unién de alas y del perfil de punta de ala, y realizando las transformaciones

afines adecuadas para ubicarlos en las posiciones que corresponden.
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Curva de referencia inicial Curva de referencia final
del ala delantera externa del ala delantera externa

Figura 5-9: Curvas de referencia que delinean la geometria del ala delantera externa.

En el caso del ala delantera interna la curva de referencia inicial necesita un
tratamiento particular para determinar la curva interseccion entre el ala y el fuselaje. En
la Figura 5-10 se puede observar la curva de referencia final del ala delantera interna (unién
de alas) y una curva de referencia preliminar (raiz del ala delantera) que sirve para
determinar la curva de referencia inicial del ala delantera interna. Se ha indicado el
segmento de recta que une los primeros puntos de ambas curvas de perfiles. De
manera similar, aunque no se muestran en la figura, existen segmentos que unen los

restantes puntos de las curvas de referencia.

Curva de referencia
final del ala
delantera interna

Curva de referencia
preliminar del ala delantera,
posicionada en el plano x-z

\ Segmento de linea que une
dos puntos correspondientes
de las curvas de perfiles

Figura 5-10: Curvas de referencia para delinear la geometria del ala delantera interna.

Para determinar la curva interseccion entre el ala delantera y el fuselaje se
busca la interseccion entre la superficie que define el fuselaje y los segmentos de recta
que unen los nudos correspondientes en la curva del perfil de la raiz del ala delantera y
la curva de referencia final del ala delantera interna. El punto de interseccion entre el

primer segmento de recta y la superficie del fuselaje se muestra en la Figura 5-11.

73



Punto de la
interseccion
cilindro-ala

Figura 5-12: Vectores utilizados en la biisqueda de la interseccion recta-cilindro.

En la ecuacion (5.2) se da la representacion vectorial de la recta. Como se muestra
en la Figura 5-12, en esa ecuacion ¢ es un parametro que pertenece al intervalo [0, 1], el
vector a da la posicion del primer punto (punto 0), de la curva de referencia preliminar y

el vector b da la posicion del primer punto de la curva de referencia final (punto 1).
r=t(b-a)+a (5.2)

Para hallar la interseccion (punto « en la Figura 5-12) conviene expresar las

coordenadas del punto « en forma paramétrica:
x,=x,+t,(x,—x,) y,=y,+t,(»,—»,) z,=z,+t,(z,—z2,) (5.3)

y encontrar el valor del parametro ¢, de modo que las coordenadas del punto « de la

recta (ecuacion (5.3)) satisfagan la ecuacion del cilindro:

2, 2 2
y+z=R (5.4)

donde R es el radio del cilindro, que es igual a la mitad del parametro de entrada d. Por lo
tanto reemplazando los valores de y, y z, dados en la ecuacion (5.3) en la ecuacion (5.4)
se obtiene una ecuacion de segundo grado en la incognita ¢, que tiene dos raices. La raiz

positiva reemplazada en la ecuacion (5.3) da las coordenadas del punto de interseccion.
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Esta busqueda de intersecciones se realiza entre la superficie del fuselaje y
cada una de los segmentos de linea recta que unen nudos que se corresponden en las
curvas de referencia preliminar y final del ala delantera interna. Todas las intersecciones
definen la curva de referencia inicial que junto con la curva de referencia final consti-

tuyen la base para delinear la geometria del ala delantera interna (ver Figura 5-13).

Curva de referencia Curva de referencia final

inicial del ala :
del ala delantera interna
delantera interna \/—

Figura 5-13: Curvas de referencia que delinean la geometria del ala delantera interna.

Curvas de referencia del fuselaje

Las curvas de referencia que sirven para establecer la geometria del fuselaje
se construyen a partir de un arco de circunferencia de radio unitario formado por npf+1
nudos. En la Figura 5-14 se muestra un ejemplo de un arco de circunferencia donde el

parametro npf es igual a 10.

-1

Figura 5-14: Curva base para crear las curvas de referencia utilizadas para delinear el fuselaje.

Para construir y posicionar las curvas de referencia del morro y de la parte
trasera del fuselaje del UAV, hay que realizar transformaciones de escalado y traslacion.
Para ello se usan nuevamente las transformaciones afines discutidas anteriormente. Para

realizar el escalado se usa la misma matriz [S] de la ecuacion (5.1), en este caso el valor

de la entrada c en la matriz es igual al valor de los parametros (segin corresponda) d, dn

o dt dividido por dos. Para hacer la traslacion se utiliza la misma matriz [T] de la

ecuacion (5.1). Las entradas de la matriz x,, y, y z, son las componentes del vector

75



traslacion a realizar y se calculan usando, segin corresponda, los parametros de entrada

relacionados a las longitudes del fuselaje (L, Ln, Lt y xnfs).

En la Figura 5-15 se muestra la zona delantera del fuselaje donde se han
dibujado las curvas de referencia inicial y final del morro y en la Figura 5-16 se muestra
la parte trasera del UAV con las curvas de referencia inicial y final de la parte posterior
del fuselaje. Los ejemplos mostrados en las dos figuras mencionadas corresponden al

caso en que el parametro npf tiene un valor igual a 10.

Figura 5-15: Curvas de referencia que sirven para delinear el morro.

Figura 5-16: Curvas de referencia que sirven para delinear la parte posterior del fuselaje.

Las curvas de referencia que sirven para delinear la parte central del fuselaje
deben tener en cuenta la existencia de la interseccion entre el ala delantera interna y el
fuselaje. Ademas de utilizar curvas de referencia al comienzo y al final del cuerpo
central del fuselaje, es necesario introducir dos curvas de referencia adicionales. Estas
dos curvas delimitan la zona donde el fuselaje se intersecta con el ala delantera interna.
Para generar estas dos nuevas curvas de referencia dentro del cuerpo central del fuselaje
se utiliza la curva que se gener6 como referencia inicial del ala delantera interna. Una de
las curvas de referencia dentro del fuselaje permite delinear una zona delantera en el
cuerpo central del fuselaje, mientras que la otra curva permite definir una zona trasera del
cuerpo central del fuselaje. En la Figura 5-17 se muestran las curvas de referencias

necesarias para delinear el cuerpo central del fuselaje.
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Curva de referencia
final de la parte
posterior del cuerpo
central del fuselaje

] Curva de referencia
Curva de referencia inicial de la parte

inicial de la parte sterior del cuerpo
po D
delantera del cuerpo central del fuselaje

central del fuselaje /

Curva de referencia final de la parte
\ delantera del cuerpo central del fuselaje
Figura 5-17: Curvas de referencia que sirven para delinear el cuerpo central del fuselaje.

La curva de referencia inicial de la parte delantera del cuerpo central del
fuselaje es de facil construccion ya que es la misma curva de referencia final del morro.
La curva de referencia final de la parte posterior del cuerpo central del fuselaje se
obtiene también facilmente ya que es igual a la curva de referencia inicial de la parte

posterior del fuselaje.

Para construir la curva de referencia final de la parte delantera del cuerpo
central del fuselaje se debe hacer un tratamiento especial. Primero se define un plano
que es paralelo al plano y-z y que contiene el primer punto de la curva de referencia
inicial del ala delantera interna. Sobre el plano definido se distribuyen los npf+1 nudos
que constituiran la curva de referencia que se desea construir. Mas especificamente, la
distribucion de los nudos se hace sobre un arco de circunferencia de radio d/2 que contiene
el punto que pertenece a la curva de referencia inicial del ala delantera interna. Como
las coordenadas del punto que pertenece a la curva de referencia del ala delantera no se
modifican, la distribucion de los npf nudos restantes se hace de una manera particular.
Una cantidad de npf/2 nudos se distribuyen igualmente espaciados a lo largo de la porcion
de arco de circunferencia que delineara la parte superior del fuselaje (zona que esta encima
de la interseccion ala-fuselaje) y, por otro lado, los npf/2 nudos restantes se distribuyen
igualmente distanciados a lo largo de la porcion de arco de circunferencia que delineara

la parte inferior del fuselaje (zona que esta debajo de la interseccion ala-fuselaje).

En la Figura 5-18 se muestra como se distribuyen los nudos que permiten
construir la curva de referencia final de la parte delantera del cuerpo central del fuselaje

en un caso donde el parametro npf es igual a 10.
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Zona superior
del fuselaje

Nudo de la curva de
referencia inicial del
ala delantera interna

Zona inferior
del fuselaje

Figura 5- 18: Distribucion de los nudos en la curva de referencia final de la parte
delantera del cuerpo central del fuselaje.

La curva de referencia inicial de la parte posterior del cuerpo central del
fuselaje se construye siguiendo el procedimiento recién mencionado, pero utilizando
un plano paralelo a y-z que contiene el tltimo punto de la curva de referencia inicial del

ala delantera interna.

Curvas de referencia del empenaje vertical

Para construir el empenaje vertical se utilizan dos curvas de referencia que
son de facil definicion. La curva de referencia inicial, ubicada en la parte superior del
empenaje vertical, es la misma curva utilizada como referencia inicial para la definicion
del ala trasera. La “curva” de referencia final del empenaje vertical, ubicada en la union
empenaje vertical-fuselaje, se construye dividiendo en npc partes iguales el segmento
de recta que unen los primeros nudos de las curvas de referencia usadas para delinear la

parte trasera del fuselaje.

En la Figura 5-19 se muestran, sobre la geometria del UAV, las curvas de

referencia utilizadas para construir el empenaje vertical.

/

Curva de referencia inicial
del empenaje vertical

Curva de referencia final
del empenaje vertical

Figura 5-19: Curvas de referencia que sirven para delinear el empenaje vertical.
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5.1.3. Nudos de 1a malla aerodinamica

Utilizando las curvas de referencia inicial y final de cada componente de la

geometria del UAV pueden crearse los nudos que definiran la malla aerodinamica.
Nudos de las alas

El procedimiento seguido para obtener los nudos que conforman la malla de
las alas traseras y delanteras externas e internas es el mismo. En la Figura 5-20 se
presenta, sobre la geometria final resultante del UAV, la primera etapa del procedimiento
para crear los nudos del ala delantera externa; se distribuyen nudos igualmente espa-
ciados a lo largo de un segmento de linea recta definido por el primer punto de las dos

curvas de referencia del ala delantera externa (curvas de referencia inicial y final).

La cantidad de nudos a distribuir es igual al valor que se obtiene de redondear el
resultado de la division de la longitud / del segmento de recta por la cantidad e, que es la
distancia que existe entre el primer y segundo punto de la curva de referencia inicial del
ala delantera externa. El redondeo que se realiza es un redondeo del valor al entero mas
cercano hacia el menos infinito. En las cotas dibujadas en la Figura 5-20 se indican los

valores de / y de e.

Figura 5-20: Primer etapa en la creacion de nudos del ala delantera externa.

Continuando con el procedimiento para generar los nudos de la malla, en una
segunda etapa se realizan las mismas operaciones que se hicieron durante la primera
etapa antes descripta. En este caso hay que actualizar los puntos que definen el segmento de
linea recta. En esta instancia se eligen los segundos nudos que definen las curvas de
referencia inicial y final del ala delantera externa. Esta actualizacion trae aparejado un
cambio en el valor de / mientras que el valor e no cambia. Para finalizar la generacion
de los nudos de la malla se realizan operaciones similares a las descriptas hasta completar
los npc+1 nudos que constituyen las curvas de referencia. En la Figura 5-21 se muestra

el resultado final de generar todos los nudos de la malla del ala delantera externa.
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Figura 5-21: Nudos del ala delantera externa ya generados.

Para generar los nudos del ala delantera interna y del ala trasera se sigue un
procedimiento similar al utilizado en la generacion de los nudos pertenecientes a las alas
delanteras externas. El inico cambio consiste en actualizar, segun corresponda, las curvas
de referencia inicial y final que se utilizan. De igual manera, el valor e es, también,
actualizado para las dos alas, asignandosele un valor que es igual a la distancia que hay

entre el primer y segundo nudo de la curva de referencia inicial que corresponda.

Nudos del fuselaje

La generacion de los nudos de todo el fuselaje se realiza tratando las distintas
zonas que lo conforman. Las zonas en las que se generan los nudos son i) el morro, i) la
parte delantera del cuerpo central, iii) la parte posterior del cuerpo central, iv) la parte

trasera del fuselaje y v) la zona de interseccion entre el fuselaje y el ala delantera interna.

En las cuatro primeras zonas se dispone de curvas de referencia inicial y final,
por ello para generar los nudos que estan dentro de esas zonas se realiza un procedimiento
similar al descripto para la generacion de los nudos pertenecientes a las alas. Para la
zona de interseccion entre el fuselaje y el ala delantera interna se procede de una manera

diferente al procedimiento usado para las alas.

En el caso de las zonas delantera y posterior del cuerpo central del fuselaje el
procedimiento es similar al descripto para las alas. El valor de e es actualizado a un valor
que es igual a la distancia que hay entre el primer y segundo nudo de la curva de referencia
inicial que corresponda. La operacion de distribuir nudos a lo largo de segmentos de

linea se repite para cada uno de los npf+1 nudos que poseen las curvas de referencia.

En el caso del morro y la parte trasera del fuselaje el procedimiento para
determinar los nudos es también analogo al procedimiento utilizado en las alas. Sin
embargo, en estos casos se produce un cambio en la cantidad de nudos a distribuir. A
esta cantidad de nudos a distribuir se le impone un valor y no se la calcula a partir de
redondear el cociente //e. Los valores que se imponen surgen de los parametros de
configuracion de la malla. En el caso del morro la cantidad de nudos a distribuir a lo
largo de los segmentos de linea recta es igual al pardmetro npm+1. En el caso de la

parte trasera del fuselaje la cantidad de nudos a distribuir es igual a npc+1.
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Para generar los nudos de la zona de la interseccion entre el fuselaje y el ala
delantera interna, se realiza el procedimiento utilizado para determinar la curva de
referencia final de la zona delantera del cuerpo central del fuselaje. Para crear los nudos
de toda la zona se repite el procedimiento mencionado con distintos planos. Los planos
utilizados se definen como planos paralelos al plano y-z que contienen un nudo de la
curva de referencia inicial del ala delantera interna. Los nudos de la curva de referencia
inicial del ala delantera interna que se utilizan van desde el segundo hasta el pentltimo
nudo, por lo que la cantidad de planos o, lo que es lo mismo, la cantidad de veces que

el procedimiento se repite es npc—1.

Nudos del empenaje vertical

Los nudos del empenaje vertical se generan siguiendo un procedimiento
idéntico al utilizado para generar los nudos en la zona del morro. En este caso la

cantidad de nudos a distribuir se hace igual al parametro de entrada npm +1.

Numeracion de los nudos

Los nudos generados son convenientemente numerados en cada una de las
partes generadoras de la geometria del UAV; esto es: ala delantera, ala trasera, fuselaje
y empenaje vertical. En las Figuras 5-22, 5-23 y 5-24 se muestran ejemplos de la forma
en que se numeran los nudos para un caso donde los parametros de mallado valen npc=35,
npm=3, npf=10 y npev=4. En la Figura 5-22 se muestra, en la zona delantera del

fuselaje, como se numeran los nudos siguiendo un criterio “sentido horario — hacia atras”.

41852863874 ]85896

Figura 5-22: Ordenamiento de la numeracion de nudos del fuselaje.
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En la Figura 5-23 se muestra una vista inferior de la region de la raiz del ala
delantera izquierda donde se aprecia de que manera se numeran los nudos siguiendo un
criterio “sentido de la cuerda-sentido de la envergadura”. Las alas delanteras interna y
externa se tratan, en esta instancia, como un solo conjunto, por lo que la numeracién es

continua para toda el ala delantera.
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Figura 5-23: Ordenamiento de la numeracion de nudos del ala delantera.

Para numerar los nudos del ala trasera se utiliza nuevamente el criterio
“sentido de la cuerda-sentido de la envergadura”. El ordenamiento de los nudos
mostrado en la Figura 5-23 sobre el ala delantera sirve también de ejemplo para el ala

trasera.

En la Figura 5-24 se muestra una vista lateral derecha del empenaje vertical
donde se aprecia como se numeran los nudos siguiendo el criterio “hacia atras-hacia arriba”
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Figura 5-24: Ordenamiento de la numeracion de nudos del empenaje vertical.
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5.1.4. Otros datos del mallado
Numeracion de paneles

El conjunto formado por cuatro “nudos contiguos” define un panel. Para
poder identificar correctamente los paneles hay que generar un sistema de numeracion.
Los paneles se ordenan y numeran por partes del UAV. El criterio que se utiliza para
ordenar los paneles en cada parte del UAV es el mismo criterio que se utiliza para

numerar los nudos de esa parte del UAV.

En la Figura 5-25 se muestra, a modo de ejemplo, la numeracion de paneles
seguida en el ala delantera izquierda. El criterio de numeracion para paneles, “sentido
de la cuerda-sentido de la envergadura”, es también utilizado para numerar los paneles

del ala trasera y del fuselaje.

Figura 5-25: Ordenamiento de la numeracion de paneles del ala delantera.

Los “nudos contiguos” que definen un panel deben también ser identificados
y numerados localmente de alguna manera. El criterio que se utiliza para ordenar y
numerar localmente los nudos de un panel consiste en seguir un sentido horario. Este

criterio se aplica a todos los paneles de la malla.

En la Figura 5-26 se muestran los primeros paneles de ala delantera junto con
la numeracion de nudos que le corresponde. A modo de ejemplo, en la figura
mencionada puede apreciarse que el panel 1 esta formado por los nudos 1, 7, 8 y 2 (en

ese orden), que el panel 2 estd formado por los nudos 2, 8, 9 y 3 (en ese orden), etc.
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Figura 5-26: Numeracion de paneles y nudos en la zona de la raiz del ala delantera.

Puntos de control

El punto de control de un panel es el lugar geométrico del panel donde el
método de NUVLM impone la condicion de borde conocida como la condicion de no-
penetracion. El punto de control estd ubicado en el centroide del area del panel. Para
determinar cudl es su coordenada x se realiza el promedio aritmético de los valores de las

coordenadas 'x" de cada uno de los cuatro nudos que forman el panel.

Para obtener las coordenadas 'y’ y 'z’ del punto de control se opera manera
similar. El procedimiento para determinar las coordenadas del punto de control de cada

panel se realiza de igual manera con todos los paneles de la malla.
Vectores normales

Los vectores que indican las normales a cada uno de los paneles se definen

normalizando el vector que resulta del producto vectorial mostrado en la ecuacion (5.5).

n=vy xvy, (5.5

En la Figura 5-27 se muestra el primer panel de la malla del ala delantera
izquierda y se indica la direccion y sentido de los vectores v, y v,. Considerando la
manera en que se ordenan localmente los nudos que definen un panel (sentido horario),
en la Figura 5-27 puede observarse que el vector v, se obtiene como la diferencia entre
las coordenadas del primer y tercer nudo. El vector v, se obtiene como la diferencia entre

las coordenadas del segundo y cuarto nudo.
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Figura 5-27: Vectores utilizados para definir el vector normal de un panel de la malla.

Vectores segmento de vorticidad

Los vectores que se utilizan para representar los segmentos rectos de
vorticidad de la red vorticosa adherida “delimitan” a cada panel. En la Figura 5-28 se

muestra una vista inferior del ala delantera izquierda donde se observa el primer panel

de la malla.

Figura 5-28: Vectores segmento de vorticidad de un panel de la malla.

El sentido y direccion que tienen los vectores segmento de vorticidad se
muestra en la Figura 5-28. Considerando la manera en que se ordenan localmente los
nudos que definen un panel, puede observarse que el primer vector, ®,;, se obtiene de
hacer la diferencia entre las coordenadas del segundo y primer nudo del panel, que el

segundo vector, ®,, se obtiene de hacer la diferencia entre las coordenadas del tercer y
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segundo nudo del panel, que el tercer vector, ®;, se obtiene de hacer la diferencia entre las
coordenadas del cuarto y tercer nudo del panel y, por ultimo, que el cuarto vector, ®,, se

obtiene de hacer la diferencia entre las coordenadas del primer y cuarto nudo del panel.
Paneles que emiten estelas

El desprendimiento de la sdbana vorticosa libre se realiza desde el borde de
fuga de las alas delantera y trasera y desde la puntera del ala delantera externa. Por esta
razon es necesario identificar cuales son los paneles y nudos involucrados en el proceso
de emision de vorticidad al seno del fluido para formar las estelas. En la Figura 5-29 se
muestra el UAV con el mallado de las alas. En la misma figura se remarca con una linea

roja de trazo grueso cuales son las zonas que emiten vorticidad al seno del fluido.

e ..'.i.hi.;i:::;'
7 "'""""":ﬂ':""”.".."."..." oz

e S e 2z
7 77 7 T T i = o

"'::::::"::"I"""""""""""""' i 7 T T T LT BT

Figura 5-29: Zonas de emision de estelas.

En el caso de las alas traseras, los paneles involucrados en la emision de
vorticidad son todos los paneles ubicados en borde de fuga del ala. Los nudos, dentro de
estos paneles, involucrados en el proceso de conveccion son el tercero y el cuarto

(referidos a la numeracion local en el sentido horario).

Para las alas delanteras internas, los paneles involucrados son todos los paneles
sobre su borde de fuga, a excepcion de algunos paneles que pueden ser excluidos de la
emision de vorticidad mediante la definicion del parametro de entrada npo. Los nudos invo-

lucrados son el tercero y el cuarto (referidos a la numeracion local en el sentido horario).
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En las alas delanteras externas todos los paneles sobre el borde de fuga estan
involucrados. Se excluye unicamente el panel de la esquina. Los nudos involucrados son
el tercero y el cuarto. Adicionalmente, los paneles ubicados en la puntera del ala también
emiten vorticidad al seno del fluido. Todos los paneles que estan en la puntera, a excepcion
del panel de la esquina, emiten vorticidad. Los nudos involucrados son el segundo y el

tercero.
5.1.5. Extension del mallador aerodinamico

En esta subseccion se presenta una extension del preprocesador antes
descripto, con la cual se pueden modelar configuraciones de alas unidas como las
empleadas en (Smith y CIliff, 1987; Smith y Stonum, 1989). El preproceso aqui
descripto tiene “caracter de extension” porque fue introducido con el objetivo de poder
desarrollar las simulaciones empleadas en el proceso de la validacion descripto dentro

de la Seccion 6.2 del Capitulo 6 de este trabajo de tesis.

Este tipo de configuraciones se caracteriza por su especial union de las alas
delantera y trasera, las cuales se unen en un tnico punto geométrico. En la Figura 5-30.a
se presenta un ejemplo de una configuracion que emplea este tipo de uniéon y en la

Figura 5-30.b se muestra un detalle donde, claramente, se aprecia la union de alas.

Union de alas

Figura 5-30: a) Configuracion JW-1 (Smith y Stonum, 1989) y b) detalle de su tipo de union de alas.



Para generar la geometria y la malla aerodindmica de configuraciones con
una uniéon de alas como la que se muestra en la Figura 5-30.b, en general se procede
exactamente de la misma manera que se describi6 en las subsecciones anteriores de esta
seccion, siendo solamente necesario introducir un cambio en la cantidad datos de

perfiles alares y parametros proporcionados.

Para delinear la geometria, ahora es necesario agregar los datos relacionados
con un nuevo perfil alar, el cual se refiere a posicion de la puntera del ala trasera. En la
Figura 5-31 se muestra, sobre la mitad derecha de una configuracion del JW-1, una

representacion de la nueva posicion a considerar.

Puntera del
ala trasera

Figura 5-31: Representacion de la posicion de la puntera del ala trasera.

Para definir el perfil alar de la nueva posicion, se procede de la misma
manera que antes: es necesario introducir las coordenadas del extrados y del intrados del
perfil que desea usarse en esta posicion. Adicionalmente, es necesario introducir dos
parametros relacionados con este perfil: la cuerda de la puntera del ala trasera, ctt, y el
giro relativo del perfil alar, a#t. Con los datos y parametros de este perfil se construye la

curva de referencia final del ala trasera.

Para ubicar el perfil en la posicion que corresponde, no es necesario
introducir ningin parametro adicional. El codigo genera automaticamente el
posicionamiento ubicando el nudo del borde de ataque de la curva final generadora del
ala trasera, en la misma coordenada espacial del nudo de borde de fuga de la curva final

del ala delantera interna.
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5.2. Mallador estructural

El proceso de construir la malla estructural es bastante mas simple que el de
generar la malla aerodindmica. Si bien existen numerosos softwares especializados,
resulta muy conveniente introducir en el preprocesador un codigo que permita generar
automaticamente la malla orientada al MEF. La conveniencia radica en que al hacer las
cosas de ese modo se dispone de una Unica herramienta que permite crear, con unos
pocos datos y parametros, toda la informacion necesaria para que sea tratada por un
codigo aeroelastico como el desarrollado en este trabajo de tesis. De manera similar a
como se procedio en el mallado aerodinamico, aqui se toma ventaja de las caracteristicas
simétricas de la planta alar y solo se genera informacion de la malla de una de las

mitades de la estructura de las alas.
5.2.1. Datos necesarios

Los datos necesarios para crear la malla son de dos tipos, uno de ellos se
refiere a los pardmetros necesarios para describir la posicion del centro de corte de los
miembros estructurales que se emplean para modelar las alas. El otro tipo de datos se
refiere los pardmetros que describen la cantidad de elementos que se utilizaran en la
malla de cada componente de la planta alar, los que se denominan: NE|, la cantidad de
elementos del ala delantera interior, NE2, la cantidad correspondiente al ala delantera

exterior y NE3, la correspondiente al ala trasera.

La posicion del centro de corte se describe con respecto al sistema local de
cada uno de los perfiles alares que se introducen como dato. Los pardmetros necesarios
para posicionar el centro de corte, de un perfil en particular, son simplemente las
coordenadas xcq y z¢q locales medidas desde el origen del sistema local, o dicho de otro

modo, medidas desde el nudo del borde de ataque del perfil alar.

En la Figura 5-32 se ilustran estos parametros sobre un perfil alar
representado con sus datos de extrad6s e intrados originales (en color azul) vy,
representado también, con su curva de referencia (en color negro). Con el motivo de
simplificar la entrada de datos, estos parametros se introducen como un valor porcentual

de la cuerda del perfil alar que corresponda.
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Figura 5-32: Parametros de posicionamiento del centro de corte.
5.2.2. Delineado general de la malla

Para comenzar a delinear la malla estructural se “unen” de a pares los puntos
de la posicion de los centros de corte. Segun los pares que se elijan, es posible generar
informacion referida a los componentes que conforman la planta alar. Realizar la
“unidén” consiste en generar un versor que luego sera utilizado en la generacion de
nudos. Este versor se calcula normalizando el vector que resulta de hacer la diferencia

entre los vectores posicion de los centro de corte del par seleccionado.

Para generar informacion referida al ala delantera interna, se seleccionan los
puntos de centro de corte que corresponden a los perfiles alares de la raiz del ala
delantera y union de alas. En el caso del ala delantera interna, se seleccionan los puntos
de los perfiles de unién de alas y puntera del ala delantera. Para el ala trasera, se
seleccionan los puntos de los centros de corte correspondientes a la raiz del ala trasera y
union de alas. En la Figura 5-33 se representan, con lineas de trazos de color negro, las

uniones realizadas y se grafican los versores calculados para cada componente de la

planta alar, denominados: t., el del ala delantera interior, fz, el del ala delantera

1°

exterior y t, el del ala trasera.

Para terminar de definir la malla del ala delantera interior, se debe considerar
la presencia del fuselaje. Debido a que se lo considera completamente rigido, el nudo
estructural que representa la raiz del ala delantera interna debe estar ubicado sobre la

superficie externa del fuselaje. Por ello, es necesario introducir un nudo en la
interseccion entre la superficie del fuselaje y la recta de accion del versor t,. En la

Figura 5-34 se presenta una vista detallada de la zona de raiz del ala delantera en la que
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el fuselaje se muestra transparente. Se ilustra la posicion del nudo de interseccion que se
calcula siguiendo un procedimiento similar al descripto dentro de la Subseccion 5.1.2.
Finalmente, se emplean el nudo de interseccion calculado junto con el punto de centro de

corte del perfil de union de alas para delinear la malla estructural del ala delantera interna.

\
\
\
Eje axilsimétrico £ \
del fuselaje \\ n
t
\
\
\
\
\
\
- —_— \
—— ~ \
~ ~ ., ., \
—— \
— e - —~ \
=i,
T
-

Figura 5-33: Union de pares de puntos de centro de corte. Versores de cada componente.

Eje axilsimétrico

del fuselaje \ -

Nudo de
interseccion

Figura 5-34: Nudo de interseccion entre la superficie del fuselaje y la recta de accion de fl .
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5.2.3. Creacion de nudos y elementos

Una vez finalizado el delineado de las mallas de los componentes de la
planta alar, se procede a generar la informacion de los nudos y elementos de la malla
estructural. Esta informacion consiste en: generar una numeracion de nudos, dar las
coordenadas espaciales de cada uno de los nudos de la malla, generar una numeracion

de elementos y definir entre que nudos se delimita cada elemento (conectividades).

El segmento que delinea cada componente es dividido en partes iguales,
obteniéndose un conjunto de segmentos menores o elementos. La longitud de estos

elementos depende de la cantidad de elementos ingresada como parametro dato.

Para calcular la longitud de los elementos, /, , se divide la longitud total del

segmento del componente i por el nimero de elementos dato NE;, donde i = 1,2 6 3
segun corresponda al tratamiento del ala delantera interior, el ala delantera exterior o el

ala trasera, respectivamente.

La numeracion de nudos esta automatizada y se realiza siempre en el
siguiente orden: i) se comienza numerando desde el nudo que se encuentra en la raiz del
ala delantera y se continlla numerando de manera creciente hasta el tltimo nudo que se
encuentra en la puntera del ala delantera, i7) a continuacion se sigue con la numeracion
creciente partiendo desde la raiz del ala trasera hacia el extremo del ala trasera que se
une al ala delantera. En la Figura 5-35 se muestra un ejemplo de una malla con la

numeracion de nudos finalizada (los nimeros de nudos se encierran en circulos).

Para calcular las coordenadas de los nudos , en cada componente i del ala, se
parte desde un nudo inicial, cuya coordenada, r,, se conoce, y se van obteniendo

iterativamente las coordenadas, s del nudo inmediato empleando la ecuacion

A

=1 &+, (5.6)

rj+l e i

en donde i = 1, 2 6 3 dependiendo de que componente se trata y j varia de 1 hasta el
numero de nudos que posee el componente. Notar que si bien las cantidades de nudos
por componente no se introducen como un dato, pueden obtenerse facilmente a partir de

los parametros de cantidad de elementos, NE1, NE> y NE3, segin corresponda.
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Figura 5-35: Malla de ejemplo con numeracion de nudos y elementos.

Para numerar los elementos se procede de manera similar a como se
numeran los nudos: i) se comienza por el ala delantera incrementando la numeracion
desde su nudo de raiz hasta su puntera, y ii) se continia con el ala trasera, también
numerando desde su nudo de raiz hasta la zona de unién de alas. En la Figura 5-35 se

presenta la numeracion de elementos finalizada (numeracion encerrada en recuadros).

Para finalizar la generacion de la malla, se procede a establecer las
conectividades que informan los nudos inicial y final que definen cada elemento de la

malla. La generacion de conectividades es automatica y se realiza de la siguiente forma:

i) los elementos k& ubicado en el ala delantera, se definen entre los nudos

denominados £y (k +1) (elementos 1 a 13 en el ejemplo de la Figura 5-35),

ii) los elementos & ubicado en el ala trasera, a excepcion del elemento que completa
la unién de alas, se definen entre los nudos denominados (k+1) y (k+2)

(elementos 14 a 22 en el ejemplo de la Figura 5-35),

iii) para el elemento que completa la unidn de alas (elemento 23 en el ejemplo de la
Figura 5-35) se lo define entre el nudo denominado (k+1) y el nudo de union de
ala, el cual queda definido por la cantidad de nudos de la malla del componente

“ala delantera interna”.
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Capitulo 6

Resultados

En este capitulo se presentan resultados obtenidos utilizando las herramientas
computacionales desarrolladas en el presente trabajo. Esos resultados se organizan en
tres secciones: en la primera seccion se muestran resultados que se obtuvieron por medio
del preprocesador de configuraciones, en la segunda se muestran resultados referidos al
comportamiento aerodindmico de JW HALE UAVs y en la ultima aquellos referidos al

comportamiento aeroelastico.
6.1. Preprocesamiento de configuraciones

En esta seccion se presentan resultados relativos a: i) detalles del mallado
aerodinamico en algunas zonas de un JW HALE UAYV, ii) la influencia de algunos
parametros geométricos de entrada sobre la malla obtenida, iii) algunas mallas
aerodinamicas que resultan de considerar distintas configuraciones de JW HALE UAVs

y iv) algunas mallas estructurales y aerodinamicas asociadas al modelo aeroelastico.

6.1.1. Detalles del mallado aerodinamico de algunas zonas

En la Figuras 6-1 hasta 6-4 se muestran detalles del mallado aerodindamico de

algunas zonas correspondientes a una configuracion particular de JW HALE UAV.

Figura 6-1: Detalles del mallado del fuselaje de un UAV de alas unidas.
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En las Figuras 6-1 y 6-2 puede observase como el fuselaje es idealizado, en
su mayor parte, como un tubo con seccion circular de didmetro constante y como las
reducciones graduales del diametro del tubo permiten definir la nariz y la parte trasera

del fuselaje.

Figura 6-2: Detalles del mallado en la zona posterior de un UAV de alas unidas.

Detalles del empenaje vertical, que es representado como una placa plana sin
espesor, y detalles de la union de las alas traseras en la parte superior del empenaje
vertical, se muestran en la Figura 6-2. En la Figura 6-3 se presenta un detalle del mallado

correspondiente a la union de alas.

Figura 6-3: Detalles del mallado en la zona de la union de las alas.
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En la Figura 6-4 se muestra parte de la malla en la zona adyacente a la

interseccion fuselaje-ala delantera interna.

Figura 6-4: Detalles del mallado de la zona donde se une el ala interna con el fuselaje.

6.1.2. Influencia de parametros geométricos de entrada

En las Figuras 6-5 y 6-6 puede observarse la influencia de cambiar algunos de

los parametros de entrada.

La Figura 6-5 muestra, en una vista superior del JW HALE UAV, cuales son los
cambios que aparecen en la configuracion al modificar los parametros Aib y Aob
manteniendo constantes todos los otros pardmetros de entrada. Como en las alas de esta
configuracion todos los perfiles alares tienen la misma cuerda y no presentan giros
relativos entre si, los parametros Aib y Aob se interpretan aqui, respectivamente, como
los angulos de flecha del ala delantera interna y externa. Los signos (+) y (-) indican
cambios positivos y negativos, respectivamente, para los angulos de flecha antes

mencionados.
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Figura 6-5: Flechas positivas y negativas en alas delanteras internas y externas.

En la Figura 6-6 se muestra, en una vista frontal del UAV, la influencia de
cambiar los parametros dib y dob que son respectivamente los angulos de diedro del ala
delantera interna y del ala delantera externa. En la figura s6lo se varian los parametros
0ib y dob manteniendo constante todos los demas parametros. Los signos (+) y (-)
indican cambios positivos y negativos, respectivamente, para los angulos de diedro

antes mencionados.

1 dob

77 =1
5ib =)
()l

Figura 6-6: Diedros positivos y negativos de las alas delanteras internas y externas.

6.1.3. Configuraciones de UAYV de alas unidas

En la Figura 6-7 se presentan algunos ejemplos de configuraciones obtenidas
mediante el uso del mallador. En la Figura 6-7.a se presenta la “configuracion base” tomada
de (Blair y Camfield, 2002). La Figura 6-7.b muestra una configuracién con el ala
delantera sin flecha y sin diedro. En la Figura 6-7.c se presenta una configuracion con
variacion en la cuerda de todas las superficies sustentadoras, y con alabeo geométrico del
ala delantera. Por ultimo, en la Figura 6-7.d se muestra una configuracion en la que el
tamafio del fuselaje y la forma del empenaje vertical son modificados (respecto de la
configuracion base); las alas delanteras tienen cuerda variable, las alas delanteras internas
tienen flecha negativa, y las alas delanteras externas tienen flecha positiva. Estas figuras

sirven para enfatizar la flexibilidad del mallador desarrollado.
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“Configuracion base”
(Blair y Camfield, 2002)

Ala delantera sin flecha
y sin diedro

Variacién en la cuerda de todas
las superficies sustentadoras, y
alabeo geométrico del ala delantera

3
XS 2
c) ‘ /4/’%""'.'...‘- —-._—_-_,—;_—:_-_:"é
< /4"':::"..... A e

Modificacion del tamaifio del fuselaje
y de la forma del empenaje vertical:
alas delanteras con cuerda variable,
e 2 alas delant. inter. con flecha negativa
y alas delant. exter. con flecha positiva

Figura 6-7: Ejemplos de distintas geometrias generadas por el mallador aerodindamico.
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En la Figura 6-8 se muestran otras configuraciones generadas por el mallador
aerodinamico en las cuales varia sensiblemente la forma en que se modela la unién de
alas. Las configuraciones mostradas en la figura corresponden a modelos experimentales

presentados en (Smith y Stonum, 1989).

En la Figura 6-8.a se muestra uno de los modelos de configuraciones
denominado JW-1, el cual posiciona la union de alas en el 60% de la semienvergadura
del ala delantera. En la Figura 6-8.b se muestra una vista en planta del modelo de
configuracion denominado JW-2, el cual posiciona la unién de alas al 80% de la
semienvergadura del ala delantera. La Figura 6-8.c muestra una vista en planta del

modelo denomina-do JW-3, el cual posiciona la union de alas al 100 %.

~

Figura 6-8: Generacion de mallas aerodindmicas presentadas
en (Smith y Stonum, 1989): a) JW-1, b) JW-2 y ¢) JW-3 (continua...)
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JW-3

Figura 6-8:(...continuacion) Generacion de mallas aerodindmicas presentadas
en (Smith y Stonum, 1989): a) JW-1, b) JW-2y ¢) JW-3.

El tipo de unién de alas de las configuraciones mostradas en la Figura 6-8 se
caracteriza porque en las mallas generadas, las alas delanteras y traseras solamente se unen
en un punto geométrico. Para ver en detalle esta caracteristica distintiva, respecto de las
configuraciones mostradas en la Figura 6-7, el lector puede observar en la Figura 6-9 una

vista en planta de la zona de la union.

Unico punto de
unioén entre las alas

Ala delantera

/ \
/ \
/ A\
/ \
7/ \\

Figura 6-9: Detalle de la union de alas de las configuraciones de la Figura 6-8.
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6.1.4. Mallas estructurales y aerodinamicas

En esta subseccion se presentan algunos ejemplos de mallas estructurales y
aerodinamicas puestas en conjunto. La informacion aportada por estas mallas sirve como

entrada para el codigo computacional aeroelastico.

En la Figura 6-10 se muestra una vista isométrica general de la denominada
“configuracion base” tomada de (Blair y Camfield, 2002). En este ejemplo la mitad
derecha del vehiculo se ha mallado con 23 elementos en la malla estructural y 1450

paneles en la malla aerodinamica.

Figura 6-10: Mallas aerodinamica y estructural puestas juntas para una
configuracion presentada en (Blair y Camfield, 2002)

En la Figura 6-11 se presentan otros ejemplos de mallas generadas para distintas
configuraciones en las que se ha variado la posicion de la union de alas. Estos ejemplos
permiten visualizar la potente capacidad del preprocesador de geometrias para generar
diversas configuraciones de manera paramétrica. Para definir estas configuraciones, en los
casos aqui presentados, se han modificado los parametros de longitud en el sentido de la

envergadura de las alas delantera interna y externa, Sib y Sob, respectivamente.

En la Figura 6-11.a se muestran las mallas para una configuracion con la union de
alas colocada al 100% de la semienvergadura del ala delantera. En la Figura 6-11.b se muestra
una configuracion con la union de alas al 60% de la semienvergadura del ala delantera. En las

Figuras 6-11.cy 6-11.d las uniones de ala se posicionan al 40% y 20% respectivamente.
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Union de alas al 60% de la
semienvergadura del ala delantera

Malla acrodinamica: 1415 paneles
Malla estructural: 20 elementos

Uniédn de alas al 40% de la
semienvergadura del ala delantera

Malla acrodinamica: 1410 paneles
Malla estructural: 19 elementos

Uniédn de alas al 20% de la
semienvergadura del ala delantera

Figura 6-11: Mallas aerodinamica y estructural puestas en conjunto para configuraciones
con union de alas posicionadas en diferentes partes del ala delantera
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6.2. Comportamiento aerodinamico

En esta seccion se presentan resultados referidos al comportamiento
aerodindmico del JW HALE UAVs. Estos resultados se han obtenido utilizando la
herramienta computacional desarrollada y se organizan en varias subsecciones. En las
subsecciones 6.2.1 a 6.2.4 se muestran resultados de verificaciones y validaciones
realizadas al cddigo computacional que implementa el modelo aerodinamico. En la
subseccion 6.2.5 se presentan resultados de simulaciones del comportamiento
inestacionario y no-lineal para algunas configuraciones de UAVs de alas unidas, y se

muestra como influyen algunos parametros sobre el coeficiente de sustentacion.

6.2.1. Verificaciones y Validaciones

Para comprobar que los resultados de las simulaciones captan la fisica
inherente del comportamiento aerodindmico de JW-UAVs, es necesario someter la
herramienta computacional a verificaciones y validaciones (V&V) adecuadas. En esta
subseccion se presentan resultados de V&V referidos a la porcion de la herramienta

computacional que implementa el modelo aerodinamico.

Existen diferentes definiciones formales para los términos V&V. En este
trabajo se han adoptado las formulaciones y estandarizaciones de terminologia basica y
metodologias de V&V para simulaciones de CFD establecidas por el Al44
Computational Fluid Dynamics Committee on Standards (Oberkampf'y Roy, 2010).

En la Figura 6-12 se esquematiza el procedimiento general de V&V usado en
este trabajo. Las pruebas de verificacion y validacién comparan soluciones computacionales
con resultados y datos experimentales, segiin corresponda. En las pruebas de verificacion
(Figura 6-12.a) se comparan resultados numéricos, obtenidos con la implementacion
computacional del modelo aerodinamico, con resultados analiticos disponibles en la
literatura para geometrias simples y soluciones clasicas de la teoria de perfiles delgados.
En el procedimiento de validacion (Figura 6-12.b) se comparan soluciones numéricas de
un caso real donde se dispone de datos experimentales. En este trabajo para la prueba de
validacion se usan resultados de pruebas experimentales reportadas por la National
Aeronautics and Space Administration (NASA) (Smith y Stonum, 1989). En el Anexo C

se presentan los datos empleados en el proceso de validacion.
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a) b) Problema real
Modelo |
Aerodinamico N v
Modelo Datos
Aeodinamico experimentales.
J (configuracion
Modelo Soluciones Model completa de
. . odelo de JIW-UAV)
Computacional conocidas. Computacional
\l/ (casos
simples) V!
Solucion Solucion
Computacional Computacional
Prueba de Prueba de
verificacion validacion

Figura 6-12: Esquematizacion de los procedimientos realizados. a) verificacién y b) validacion.

6.2.2. Verificaciones realizadas

A continuacion se presentan los resultados de tres pruebas realizadas para
verificar el método empleado en la herramienta computacional que implementa el modelo
aerodinamico. Con la herramienta desarrollada se realizaron corridas del programa para
alas con planta rectangular y con perfil alar simétrico. Los resultados de las corridas
fueron comparados con resultados disponibles en la literatura para geometrias simples y

con soluciones clasicas de la teoria de perfiles delgados.

Primera prueba de verificacion: se analizo como evoluciona, en el tiempo,
la distribucion de circulacion a lo largo de la cuerda. La prueba se realizd con un ala
rectangular plana con alargamiento 10 y para un angulo de ataque geométrico de 10
grados. En la Figura 6-13 se muestra la configuracion del ala (en color gris) y la

evolucion espacial de la estela vorticosa en dos instantes de tiempo (colores azul, verde

y 10j0).

a)

Figura 6-13: Evolucion espacial de la estela de una planta rectangular:
a) 50 pasos de tiempo y b) 100 pasos de tiempo.
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En la Figura 6-14 se presentan graficas de la circulacion (I") asociada a los
segmentos de vorticidad distribuidos a lo largo de la cuerda de dimension ¢ (0 < x < ¢).
En la grafica que corresponde al paso de tiempo 0 (Figura 6-14.a), se puede apreciar la
antisimetria de la curva respecto de una linea vertical imaginaria situada en la mitad de
la cuerda. En la Figura 6-14.b se representa la evolucion temporal de la circulacion. En
pasos de tiempo sucesivos se visualiza el “ascenso” de la curva de circulacion. En la
curva correspondiente al paso de tiempo 100 se observa que el valor de la circulacion en

el borde de fuga tiende a cero (caracteristica de la respuesta en régimen).

15 25
I
2
1
1.5
05
' paso 5
paso 25
0 05 paso 100
0
-0.5
-0.5¢
-1
a) d
-1.5 -1.5
0 xle 1 0 xe

Figura 6-14: Circulacién I a largo de la cuerda media de un ala de gran alargamiento.
a) Paso de tiempo 0, b) evolucién temporal (algunos pasos de tiempo).

Segunda prueba de verificacion: se realizé con un ala rectangular con alarga-
miento 14 y un angulo de ataque de 10 grados. En esta prueba se considero la variacion
del coeficiente de presion (AC)) a lo largo de la cuerda del ala. Para validar la herramienta
desarrollada, en la Figura 6 se compara la solucion numérica en linea de puntos con la

analitica en linea llena (Katz y Plotkin, 2005), correspondiente a la ecuacion:
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(6.1)

donde el valor del AC) se expresa en funcion de la posicion x a lo largo de la cuerda. El
valor de ¢ que aparece en la ecuacion es la cuerda y o es el angulo de ataque. Los
resultados presentados en la Figura 6-15 muestran una muy buena correlacion entre los

resultados analiticos y numéricos.

4
ACp ACp alo largo de la cuerda cuando = 100
3 b =
2k .
Solucion analitica
1 -
Soluciéon Numérica
0
0 0,2 0,4 0,6 0,8 x/c 1

Figura 6-15: Distribucién del salto del coeficiente de presién AC, a lo
largo de la cuerda en el centro del ala.

Tercera prueba de verificacion: se realizo observando la variacion de valores
del coeficiente de sustentacion C; segliin cambia el angulo de ataque. En esta prueba se
compararon resultados numéricos con resultados de una solucion analitica. Adicionalmente,
se utilizaron en la prueba datos experimentales para un ala bidimensional con un perfil
alar NACA 0009 (Katz y Plotkin, 2005). La solucion analitica utilizada considera a C,

como una funcion lineal del angulo de ataque geométrico, a, y se expresa como

C (a)=2nmx (6.2)

En la Figura 6-16 se muestran resultados que comparan la solucion analitica

lineal, los valores experimentales y los resultados numéricos obtenidos para un ala con
alargamiento 100. En la figura se observa la excelente correspondencia de valores de C;
para angulos de ataque inferiores a los 7 grados, y la muy buena correlacion para los

restantes angulos antes de la entrada en pérdida del perfil.

107



CL

T N S S ot 9. Y S VA S _
0.5 f e beeeemnnrenenaanas R —— .

Of-mmmmemmemeenaes ------------------- ----------- —— Analitico

: 2 Experimental

05 e L A —@— Numérico

1 | i i i

-5 0 5 10 15 a 20

Figura 6-16: Variacion del coeficiente de sustentaciéon Cr en funcion del
angulo de ataque a para un perfil NACA 0009.

6.2.3. Calibracion de la herramienta

Para realizar un ajuste del modelo numérico, se realizaron tres conjuntos de
gjecuciones previas a realizar la validacion. El primer conjunto de ejecuciones se usé
para determinar qué nimero de pasos de simulacién son necesarios para alcanzar el
estado estacionario. El segundo conjunto se usé para determinar el valor del parametro
denominado cutoff, propio de las implementaciones computacionales del NUVLM. El
ultimo conjunto es un analisis de sensibilidad de la malla con el cual se pretende establecer

que tamafio de malla debe utilizarse.

Determinacion del numero de pasos de simulacion

Para determinar el nimero de pasos a usar, se analizo el cambio del valor de
circulacion, I', de todos los segmentos vorticosos emisores de estelas de la planta alar y
el cambio del valor del coeficiente de sustentacion, C;. En el estado estacionario, el
valor de C; debe tender a estabilizarse en algun valor y la circulacion debe tender al

valor cero.

Para analizar las evoluciones de I' y C;, a continuacion se presentan resultados
de una ejecucion realizada para la configuraciéon JW-1 con una malla de 5 paneles por

cuerda (ppc) y para un angulo de ataque geométrico de —7.6°.
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En la Figura 6-17 se muestra la evolucion temporal, para algunos pasos de
simulacion, de los valores de circulacion (I') de segmentos ubicados en los bordes filosos
del ala delantera. El nimero de esos segmentos que se distribuyen a lo largo del borde de
fuga y de la puntera se indica en el eje de abscisas. En esa figura puede apreciarse la

clara tendencia de I" hacia cero segun transcurre el tiempo.

En la Figura 6-18 se presentan, de una manera mas representativa, las

distribuciones de I" de los segmentos vorticosos del borde de fuga del ala delantera.

r a) paso 1 b) paso 5 ¢) paso 10 d) paso 25

0.03

0.02

0.01

0.00 (I— 1] ][]
[\ Sl 9| q [l T S L s\ q [l o\ B S o\ B Sl o\ |
< N N T~ N o0 T O n» N>~ N oo < O n»
(o BN o\l e} — = AN NN — = N A N

-0.01

20.02 Numero de segmento

Figura 6-17: Valores de I' de segmentos emisores de vorticidad del ala delantera,
para los pasos de simulacion: a) 1, b) 5, ¢) 10y d) 25.

IIII Paso S
I IIII Paso 10

IIIII I o o Paso 25

Figura 6-18: representacion esquematica de la evolucion de los valores de la circulacién I
en el borde de fuga del ala delantera de la configuracion JW-1.
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Para visualizar mejor la tendencia hacia cero, del valor de I', en la Figura
6-19 se muestra la evolucion temporal de la circulacion de algunos segmentos

vorticosos elegidos en el borde de fuga del ala delantera.

1 0.02
r Segmento
0.01 22
- 88
0.00 TR —— T 165
— 75
-0.01 e 372
0.02 Paso —
10 20 30 40 50

Figura 6-19: Evolucion temporal de I" para algunos segmentos vorticosos
del borde de fuga del ala delantera.

En la Figura 6-20 se presenta la evolucion temporal de C; para el caso de ejecucion
antes utilizado. Alli se observa claramente que el valor del coeficiente tiende a un valor

constante.

T -0.04 T T T
Cr
-0.06 \
-0.08 \
-0.1

-0.12

0 50 100 150 200
Paso —

Figura 6-20: CL vs. paso de tiempo computacional para la configuraciéon JW-1.

En la Tabla 6-1 se presentan de manera resumida los cambios en el tiempo,
del valor de la circulacion de segmentos emisores y del coeficiente de sustentacion. Para
representar esos cambios se evalia el cambio porcentual de Cr y el promedio de los
cambios porcentuales de la circulacién de todos los segmentos emisores del vehiculo

aéreo. Los cambios porcentuales se evaluan con las siguientes ecuaciones

ik ik

I iy
_ 100 nuevo viejo (63)

vortice i, paso_k ik

Cambio %

nuevo
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k k
100 L nuevo C'L viejo

paso_k = C k (64)

L nuevo

Cambio %

En la primera columna de la Tabla 6-1 se indica el numero de pasos de la
simulacion, en la segunda y tercera columna se presentan los cambios de 'y C;, y en la
cuarta columna se muestra el costo computacional para realizar las simulaciones
representado por el tiempo consumido por la simulacion medido en minutos.

Tabla 6-1: Resumen de cambios de C. y I segiin evoluciona el tiempo
y costo computacional de las simulaciones

Paso Promedio de los cambios Cambio porcentual Tiempo de computacion

porcentuales de I' de C; [minutos]
2 -31.8 % 15.3807 % n/c
50 -6.6 % 0.0290 % 2
100 32 % 0.0038 % 10
150 2.1 % 0.0011 % 28
200 -1.6 % 0.0005 % 59
250 -1.2 % 0.0002 % 108
300 -1.0 % 0.0001 % 179

Del analisis de los resultados obtenidos en este conjunto de ejecuciones se
concluye que resulta adecuado usar entre 50 y 100 pasos para realizar el andlisis de
validacion para una configuracion con una malla de 5 ppc. La seleccion de esa cantidad
de pasos de simulacion es una solucidén de compromiso entre los cambios que exhiben I

y Ci, y el costo computacional.

Determinacion del valor de cutoff

Para determinar el valor del pardmetro cutoff, J, se realizaron un conjunto de
ejecuciones usando como base la configuracion JW-1 con una malla de 5 ppc. El
numero de pasos de simulacion se fijo en 100 y se realizaron distintas ejecuciones con

valores de J que varian entre 107y 107,

La Figura 6-21 muestra como varia el valor calculado del coeficiente de
sustentacion, C;, en funcion del valor tentativo usado para J. Se puede afirmar que un
valor de ¢ = 0,01 (o inferior) resulta adecuado ya que para valores iguales o menores se
observa una baja variabilidad de C;. Todo lo contrario ocurre para valores de  mayores

a 0,01 los cuales deben descartarse.
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Figura 6-21: Variacion de Cr en funcion del parametro cutoff.

Determinacion del tamaiio de la malla

Para seleccionar un tamano de malla adecuado, se realiza un analisis de
sensibilidad de malla. Como referencia se selecciona el coeficiente de sustentacion, y en

el analisis se evalua como influyen distintas mallas en el valor del C;.

Para identificar la malla aerodinamica que se estd usando en un andlisis, se
elige emplear el numero de paneles por cuerda, ppc. Este parametro se usa para crear la
malla e indicar cuantos paneles hay a lo largo de la cuerda del ala delantera. El nimero
de ppc del ala trasera coincide con el del ala delantera. El valor ppc influye en la
cantidad (y consecuentemente, en el tamafio) de paneles a lo largo de la envergadura de
las dos alas, del fuselaje y del empenaje vertical. En este andlisis se utilizan mallas

aerodinamicas de 5 a 14 ppc.

El modelo aerodinamico implementado en la herramienta computacional ha
sido adimensionalizado usando como cantidades caracteristicas: la densidad del aire, la
velocidad de la corriente libre y el lado de un panel que se encuentra en la raiz del ala
delantera. Debido a la adimensionalizacion el tamafio de la malla influye en el tiempo
fisico que se esta simulando, por ello, es necesario cambiar la cantidad de pasos de
simulacion para compatibilizar ejecuciones en las que se usan diferentes tamafios de

mallas.
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Como caso de base se selecciona realizar una ejecucion de 50 pasos de
tiempo, con una malla de 5 ppc y 0 = 0,01. Para este caso, la longitud del lado del panel
(o longitud caracteristica Lc) resulta 0.039624 m. Empleando como velocidad de corriente
libre (o velocidad caracteristica Vc) 119.1 m/s, el tiempo caracteristico, 7c, se puede
calcular haciendo

Lc
Ve (6.5)

Tc =

resultando 7c¢ = 0.0003327 seg. Luego, el tiempo total simulado, 7%s, se calcula

multiplicando el nimero de pasos de simulacion por 7c, resultando 7¢s = 0.016635 seg.

A continuacion, fijando el tiempo fisico, y considerando que para cada malla
cambia Lc, es posible calcular el nimero de pasos de simulacion. El calculo en general no
da un entero exacto, por lo que se elige como nimero de pasos de simulacion al entero
inmediato superior. Los resultados obtenidos se resumen en la Tabla 6-2, y por completitud,

en la misma tabla se repiten los valores que corresponden a la malla de 5 ppc.

Tabla 6-2: Cantidad de pasos usados en las ejecuciones del analisis de sensibilidad

Nimero Longitud caracteristica Tiempo caracteristico Numero de
de ppc Lc [m] Tc [s] pasos a ejecutar
5 0.039624 0.000332691 50
6 0.032022 0.000268866 62
7 0.027459 0.000230553 73
8 0.024036 0.000201813 83
9 0.021374 0.000179456 93
10 0.019244 0.000161572 103
11 0.017500 0.000146938 114
12 0.016048 0.000134740 124
13 0.014819 0.000124420 134
14 0.013765 0.000115573 144

Luego de realizar las simulaciones para todos los casos de este analisis, se
evalua el cambio porcentual del valor de C; tomando como referencia el valor del
coeficiente obtenido en la simulacion usando un tamafio de malla inmediato anterior. En
la Tabla 6-3 se muestran los valores de C; obtenidos, asi como el resultado de evaluar el
cambio del coeficiente. Adicionalmente, en la ultima columna de la tabla se informa el

costo computacional de realizar cada ejecucion.
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Tabla 6-3: Valores de Ci, cambio de Cr y costo computacional

Nimero Coeficiente de Cambio Costo computacional
de ppc sustentacion C, porcentual de C, (en minutos)
5 —0.1035539 2
6 —0.0938551 -11 % 5
7 —-0.0862706 9% 9
8 —0.0800728 -8 % 17
9 —0.0754221 -6 % 29
10 -0.0711317 -6 % 48
11 —-0.0679086 5% 75
12 —0.0653720 -4 % 113
13 —-0.0626120 5% 163
14 —0.0600412 5% 283

Analizando los resultados presentados en la Tabla 6-3, se puede observar que
una malla de 9 ppc resulta ser una seleccion adecuada ya que presenta cambios menores

en el C; y el costo computacional resulta razonable.

6.2.4. Validacion

En esta seccion se presentan resultados de simulaciones usadas para validar
la herramienta computacional. Para desarrollar estas simulaciones se us6 una malla de 9
ppc para las tres configuraciones del vehiculo aéreo, se fijo el parametro de cutoff en

0,01 y se realizaron 92 pasos de simulacion en todos los casos.

La prueba de validacion se centrd en el coeficiente de sustentacion, por lo
que se realizaron experiencias numéricas para poder comparar los valores de Cr
numéricos contra los valores experimentales disponibles (Figura 6-22). Para las tres
configuraciones se calcularon valores numéricos de C; unicamente para los angulos de
ataque donde los vehiculos no entran en pérdida (observar las marcas con lineas de trazo

de la Figura 6-22).

En la Figura 6-22 se comparan los resultados numéricos y experimentales.
En esa figura se muestran curvas de C; vs. angulo de ataque, a, para las tres

configuraciones. Puede apreciarse una buena aproximacion de los valores numéricos de
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C. en el caso de la configuracion JW-1 y una aproximacion regular para las
configuraciones JW-2 y JW-3. Notar que las diferencia en los casos ) y c¢) son mayores

que en el caso a).
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Figura 6-22: Comparacion de resultados numéricos y experimentales
del coeficiente de sustentacion Ci.

Para evaluar las diferencias entre los resultados numéricos y experimentales,
en las Tablas 6-4, 6-5 y 6-6 se presenta una evaluacion de la diferencia porcentual entre
los resultados numéricos respecto de los datos experimentales. El promedio de la
diferencia en el caso de la configuracion JW-1 es de 16 %, para el caso de JW-2 es 23 %

y para el caso de JW-3 es 22 %.
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Tabla 6-4: Diferencia porcentual en el valor del CL para la configuracién JW-1

a C experimental Cr numérico Diferencia porcentual
7.6 —-0.08 —-0.0754221 5.7 %
5.1 0.22 0.1506997 31.5%
24 0.52 0.3964958 23.8%

0.1 0.78 0.6242963 20.0 %

2.2 0.97 0.8143177 16.0 %

4.3 1.12 1.0010766 10.6 %

6.2 1.20 1.1664996 2.8 %

Tabla 6-5: Diferencia porcentual en el valor del C. para la configuracién JW-2

(04 C1 experimental Cr numérico Diferencia porcentual
7.6 —-0.06 —0.0638944 -6.5%
-5.1 0.23 0.1389240 39.6 %
-2.5 0.52 0.3503542 32.6 %
0.1 0.78 0.5618304 28.0 %
2.1 0.98 0.7205170 26.5%
4.2 1.15 0.8846149 23.1%
5.2 1.22 0.9617542 212 %
6.2 1.27 1.0378361 18.3 %

Tabla 6-6: Diferencia porcentual en el valor del C. para la configuraciéon JW-3

a C experimental Ci numérico Diferencia porcentual
-7.6 —-0.08 —0.0599233 25.1 %
-71 -0.02 —-0.0195824 2.1 %
-0.1 0.20 0.1422855 28.9 %
-2.5 0.49 0.3528730 28.0 %
0.1 0.75 0.5632793 249 %
2.2 0.95 0.728809 233 %
4.1 1.12 0.8762329 21.8 %
5.1 1.22 0.9528750 21.9 %
6.1 1.28 1.0284330 19.7 %
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6.2.5. Simulaciones de configuraciones completas de JW HALE UAV

En esta subseccion se presentan resultados de la aerodindmica, obtenidos
mediante la utilizacion de la herramienta desarrollada, correspondientes a configuraciones
completas de aeronaves. Para evidenciar las capacidades de la herramienta, se muestran
detalles de los resultados de simulaciones para una configuracion de JW HALE UAV. Las
dimensiones y los perfiles alares utilizados para hacer las simulaciones son tomados de la
denominada “configuracion base” del trabajo de Blair y Camfield (2002). Adicionalmente,
se presentan resultados de simulaciones hechas con otras configuraciones similares a la

configuracion base pero poseen algunos cambios en uno de los parametros.

Estelas generadas e interacciones de las mismas

La malla de la configuracion base tiene 1450 paneles y las simulaciones se
realizaron para una velocidad de 204 m/s' y para un angulo de ataque geométrico de 5
grados. En la simulacion se usaron 300 pasos de tiempo. Esta cantidad de pasos permite a

la estela evolucionar hasta alejarse unas cinco veces la longitud del cuerpo del fuselaje.

En la Figura 6-23 se muestran las estelas obtenidas en una vista frontal del
UAV posicionado con el angulo de ataque correspondiente. Pueden distinguirse varias
zonas en la estela generada: 7) las zonas de punta de ala, ii) las zonas de union de alas y
iii) una zona central en las inmediaciones del fuselaje del UAV. En la parte inferior de

la Figura 6-23 se delimitan con llaves las distintas zonas.

. v H_J H_J
~
Zona central Zona de launion  Zona de la
del UAV de las alas punta del ala

Figura 6-23: Delimitacién de zonas de la estela desprendida desde el UAV.

La Figura 6-24 muestra en una vista isométrica la evolucion espacial de las
estelas desprendidas desde el borde de fuga de las alas delanteras y traseras y desde las
punteras de las alas delanteras externas para distintos instantes de tiempo, esto es para

100, 200 y 300 pasos de tiempo.

I'Si bien el valor de velocidad excede los limites de aplicacién del modelo aerodindmico, se estima que el
caso presentado es util para mostrar en forma grafica el empleo de la herramienta.
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Figura 6-24: Evolucion de las estelas para 100, 200 y 300 pasos de tiempo.
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Las estelas de color azul representan las estelas desprendidas desde el borde fuga de las
alas delanteras internas y externas y las estelas de color verde representan las estelas
desprendidas desde el borde de fuga del ala trasera. Para representar las estelas emitidas
desde las punteras de las alas se utilizan los colores verde y rojo.

En la Figura 6-25 se muestran en detalle las estelas emitidas en la zona
central del JW HALE UAV. En la vista frontal (Figura 6-25.a) y en la vista de detalle
(Figura 6-25.b) se puede observar como inciden el fuselaje y el empenaje vertical sobre

las estelas desprendidas desde el borde de fuga del ala delantera interna.

b)

Figura 6-25: Detalles del comportamiento de las estelas en la zona central.

119



Las estelas que son desprendidas desde el borde de fuga de las alas delanteras
internas y de las alas traseras interactuan entre si. En la Figura 6-26 puede observarse un
detalle de la influencia mutua entre esas estelas. Las flechas de color rojo que se ven en
esta figura resaltan el producto de las influencias de los vortices que se desprenden
desde el ala delantera interna. Estas influencias se producen corriente abajo y alejadas

del JW HALE UAV.

Figura 6-26: Detalles de la influencia entre estelas desprendidas desde
alas delanteras internas y alas traseras.

En la Figura 6-27, sobre una vista que muestra gran parte de las estelas
desprendidas, se destacan con flechas de color rojo las zonas de la estela desprendida
desde el ala trasera que reflejan las influencias de las estelas desprendidas por las alas

delanteras internas
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Figura 6-27: Detalles de la influencia entre estelas desprendidas de
alas delanteras internas y alas traseras.

En la Figura 6-28 se muestra la zona de union de alas y la zona de la puntera del
ala. En la Figura 6-28.a pueden observarse detalles del vortice de puntera de ala y del
vortice que se forma como consecuencia de la union entre el ala delantera y la trasera. La
Figura 6-28.b muestra una ampliacion de la zona de puntera de ala izquierda del UAV

donde puede observarse como se desprende el vortice de punta de ala.

U

Vortice de la
“union” de las alas

Voértice de la
punta del ala

v

a)

Figura 6-28: Detalles del comportamiento de las estelas en la zona

b)

de la union de alas y en la punta de ala.
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En la Figura 6-29 se muestra la evolucion de la estela luego de 50 pasos de
simulacion para dos configuraciones similares a la configuracion base. Las dos configu-
raciones solo tienen cambiado el angulo de flecha de las alas delanteras, y consecuentemente,
el angulo de flecha de las alas traseras. Las simulaciones se realizaron con una velocidad
de 204 m/s y para un angulo de ataque geométrico de 5 grados. En la configuracion de la
Figura 6-29.a se ha empleado un angulo de flecha negativo de diez grados en las alas
delanteras internas y un angulo de cero grado en las alas delanteras externas. En la

configuracion de la Figura 6-29.b el angulo de flecha de todas las alas internas es cero grado.

Figura 6 -29: Diferentes configuraciones de JW HALE UAYV.
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Coeficiente de presion

En la Figura 6-30 se muestra la distribucion del coeficiente de presion sobre
las superficies sustentadoras. En la Figura 6-30.a se puede observar una vista superior
de la planta alar y en la Figura 6-30.b una vista superior de las alas delantera y trasera
dispuestas de manera aislada. Para poder ver con mas detalle la distribucion del coefi-

ciente de presion en la zona de la union de alas, en la Figura 6-31 se muestra una vista

ampliada de la zona que involucra la puntera del ala y la union de alas.

Figura 6-30: Detalles de la distribucién del ACp sobre las superficies sustentadoras.

Figura 6-31: Detalles de la distribucion del ACp en la zona de la union de alas.
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Curvas Cy vs. dngulo de ataque

La herramienta presentada en este trabajo permite trazar curvas del coeficiente
de sustentacion (C;) versus el angulo de ataque (). Un ejemplo de lo que puede obtenerse
se muestra en la Figura 6-32, para el calculo de C;, se tom6 como referencia la super-
ficie total de las alas delanteras y traseras. En la figura se presentan los resultados de C;
obtenidos para la configuracion presentada en la seccidn anterior (una imagen de la
planta alar se incluye en la misma figura) y para las mismas condiciones, esto es
velocidad 204 m/s y una simulacion de 300 pasos de tiempo para cada angulo de
ataque. Para el angulo de ataque se consideraron 7 valores igualmente espaciados en el
intervalo de 0 a 15 grados, y los correspondientes valores obtenidos para C, estan

indicados en el grafico.

1.5

CL

0.5-

0 | | | |
0 5 10 a— 15

Figura 6-32: Cambios del coeficiente Cr para varios angulo de ataque.

En la Figura 6-33 se muestran las curvas del Cr versus el angulo de ataque
para algunas configuraciones de JW HALE UAYV que tienen diferentes formas de planta
alar. Las condiciones en que se realizan las simulaciones para obtener las curvas, son las

utilizadas para el caso presentado en la Figura 6-32.
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Figura 6-33: Cambios del coeficiente C;, para varios angulos de ataque
y para distintas configuraciones de JW HALE UAYVs.

Las diferentes formas de la planta alar se obtienen a partir de Ia
configuracion denominada 1, que es la presentada en las secciones anteriores. Para
obtener las configuraciones denominadas 2 y 3 se cambio el angulo de flecha del ala
delantera interior. Todas las otras caracteristicas que permiten definir la configuracion del
UAYV (diedros, envergadura, perfiles alares, dimensiones del fuselaje, etc.) permanecen
inalteradas. En la Figura 6-33 se muestran imagenes de todas las configuraciones. El
angulo de flecha del ala delantera interior de las configuraciones 1, 2 y 3 vale 30°, 0°y

-10° respectivamente.
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6.3 Comportamiento aeroelastico

En esta seccion se presentan resultados obtenidos por medio de la
herramienta de simulacion aeroeléstica. Los resultados se dividen en dos partes: en la
primera, subseccion 6.3.1, se presentan resultados cuya finalidad es verificar la
herramienta contrastando datos de un caso clasico en aeroelasticidad disponible en la
literatura. En la segunda parte, subseccion 6.3.2, se presentan resultados asociados a

simulaciones aeroelasticas de una configuracion completa de UAV con alas unidas.

6.3.1. Verificacion de la herramienta aeroelastica

El concepto de verificacion aqui empleado sigue las mismas definiciones
expuestas en la seccion 6.2.1. A continuacion se desarrolla: el caso de verificacion
empleado, el modelado numérico, la calibracion de la herramienta computacional y el

resultado obtenido en la prueba de verificacion.
El caso de verificacion

El caso seleccionado para realizar la verificaciéon es un problema clésico
disponible en la literatura (Fung, 1955) cuyo objetivo es determinar la velocidad y la
frecuencia de flutter para un puente colgante. Para resolver este problema, Fung
propone un modelo del puente de dos grados de libertad, cuyas propiedades, expresadas

en las unidades originales de la referencia, son

b =30 ft (6.1)

m =260 SU8 (6.2)
it

2 =0.6222 (6.3)

@ =0.755 L (6.4)
S

0 =2.410 (6.5)
S

donde 2b es el ancho del puente, m es la masa por unidad de longitud, 7, es el radio de

giro alrededor del eje elastico, @, es la frecuencia natural de flexion y @, es la

frecuencia natural de torsion. El eje elastico se ubica en el centro de la cuerda y la

densidad del aire, p, tiene un valor de

p=0.002378 S;T“;g (6.6)

El valor de velocidad de flutter reportado por Fung es 162 ft/s y el valor de la

correspondiente frecuencia, 1.25 1/s.
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El modelo numérico

En este trabajo se construye un modelo numérico tridimensional equivalente
al modelo bidimensional del problema original. La superficie sustentadora se modela

como una placa plana que esta empotrada en uno de sus extremos y libre en el otro.

En la Figura 6-34 se presenta un ejemplo del modelo geométrico-
computacional donde el puente se modela como un ala en voladizo con un valor de
alargamiento de 5. En la misma figura se muestra que el modelo numérico esta
construido con una malla aerodinamica de 5x25 paneles y una malla estructural de 10

elementos.

Extremo libre — )

Figura 6-34: Modelo geométrico-computacional del puente colgante.
Mallas aerodinamica y estructural.

La malla estructural se asume con propiedades de material y seccion uniformes
a lo largo de toda el ala. Para lograr un modelo tridimensional equivalente, se han utilizado
propiedades de manera tal que las frecuencias de los dos primeros modos (los modos
que exhiben flexion y torsion en la estructura) coincidan con los valores de frecuencia
informados como datos en el problema original, estos son, las raices cuadradas de los
valores expresados en las propiedades (6.4) y (6.5), para el caso de flexion y de torsion,

respectivamente.

En la Figura 6-35 se muestran los dos primeros modos de la estructura
empleada en el modelo presentado en la Figura 6-34. En la Figura 6-35.a se presenta el
primer modo de vibrar y en la Figura 6-35.b se muestra el segundo. En las dos figuras se

representa en un tono transparente la posicion indeformada del ala.
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Modo 1
, =0.8689 rad/s

b)

Modo 2
®, =1.5524 rad/s

Figura 6-35: a) Primer modo de vibrar y b) segundo modo de vibrar de la estructura
empleada en el modelado del puente colgante.

Calibracion de la herramienta computacional

Antes de determinar numéricamente los valores de velocidad y frecuencia de
flutter del puente colgante, es necesario realizar algunas pruebas de calibracion. Estas
pruebas consisten en desarrollar distintas simulaciones en las que se varian algunos

parametros y posteriormente se analiza el cambio que producen esas variaciones en los

resultados obtenidos.
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La calibracién se realiza variando tres parametros: i) el numero de paso a
partir del cual se trunca la estela, i7) el alargamiento del ala, R, y iii) la cantidad de
paneles en la malla aerodinamica, o su equivalente, el nimero de paneles por cuerda (ppc).
La variacion de estos parametros se realiza en diferentes etapas, modificandolos de a uno

por vez.

Calibracion, niimero de paso de truncamiento de estela

Para calibrar la herramienta y determinar en qué paso se puede recortar la estela,
se fijan los parametros de calibracion restantes en los siguientes valores: alargamiento
igual a 5 y una malla aerodinamica de 5 ppc. Adicionalmente, se fijan, para todas las
pruebas en esta etapa del proceso de calibracion, una velocidad de corriente libre de 120

ft/s y una cantidad total de 1500 pasos de ejecucion (150 s de tiempo fisico).

En la Figura 6-36 se muestra una respuesta obtenida con el codigo
aeroelastico. En esta figura se presenta la variacion temporal de las coordenadas
generalizadas g, y ¢, las cuales se refieren, respectivamente, al desplazamiento vertical
y el giro de la estructura. Cada una de estas respuestas se obtiene como una sucesion de

puntos calculados numéricamente con la herramienta computacional.

V= 120[ft/s] (1500 steps)

0 50 10 t[s] ™

Figura 6-36: Ejemplos de respuestas temporales de ¢, y ¢,

calculadas con la herramienta numérica.

Para realizar la calibracion, primero se calculan distintas respuestas de la
variacion temporal de las coordenadas generalizadas ¢, y ¢,. Esas respuestas se obtienen
variando el niimero de pasos a partir del cual se trunca la estela. Como un método de

abstraccion, los saltos del nimero de pasos de recorte de estela se realizan mediante
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cantidades fijas, siendo esa cantidad, un factor del tamafio de la cuerda del ala. Asi, los
casos simulados se corresponden a truncamientos de estela realizados en 2, 3, 4, 5, 6, 7,

8,9, 10,15, 20, 30 y 50 cuerdas.

Para analizar el cambio, se toman dos casos de recorte consecutivos y se
comparan punto a punto sus respuestas. Ello se hace por un lado para g, y, por el otro, para
¢». Para cuantificar la comparacion, se calcula el cambio o error aproximado porcentual
cometido entre los dos casos. Finalmente, el error aproximado porcentual se condensa
en un solo niumero cuyo valor corresponde al promedio de los cambios correspondientes

a cada punto de la respuesta ¢,. Para los puntos de ¢,, se procede de manera similar.

En la Figura 6-37.a se muestra la variacion del error aproximado porcentual
promedio para los distintos casos de truncamientos seleccionados. En esa figura se
observa un rapido decaimiento en los casos iniciales. Para una mejor evaluacion, en la
Figura 6-37.b se muestra un detalle para los primeros truncados de estela. Notar que
para un recorte de estela en 7 cuerdas se obtiene un error aproximado promedio inferior
al 0.01% tanto para q,, como para g,. Este error resulta aceptable, por lo que para los

siguientes casos de simulacion el parametro de truncado de estela se fija en 7 cuerdas.

a) b)
0.25 T T T T T T T T T T T T T T T T T T I
—e—er%_prx q1 007 == =t = 4= =T~ 7=~ T — =~ — | —e—en%_pxql

P err“/oaprx q2
0.2+ o

—e—en%, aPPX q2

erm.% promedio

o \._ o " , , ,
0 5 10 15 20 25 30 35 40 45 50
truncado de estela: #cuerdas truncado de estela: #cuerdas

Figura 6-37: Error aproximado porcentual promedio para diferentes casos de truncado de estela.

Calibracion, variacion del tamario de la malla

En esta etapa del proceso de calibracion, se simulan 150 segundos, y se fijan
los siguientes parametros de calibracion: truncado de la estela en 7 cuerdas y alargamiento
del ala igual a 5. Como se menciono antes, el tamafio de la malla se representa con el
parametro “numero de ppc” y para calibrar la herramienta se desarrollaron los casos de:
5,6,7,8,9,10y 15 ppc. En la Figura 6-38 se muestran algunos ejemplos de las mallas

aerodindmicas empleadas.
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Figura 6-38: Ejemplos de mallas aerodindmicas empleadas en la calibracion

de la herramienta computacional.

En cada uno de los casos se calcula la velocidad de flutter, Vy, y se analiza su
cambio. El calculo de esa velocidad es un proceso que tiene un costo computacional
relativamente alto ya que es necesario realizar una exploracion con distintas velocidades
hasta encontrar una respuesta oscilante, de las coordenadas ¢, y ¢,, con amplitudes

invariantes en el tiempo.

En la Tabla 6-7 se presentan los valores de velocidad de flutter obtenidos
para cada malla empleada. Notar que el valor de velocidad muestra una tendencia
creciente a medida que se aumenta la densidad de la malla, lograndose una

estabilizacion para el caso de 10 ppc.

Tabla 6-7: Velocidad de flutter calculada para distintos tamafios de malla

5 ppe 6 ppc 7 ppc 8 ppc 9 ppc 10 ppc 15 ppc
Vr ft/s 170 172 173 174 174 175 175
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Calibracion, variacion del alargamiento

En esta etapa del proceso de calibracion, se simulan 150 segundos, y se fijan
los siguientes parametros de calibracion: truncado de la estela en 7 cuerdas y malla
aerodindmica de 5 ppc. Para calibrar la herramienta se desarrollaron los casos de
alargamiento con un valor de: 5, 7.5, 10, 12.5 y 13. En la Figura 6-39 se muestran

algunos ejemplos de las mallas aerodinamicas empleadas.

Figura 6-39: Calibracién de la herramienta computacional, variacion del alargamiento.

De manera similar al procedimiento de calibracion anterior, en cada uno de
los casos se calcula la velocidad de flutter y se analiza su cambio. En la Tabla 6-8 se
presentan los valores de la velocidad de flutfter obtenidos para cada alargamiento
empleado. Notar que el valor de la velocidad muestra una tendencia decreciente a
medida que se aumenta el alargamiento, lograndose una estabilizacion para el caso de

alargamiento igual a 12.5.
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Tabla 6-8: Velocidad de flutter calculada para alas con distinto alargamiento

RS AR5 AR 10 AR 125 AR13
Vr ft/s 170 167 166 165 165

Prueba de verificacion

Para realizar la prueba de verificacion de la herramienta se emplea la siguiente
configuracion: simulacion de 150 segundos, truncamiento de la estela en 7 cuerdas, tamafio
de malla 10 ppc, alargamiento igual a 12.5. La condicion inicial utilizada es una

perturbacion tal que ¢, =0, ¢, = 10° y sus velocidades generalizadas valen cero.

El valor de la velocidad de flutter obtenido con la herramienta computacional
es igual a 168 ft/s y la frecuencia correspondiente es de 1.2563 rad/s. Estos valores son
aproximaciones numéricas y las diferencias porcentuales medidas respecto de los

valores reportados por Fung son: 3.7% para la velocidad y 0.5% para la frecuencia.

En la Figura 6-40 se presenta la respuesta del comportamiento aeroelastico
para una velocidad de corriente libre inferior a la velocidad de flutter de 120 ft/s,
denominada “velocidad subcritica”. En la Figura 6-40.a se muestran las respuestas de ¢,
y ¢», observandose en ambas, un comportamiento oscilatorio donde decrece la amplitud
a medida que corre el tiempo, ello causado, por la presencia de un amortiguamiento de

origen puramente aerodindmico.

En la Figura 6-40.b se presentan, superpuestas en un mismo grafico, la
transformada rapida de Fourier (FFT) normalizada de ¢, y ¢.. En estas respuestas en el
dominio de la frecuencia se observa la existencia de una frecuencia de 1.4240 rad/s en la
de g2, y se destaca que la de g1 posee dos componentes, o sefiales, con valores de
frecuencia 0.8796 rad/s y 1.4240 rad/s. Esas frecuencias estan acotadas o encerradas

entre las frecuencias en vacio, es decir, las frecuencias naturales de la estructura cuando

no existe velocidad de corriente libre (V= 0): @, =0.8689 rad/sy @, =1.5524 rad/s

(ver ecuaciones (6.4) y (6.5)). Para visualizar lo mencionado, en la misma Figura 6-40.b

se indican con lineas de trazo de color negro las cotas que imponen @,y @, .

En la Figura 6-40.c se muestran las respuestas proyectadas en el espacio
de estados. Puede observarse, en las dos proyecciones mostradas, espirales
cerrandose o convergiendo a un punto de equilibrio, lo cual caracteriza a los

denominados focos estables.
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Figura 6-40: Respuesta aeroelastica para una velocidad subcritica, V_

a) Respuestas temporales de q; y q,; b) representacion en el dominio

de la frecuencia y c) proyecciones en el plano de estado.
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En la Figura 6-41 se presenta la respuesta del comportamiento aeroelastico para

3

una velocidad proxima a la velocidad de flutter, denominada “velocidad critica”

(V,, =168 m/s). En la Figura 6-41.a se muestra como luego de un breve transitorio se

desarrolla un comportamiento oscilatorio de amplitud constante en las respuestas de g, y ¢,.
En la Figura 6-41.b se presentan, superpuestas en un mismo grafico, las FFT

normalizada de ¢, y ¢,. Esa respuesta en frecuencia muestra que las dos variables

oscilan con la misma frecuencia, 1.2563 rad/s, y que este valor se encuentra acotado por

las frecuencias en vacio @, y @,. En la misma figura se indican con lineas de trazo de

color negro las cotas que imponen @,y @, .

En la Figura 6-41.c se muestran las proyecciones en el espacio de estado. Se
puede observar que, tanto para ¢, como para ¢, existe una tendencia al establecimiento
de una trayectoria cerrada con “amplitud” invariante, manifestandose asi la presencia de
un ciclo limite. En el caso de ¢, se observa una apertura de la trayectoria hacia una
curva cerrada de amplitud constante, mientras que para ¢, se observa que la trayectoria

se cierra hasta establecerse en la curva con amplitud constante.

[3

En la Figura 6-42 se presenta un caso denominado de ‘“velocidad

supercritica”, ya que la velocidad utilizada en el desarrollo de la simulacion, V, = 175
ft/s, es superior a la velocidad critica. En la Figura 6-42.a se muestran que las respuestas
de ¢, y g, presenta un comportamiento oscilatorio creciente en la amplitud a medida que

corre el tiempo, observandose en los ultimos segundos de la simulacion, una tendencia a

detener el crecimiento de la respuesta y a mantener la amplitud de la respuesta.

En la Figura 6-42.b se presentan, superpuestas en un mismo grafico, las FFT
normalizada de ¢, y ¢,. De manera similar al caso de velocidad critica, la respuesta en
frecuencia del caso supercritico muestra que las dos variables oscilan con la misma
frecuencia, 1.2563 rad/s, y que ese valor se encuentra acotado por las frecuencias en

vacio @, y @,. En la misma figura se indican con lineas de trazo de color negro las

cotas que imponen @,y @, .

En la Figura 6-42.c se muestran las proyecciones en el espacio de estado. Se
puede observar que, tanto para g, como para ¢,, las trayectorias parten desde las
condiciones iniciales y avanzan en forma de espiral que va disminuyendo su razén de
cambio en la amplitud, observandose una tendencia a converger hacia una curva cerrada

de amplitud constante.
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Figura 6-41

a) Respuestas temporales de g1y ¢g2; b) representacion en el dominio de la

frecuencia y c) proyecciones en el plano de estado.
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a) Respuestas temporales de g1y ¢2; b) representacion en el dominio de la

frecuencia y c) proyecciones en el plano de estado.
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6.3.2. Simulaciones de una configuracion completa de UAVs de alas unidas

En esta subseccion se presentan resultados del comportamiento aeroeléstico
de una configuracion completa de UAV de alas unidas. La configuracioén analizada, que
se muestra en la Figura 6-43, se caracteriza por poseer una union de alas posicionada en

el 20% de la semienvergadura del ala delantera.

Figura 6-43: Configuracion de UAV con union de alas en el 20% de la semiemvergadura.

La malla aerodindmica empleada en esta configuracion tiene 1410 paneles y la
malla estructural tiene 19 elementos. Ambas mallas, empleadas en el modelo numérico

de esta configuracion, se muestran en la Figura 6-11.d.

El fuselaje es considerado completamente rigido y la estructura flexible de la
planta alar posee material y seccion constantes a lo largo de toda la extension de las alas
delanteras y traseras. El material empleado es aluminio aeronautico 2024-T3 y los datos,
usados en las simulaciones, se listan en la Tabla 6-9. Las propiedades de la seccion

estructural utilizada se listan en la Tabla 6-10.

Tabla 6-9: Propiedades del material de las alas.

E [N/m?] % G [N/m?] 5 [kg/m?]
73.10 x 10° 0.33 28.00 x 10° 2.78 x 103

Tabla 6-10: Propiedades de la seccion estructural de las alas.

A [m?] I, [m%] I [m%] Jpotar [m*] Jworsion [M?]

0.01744350205 0.000330274966 0.00757632011 0.7906595075 0.001055362082
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Para representar la deformada de la estructura se utilizan los primeros diez
modos de vibrar. En la Figura 3-4, presentada en el Capitulo 3, se pueden observar las
formas modales de los primeros 3 modos de la estructura de la planta alar. En la Tabla
6-11 se listan las frecuencias naturales asociados a los primeros 10 modos empleados en
la simulacion. Es importante destacar que en el modo 1 prepondera la flexion del ala

delantera, mientras que en el modo 2, prepondera la torsion de la misma ala.

Tabla 6-11: Frecuencias de los primeros 10 modos de la configuracion utilizada.

Modo i Frecuencia w; [Hz]
1 0.37
2 0.87
3 1.55
4 222
5 2.53
6 2.67
7 3.76
8 4.59
9 5.06
10 6.06

El proceso de exploracion para determinar la velocidad critica, o una
aproximacion a la velocidad de flutter, tiene un costo computacional relativamente
elevado. En cada ejecucion del software, realizada durante la exploracion, se simulan
240 segundos de tiempo fisico, lo que insume aproximadamente un promedio 3 dias de
gjecucion en un computadora de escritorio con un procesador de dos niicleos y con

soporte de Hyper-Threading Technology®.

A continuacion, se presentan los resultados de las simulaciones del
comportamiento aeroelastico de la configuracion antes mencionada para casos de
velocidades subcritica, critica y supercritica. En todos los casos se emplea una densidad

de aire de 0.1152 kg/m?® y a las condiciones iniciales se les asigna valor cero.

® Intel® Corporation
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Caso de velocidad subcritica

Los resultados aqui descriptos corresponden a un caso donde la velocidad de
corriente libre es igual a 120 m/s. En la Figura 6-44 se muestran las respuestas de ¢; a ¢s
y en la Figura 6-45 se muestran las de gs a ¢10. En las dos figuras puede observarse que,
luego de un breve transitorio, todos los ¢’s presentan un comportamiento oscilatorio que
decrece en la amplitud a medida que corre el tiempo, ello causado, por la presencia de

un amortiguamiento de origen puramente aecrodinamico.

En las Figura 6-46 se muestran las respuestas de g, a g0 proyectadas en el
espacio de estados. En todas las respuestas, puede apreciarse un comportamiento similar

al de un foco estable.

En la Figura 6-47 y 6-48 se presentan, en graficas separadas, las FFT
normalizadas de todas las g’s. La normalizacion se realiza utilizando el valor del pico
maximo. En todas las graficas se marcan, con lineas de color rojo, las frecuencias en vacio
de los primeros 10 modos de vibrar. Para cada una de las respuestas hay una composicion
de dos o mas sefales de diferentes frecuencias, pero en todos los casos se observa una

frecuencia preponderante. Los valores de estas frecuencias se listan en la Tabla 6-12.

Tabla 6-12: Frecuencias preponderantes observadas en las
respuestas en el dominio de la frecuencia.

Respuesta Frecuencia [Hz]
q 0.4825
q> 0.8625
q3 1.5500
44 2.2200
qs 2.5670
96 2.6420
q7 3.7750
qs 4.5750
99 5.0500
q10 6.0600
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Figura 6-44: Respuestas temporales de ¢; a g5, V=120 m/s.
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Figura 6-45: Respuestas temporales de g6 a 10, V, =120 m/s.
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Caso de velocidad critica

Los resultados aqui presentados corresponden al caso en el que la velocidad
tiene un valor de 156 m/s, que es proxima a la velocidad de flutter. En la Figura 6-49 se
muestran las respuestas de ¢; a gs en funcion del tiempo y en la Figura 6-50 se muestran
las de g6 a ¢10. En las dos figuras puede observarse que, luego de un breve transitorio,
todos los ¢’s presentan una tendencia a un comportamiento oscilatorio de amplitud
constante a medida que corre el tiempo. En las Figura 6-51 se muestran las respuestas de
q1 hasta gio proyectadas en el espacio de estados. En las respuestas de q; y g2, puede
apreciarse una tendencia a la formacién de ciclos limites. En la Figura 6-52 se muestra,
para q, y ¢, detalles de los ciclos limites formados luego de realizar un recorte de 100

segundos para eliminar la informacion no deseada del transitorio.

En las Figuras 6-53 y 6-54 se presentan, en graficas separadas, la FFT
normalizada de cada una de las ¢’s. En todas las graficas se marcan, con lineas de color
rojo, las frecuencias en vacio de los primeros 10 modos de vibrar. Para ¢, y ¢, puede
observarse la existencia de una Unica frecuencia de 0.8526 Hz, mientras que para las
restantes ¢’s se aprecia un composicion de dos sefiales de frecuencias 0.8526 y 2.616 Hz.
Adicionalmente, en la respuesta de g9 se observa la existencia de una tercer frecuencia

de 5.06 Hz.

Caso de velocidad supercritica

Los resultados aqui presentados corresponden a un caso de velocidad con un
valor de 170 m/s. En la Figura 6-55 se muestran las respuestas temporales de g; a g5 y
en la Figura 6-56 se muestran las de ¢¢ a q19. En las dos figuras puede observarse que,
luego de un breve transitorio, todos los ¢’s presentan una tendencia a un
comportamiento oscilatorio de amplitud creciente. En las Figura 6-57 se muestran las

respuestas de g1 hasta g;o proyectadas en el espacio de estados.

En las Figuras 6-58 y 6-59 se presentan, en graficas separadas, la FFT
normalizada de cada una de los ¢’s. En todas las graficas se marcan, con lineas de color
rojo, las frecuencias en vacio de los primeros 10 modos de vibrar. Para ¢, y ¢, puede
observarse la existencia de una unica frecuencia preponderante de 0.8526 Hz, mientras
que para las restantes ¢’s se aprecia la preponderancia de una sefial de frecuencia 2.616
Hz. Adicionalmente, en la respuesta de gy se observa la existencia de una segunda

frecuencia de 5.06 Hz.
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Capitulo 7
Conclusiones y trabajos futuros

7.1. Conclusiones

En este trabajo de tesis se estudio el comportamiento aeroelastico inestacionario
y no-lineal de UAVs (Unmanned Aerial Vehicles) de alas unidas y con gran envergadura.
Para ello se desarrolld una herramienta computacional que permite hacer simulaciones
numéricas para estudiar el comportamiento aerodinamico de vehiculos aéreos no tripulados
que son aeronaves roboticas autonomas o controladas remotamente. En particular se
estudi6 un disefio conceptual de UAV con una configuracion de alas unidas denominada

con la sigla JW HALE UAV (Joined Wing, High-Altitude Long-Endurance Aircraft).

La herramienta computacional implementada, combina dos subsistemas
dinamicos, desarrollados independientemente, que interactian entre si hasta lograr la
convergencia numérica. Uno de los sistemas dinamicos, denominado el modelo
aerodinamico (basado en el método de red de vortices inestacionario y no-lineal), se
utiliza para obtener el flujo de aire alrededor del JW HALE UAYV. El otro, denominado el
modelo estructural (basado en el método de los elementos finitos), describe la evolucion
temporal del estado y la aceleracion de las alas delanteras y traseras de la aeronave. Para
poder capturar los aspectos fisicos provenientes de la interaccion fluido-estructura, el
sistema dinamico acoplado es simulado mediante el computo separado de: i) la deformacion,
la velocidad y la aceleracion de las alas, y i7) del campo de presiones y velocidad del flujo
de aire, para luego ser combinados mediante una técnica de acoplamiento fuerte: se
transfieren fuerzas desde el modelo aerodinamico hacia el modelo estructural, y se
transfieren desplazamientos, velocidades, y aceleraciones desde el modelo estructural
hacia el aerodindmico. Para transferir la informacion entre los dos sub-sistemas se empleo
un algoritmo de interpolacion y una técnica basada en el principio de los trabajos virtuales.
Todas las ecuaciones gobernantes son integradas simultanea e interactivamente en el

dominio del tiempo mediante un algoritmo predictor-corrector de cuarto orden.

La herramienta numérica desarrollada tiene la capacidad de calcular coeficientes

adimensionales de sustentacion y permite visualizar las influencias del fuselaje y del
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empenaje vertical sobre las estelas emitidas por las superficies sustentadoras y la
influencia mutua entre las estelas. Las simulaciones numéricas permiten también
visualizar como se distribuye el coeficiente de presion sobre las alas, delantera y trasera,
y trazar curvas que muestran el cambio del coeficiente de sustentacion en funcion del
angulo de ataque para diversas configuraciones de JW HALE UAV que tienen diferentes
formas de planta alar. También, calcula y permite visualizar los modos de vibrar y el
comportamiento dinamico cuando la estructura de la planta alar es circundada por una
corriente de aire en movimiento. El software tiene la capacidad de graficar la respuesta de
la estructura en el dominio del tiempo y de la frecuencia, asi como su proyeccion en el
espacio de estados. Este tipo de salida, permite eventualmente detectar de manera clara
la presencia de oscilaciones de ciclo limite (LCOs), lo cual denota la existencia de una

inestabilidad aeroelastica dinamica.

El modelo aerodinamico desarrollado fue verificado exitosamente comparandolo
con resultados disponibles en la literatura para geometrias simples y con soluciones
clasicas de la teoria de perfiles delgados. Adicionalmente, el modelo fue validado
contrastando predicciones numéricas con resultados experimentales reportados en
(Smith y Stonum, 1989). Los datos experimentales empleados corresponden a un disefio
de aeronave de alas unidas denominado JWRA para el cual se dispone de resultados
experimentales para tres variantes que se distinguen porque posicionan la union de alas
al 60%, 80% y 100% de la semienvergadura del ala delantera. El resultado de la
validacion se considera satisfactorio en general, teniendo en cuenta la carencia de
algunos datos geométricos del JWRA y las simplificaciones asumidas en el modelado
geométrico-computacional. Ese resultado se considera razonable ya que los datos
empleados en la validacion provienen de experimentos que no fueron disefados

especificamente para validar un codigo computacional.

El modelo aeroelastico completo fue verificado exitosamente empleando los
resultados de un problema clasico disponible en la literatura en el que se determinan la
velocidad y frecuencia de flutter para un modelo bidimensional de un puente colgante.
En el proceso de verificacidon se contrastaron la velocidad y la frecuencia de flutter del
problema original con las calculadas numéricamente con un modelo tridimensional del
puente obteniéndose una diferencia de 3.7 % en el valor de velocidad y del 0.5 % en el

valor de la frecuencia.
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Complementariamente, se desarrolldo un preprocesador para crear de manera
simple y rapida distintas configuraciones de JW HALE UAVs. La incorporacion del
preprocesador permite explorar de manera simple la influencia que producen cambios
en la geometria de la configuracion sobre el comportamiento aerodindmico o aeroelastico
del vehiculo; y permite crear con gran flexibilidad, distintas configuraciones de UAVs a
partir de pardmetros geométricos generales, informacion relativa a los perfiles alares, y
parametros de configuracion de la malla. Los datos de los perfiles alares y los parametros
geométricos suelen disponerse en la instancia preliminar de disefio o en una posterior

etapa de redisefio.

Una capacidad importante que posee el preprocesador es que junto con la
geometria se generan, de manera adecuada, los datos necesarios para ser luego tratados
por el codigo que implementa el modelo aerodinamico del NUVLM y el modelo estructural
basado en FEM. Esto permite prescindir de programas externos de CAD y generadores
de mallas durante la etapa donde se define la geometria, lo que es muy beneficioso
porque los datos se generan de una manera rapida y se evitan los errores que podrian

aparecer al manipular los datos con distintos programas de computadora.

Por ultimo, en el desarrollo del codigo de computadora se implementaron
técnicas de computacion de alto desempefio y propias del NUVLM que introdujeron
mejoras en el desempefio computacional de la herramienta numérica desarrollada. Las
técnicas se aplicaron en la porcion de codigo que implementa el NUVLM, porque es la
parte que emplea mas tiempo durante la ejecucion, e impactaron muy favorablemente en

la reduccion de tiempo consumido por todo el codigo aeroelastico.

7.2. Trabajos futuros

El trabajo realizado en esta tesis forma parte de la etapa inicial de un esfuerzo
mucho mayor cuyo objetivo general es lograr un entendimiento cabal del comportamiento
aeroelastico inestacionario y no-lineal de JW HALE UAVs. Para materializar ese
entendimiento se planea continuar con el desarrollo de herramientas computacionales
de alta fidelidad para ser utilizadas en simulaciones numéricas. Los nuevos conocimientos
derivados de esos estudios futuros podran ser usados para predecir respuestas controladas

y no-controladas de JW HALE UAVs.
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Algunos aspectos noveles de los trabajos futuros son: 7) la combinacién entre
un modelo estructural no-lineal de elementos finitos y el modelo aerodindmico (NUVLM)
para capturar, con mayor fidelidad, los aspectos fisicos provenientes de la interaccion
fluido-estructura; if) el estudio de inestabilidades dinamicas (por ejemplo: pandeo dinamico,
flutter), y comportamientos post-criticos tales como LCOs; iii) el estudio de como
influyen la inestabilidad estructural y la aeroelastica (pandeo y flutter) en el disefio de
JW HALE UAV (esto es, desarrollar criterios globales de disefio de configuraciones
para que, dentro de su rango de operacion, aparezcan o no las inestabilidades); iv) el
estudio de como cambia el comportamiento aeroelastico de la aeronave cuando la
estructura de la planta alar presenta dafios; v) el analisis de la posibilidad de cosechar
energia del aire que rodea a un ala multifuncional de gran alargamiento y extremadamente
flexible, mediante el uso de transductores piezoeléctricos embebidos en su estructura, a
partir de sus vibraciones no lineales (debidas a rafagas o a oscilaciones de ciclo limite
causadas por inestabilidades aeroelésticas) como fuente principal de energia de entrada;
y vi) la incorporacion al trabajo ya desarrollado (o por desarrollar) de un modelo que

simule la avidnica o sistema de control de vuelo autobnomo.

Para alcanzar el objetivo general anteriormente mencionado (lograr un
entendimiento cabal del comportamiento aeroelastico inestacionario y no-lineal de JW

HALE UAVs) se proponen las siguientes tareas:

i)  Desarrollar nuevos modelos estructurales no-lineales de elementos finitos para los
JW HALE UAVs (basados en elementos de vigas y/o cajones de torsion). Desarrollar
un modelo que permita combinar los nuevos modelos estructurales de elementos
finitos con un modelo aerodindmico. Implementar en una herramienta computacional
todos los modelos involucrados y aplicar la herramienta a diferentes configuraciones

de JW HALE UAV. Emplear materiales compuestos en los modelos estructurales;

ii)  Llevar a cabo un detallado analisis dinamico no-lineal que incluya investigaciones
relativas a inestabilidades de origen aeroelastico, tales como flutter y divergencia,

mediante el uso de herramientas numéricas utilizadas en el estudio de bifurcaciones;

iii) Investigar inestabilidades estructurales, tales como pandeo, en la presencia de cargas

aerodinamicas en JW HALE UAV;

iv)  Desarrollar elementos finitos que modelen la presencia de fisuras y simular

estructuras que presenten dafos;
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Vi)

Desarrollar un modelo estructural no-lineal (geométricamente no lineal) de un ala
multifuncional de gran alargamiento y extremadamente flexible con cosechadores
de energia, sensores, y actuadores piezoeléctricos embebidos. Desarrollar un
modelo del acoplamiento electromecéanico de los transductores piezoeléctricos
usados como cosechadores de energia, sensores, y actuadores. Desarrollar un
método que permita acoplar el modelo estructural de alas multifuncionales con el

modelo aerodindmico y con el modelo de acoplamiento electromecénico;

Desarrollar y explorar controladores de flutter y oscilaciones por rafagas a partir
del conocimiento adquirido de la dindmica de lazo abierto del sistema y del uso de

materiales inteligentes embebidos en la estructura del UAV.

Otros trabajos futuros, enmarcados en el contexto del objetivo general, consisten en:

a)

b)

ampliar las capacidades que tiene el preprocesador, dotandolo de mayor libertad

para modelar el fuselaje y la union entre las alas;

equipar al preprocesador con una interfaz grafica de usuario (GUI) que permita

ingresar todos los datos de entrada de una manera comoda e intuitiva; y

usar técnicas de computacion en paralelo para incrementar la performance o
desempefio computacional de la herramienta desarrollada en este trabajo y en
las herramientas por desarrollar. En este sentido, se prevé el uso programacion
hibrida, es decir, explorar el desarrollo de codigos computacionales que combinen

los modelos de memoria compartida y distribuida.
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ANEXO A

Mejoras en el desempefio computacional

En este anexo se describen las técnicas que fueron utilizadas para
incrementar la velocidad de ejecucion del codigo computacional que implementa el
NUVLM. Todo el esfuerzo se enfoca en esa porcion del codigo debido a que es la parte

que mas tiempo consume durante la ejecucion.

La herramienta computacional desarrollada consta de tres partes. La principal
es un codigo que implementa el modelo aeroelastico basado en los modelos que estan
descriptos en los Capitulos 2 a 4. Otra parte es la implementacion del preprocesador de
configuraciones de JW HALE UAV, descripto en el Capitulo 5. La tercera parte es una
implementacion computacional que permite obtener los resultados en las diferentes

formas que se describen en el Capitulo 6.

En la Figura A-1 se muestra un esquema de la organizacion de la herramienta

computacional donde se indican las tres partes.

Datos y configuracion
de la simulacion

Herramienta computacional

Preprocesador Modelo Postprocesador
de configuraciones aeroelastico de resultados

Resultados

Figura A-1: Esquema que muestra la organizacion de la herramienta computacional.

El Preprocesador de configuraciones es un codigo computacional escrito con el
lenguaje de programacion Matlab®. Se utilizo ese lenguaje porque los requerimientos
computacionales del preprocesador no son elevados. En el caso de la implementacion del
modelo aeroelastico los requerimientos computacionales son mas importantes por estar
embebido el codigo del NUVLM, por ello, se optd por escribir el cédigo computacional
utilizando Fortran 90. Aunque el postproceso de resultados no es exigente en la demanda

de recursos computacionales, igualmente se optd por utilizar principalmente Fortran 90

©1994-2016 The MathWorks, Inc.
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para el codigo computacional del Postprocesador de resultados porque de esta forma se
gano6 simplicidad en la escritura del codigo. En esta etapa final del codigo todos los
resultados de distribucion de presiones sobre superficies sustentadoras y las evoluciones
temporales de la estructura y estelas son preparados para que puedan ser visualizados
con el software Tecplot®. La parte de postproceso que requiere graficas de respuestas en

general y aplicacion de la FFT, es tratada usando un cédigo escrito en Matlab.

En la primera seccion de este anexo se describe sucintamente el algoritmo
empleado para el NUVLM. En la segunda seccion, se presentan las técnicas propias del
NUVLM que sirven para mejorar el desempefio computacional. En la tercera, se
presenta la aplicacion de técnicas de computacion de alto desempeiio (HPC). Por
ultimo, se muestra, de manera experimental, como impacta la incorporacion de las

técnicas de HPC en la herramienta aeroelastica.

A.l1. Algoritmo del NUVLM

Como ya se menciono, la parte principal de la herramienta computacional
desarrollada en este trabajo implementa un modelo aeroelastico. Una porcion de esta
implementacion incorpora el modelo aerodinamico basado en NUVLM. En la Tabla A-1
se lista el algoritmo del NUVLM que sido tomado como base para la implementacion

computacional y a continuacion se brindan algunos detalles del algoritmo empleado.

El primer paso, esto es, el punto / del algoritmo de la Tabla A-1, consiste en
leer y ordenar los datos necesarios para que el codigo del NUVLM pueda ejecutarse.
Los datos leidos en este paso son: i) algunos parametros que permiten configurar la
simulacion, y ii) datos de la geometria de la configuracion de JW HALE UAV

debidamente preparados por el codigo preprocesador.

En el segundo paso se computa la matriz de coeficientes de influencia aerodina-
micos y en el tercero el vector lado derecho del sistema de ecuaciones algebraicas lineales
que se menciona en la seccion 2.3.1 del Capitulo 2. Es importante destacar que en esta
instancia, debido a que atn no ha comenzado la emision de vorticidad desde los bordes de
fuga y punteras de las alas, el lado derecho calculado no posee ningun aporte de la
velocidad asociada a la sabana vorticosa libre. El aporte de la mencionada velocidad,
recién aparece a partir del paso 5.2 del algoritmo de la Tabla B-1, luego que ha sido
realizada la convencion en el paso 5./ mediante un procedimiento como el que se describe

en la seccion 2.3.3 del Capitulo 2.

©2016 Tecplot, Inc.
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Tabla A-1: Algoritmo del modelo aerodindamico.

Modelo aerodinamico ( NUVLM)

1. Lectura y ordenamiento de datos.

2. Computo de la matriz de coeficientes de influencia aerodindmicos.
3. Computo del lado derecho del sistema de ecuaciones.

4. Solucion del sistema de ecuaciones: calculo de la circulacion.

5. Para cada paso de tiempo se realizan los siguientes cdlculos:
5.1. Conveccion de las particulas de fluido.
5.2. Computo del nuevo lado derecho del sistema de ecuaciones.
5.3. Solucion del nuevo sistema de ecuaciones.
5.4. Computo de los coeficientes de presion y cargas.

5.5. Almacenamiento de los resultados obtenidos en el paso de tiempo actual.

Los pasos 4 y 5.3 se refieren a la resolucion del sistema de ecuaciones
algebraicas lineales, para ello se optd por un método numérico basado en la factorizacion
A = LU. El codigo de computadora utilizado pertenece a la biblioteca Lapack para
programacion en Fortran. Cada vez que se realiza la secuencia de calculos del paso 5 se
usa la misma matriz del sistema de ecuaciones y s6lo se producen cambios en el vector
lado derecho. La matriz de coeficientes de influencia permanece sin cambios pues la
geometria del UAV es la misma en todo momento; no se producen deformaciones en el
vehiculo. El lado derecho cambia en cada ejecucion del conjunto de pasos 5 pues la
influencia de la velocidad asociada a la sdbana vorticosas libre cambia debido al

movimiento libre de la mencionada sabana.

En el paso 5.4 del algoritmo de la Tabla A-1 se realiza el calculo de los
coeficientes de presion y las cargas aerodinamicas segun se describe en la seccion 2.3.2
del Capitulo 2. Por ultimo, en el paso 5.5 se almacenan los resultados. En este paso se
realiza el postproceso de resultados y se preparan los resultados para que puedan ser

presentados en las diferentes formas en que se describen en el Capitulo 6.
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A.2. Empleo de técnicas propias del NUVLM

En este anexo se describen algunas técnicas que fueron empleadas para mejorar
el desemperio del codigo que implementa el NUVLM con el objetivo de reducir el tiempo
de ejecucion del programa. En la herramienta computacional se implementaron técnicas

tendientes a:
i)  aprovechar la simetria que posee el problema y

ii)  no calcular las influencias causadas por paneles que se encuentran en zonas de

las estelas muy alejadas del vehiculo por resultar insignificantes.

A.2.1. Aprovechamiento de la simetria

Todas las variantes en las configuraciones de los JW HALE UAYV, a los cuales
esta dirigida la herramienta desarrollada en este trabajo, poseen un plano de simetria. Esto

permite obtener importantes ventajas que son descriptas a continuacion.

Como primera ventaja solo es necesario generar los datos del mallado para
una de las mitades del vehiculo, esto fue mencionado en la descripcion del preprocesador
en el Capitulo 5. En la Figura A-2 se muestra la parte de la malla del UAV que es generada
como entrada para el codigo que implementa el NUVLM. En esa figura puede observarse
que los datos generados corresponden al empenaje vertical, la mitad del fuselaje y un solo

juego de alas.

Figura A-2: Malla de la mitad de una configuracion JW HALE UAV.

Como segunda ventaja se puede reducir, significativamente, la cantidad de
operaciones totales a realizar utilizando una técnica de reflexion en el codigo que
implementa el modelo aerodinamico basado en el NUVLM. En (Katz y Plotkin; 2005)
pueden consultarse mas detalles acerca de esta técnica y de su implementacion en

codigos computacionales.
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La técnica empleada es muy simple y se aplica a varias etapas del codigo
computacional: 7) “generacion de la matriz de coeficientes de influencia aerodinamicos”,
ii) “conveccion de las particulas de fluido” y iii) “computo del nuevo lado derecho”. La

descripcion de esas etapas se detallada en la primera seccion de este anexo.

La idea central de esa técnica consiste en utilizar “paneles reflejos” para tener
en cuenta la mitad simétrica que no ha sido mallada. Por ejemplo, cada vez que se calcula
la velocidad de una particula de fluido considerando la influencia de los paneles que
pertenecen a las sabanas vorticosas adheridas en la parte mallada, simultaneamente se

considera la influencia del panel reflejo que corresponde a la parte simétrica.

Los datos de coordenadas espaciales para el panel reflejo se obtienen a partir
de la condicioén de simetria y son generados aplicando una transformacion simple que

consiste en cambiar unicamente el signo de las coordenadas ‘y’.

Por otro lado, el calculo de las influencias de los paneles que pertenecen a
las sabanas libres recibe el mismo tratamiento, se consideran las influencias de paneles
simétricos que son reflejo de paneles que estan sobre el mallado de las sabanas que
representan las estelas. Al considerar la simetria, las estelas generadas se desprenden

unicamente desde los bordes filosos de un s6lo juego de alas delantera y trasera.

La cantidad de particulas de fluido pertenecientes a las sabanas vorticosas
resulta ser la mitad, respecto de considerar a la configuracion completa, es decir, cuando
no se aprovecha la simetria del sistema en estudio. Esto impacta en el tamafio del
sistema de ecuaciones lineales algebraicas y, en general, en la cantidad total de
operaciones a realizar. Consecuentemente, se obtiene una reduccién importante en el

tiempo que insume la ejecucion del programa de computadora.

En la Figura A-3 se muestra la mitad mallada y la mitad simétrica sin datos
de mallado de una configuracion de JW HALE UAV. En esa figura se esquematiza el
uso de la técnica de reflexion en el calculo de la entrada 4;; de la matriz de coeficientes
aerodinamicos. Como se describe en el Capitulo 2, el valor de A4;; depende de la velocidad
del punto de control del panel i, inducida por el panel j presente en la malla de la sdbana

adherida discretizada.

En el esquema de la Figura A-3 se muestra el panel i ubicado en el ala delantera
interna y el panel j posicionado en el ala trasera. También se muestra la ubicacion del
panel virtual (simétrico) que es un reflejo del panel j y, con lineas de trazos rojas, se

representan las influencias que deben calcularse sobre el punto de control del panel i.
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Adicionalmente, se muestra un vector cuya magnitud es el valor de la entrada 4;; y que
es la proyeccion, en la direccion del versor normal del panel i, del vector de velocidad

calculado al considerar las influencias del panel j y su panel reflejo.
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\ / "’ R
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Figura A-3: Esquema del calculo del coeficiente 4; considerando la técnica de reflexion.

A.2.2. Recorte de las influencias de paneles de la estela alejados del UAV.

Otra técnica que se empled en el codigo computacional con el fin de lograr
reducciones en los tiempos de ejecucion del programa, consistié en despreciar las
influencias causadas por paneles que se encuentran en zonas de la estela muy alejadas
del vehiculo. Esos paneles, producen aportes muy pequefios al valor de la circulacion, y

consecuentemente, producen aportes despreciables en el calculo de cargas aerodinamicas.

La técnica se puede implementar de manera simple fijando un nimero dado
de pasos de simulacion como un parametro de configuracion del programa y cuando se
alcanza ese numero de pasos prefijados se “truncan” las estelas. Todos los paneles de la
estela que se generarian con posterioridad, no son calculados y consecuentemente sus
influencias sobre las particulas de fluido presentes en las sdbanas vorticosas discretizadas
tampoco son calculadas. Esto se traduce en un importante ahorro de tiempo que trae como

contrapartida un error que es insignificante.
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En la Figura A-4 se muestran evoluciones temporales del coeficiente de
sustentacion Ci, para la denominada “configuracion base” de JW HALE UAV que fue
descripta en el Capitulo 5. Las evoluciones mostradas en la figura se obtuvieron con
ejecuciones en las que solo se vario el parametro de “truncamiento” de la estela. Las
restantes condiciones de simulacion son las mismas: malla aerodinamica de 1450
paneles, velocidad 204 m/s, angulo de ataque geométrico igual a 5 grados y nimero
total de pasos de simulacion igual a 500. Los valores usados para el parametro de
“truncamiento” son: 50, 100, 150, 200 y 300 pasos. Adicionalmente, se muestra el

resultado de una ejecucion en la que no se ha aplicado la técnica de “truncar” la estela.
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Figura A-4: Variacién de la evolucién temporal del CL para distintos valores
del parametro de “truncamiento” de estelas.

En la Figura A-4 puede observarse que cuando se truncan “tempranamente”
las influencias de los nuevos paneles de la estela, el valor del coeficiente de sustentacion
calculado presenta una diferencia importante respecto del valor de coeficiente obtenido
en la ejecucion sin “truncar”. Una buena aproximacion se observa cuando la estela se
trunca luego de 300 pasos de simulacion. Con esa cantidad de pasos, las particulas de la

estela recorren aproximadamente una distancia equivalente a 6 fuselajes.

Para cuantificar las diferencias observadas en el valor del coeficiente de
sustentacion se calcula el error porcentual, tomando como referencia la ejecucion en la
que no se truncan las influencias. La evolucion temporal de estos errores se muestra en
la Figura A-5 y alli puede observarse, como es de esperar, que el error porcentual es

cero mientras no se alcanza el nimero de paso de truncado. Una vez superado ese
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numero el error comienza a crecer presentando, a los 500 pasos de simulacion, errores
que varian entre 2,4 % y 0,06 % , valores que corresponden a los casos de ejecucion de

truncado en 50 y 300 pasos, respectivamente.
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Figura A-5: Evoluciones del error porcentual cometido en el calculo de Cv para distintos
valores del parametro de “truncamiento” de estelas.

El empleo de esta técnica requiere configurar correctamente el parametro de
truncado para evitar cometer errores importantes en el calculo de cargas aerodinamicas.
Para configurar ese parametro es necesario realizar varias corridas y una de esas corridas
debe ser realizada sin truncar la estela, ya que es necesario tomarla como referencia para

evaluar el error cometido en el calculo.

En principio, puede parecer que el uso de esta técnica no aporta ninguna
reduccion en el tiempo de ejecucion, pero en realidad el beneficio se ve cuando deben
realizarse multiples ejecuciones para una misma configuracion. El trazado de una curva
de coeficiente de sustentacion versus angulo de ataque geométrico es un ejemplo, ya
que en ese caso solo es necesario explorar una vez qué valor de paso de truncamiento se
debe usar. Una vez determinado el parametro de truncamiento para la configuracion del
vehiculo posicionado en algin valor de angulo de ataque determinado, luego, es
posible hacer uso directo de ese mismo pardmetro en las restantes ejecuciones para los

diferentes angulos de ataque.
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A.3. Empleo de técnicas de HPC

En esta seccion se presenta el desarrollo de una estrategia de paralelizacion
explicita para aumentar la eficiencia computacional de codigos computacionales que
implementan el método de red de vortices inestacionario y no lineal (NUVLM). La
estrategia de paralelizacion estd orientada a reducir los tiempos de ejecucion de las
partes del algoritmo del NUVLM que mas tiempo consumen. La estrategia de
paralelizacion propuesta consiste en realizar una descomposicion del dominio centrada
en los datos de entrada sobre un modelo de arquitectura de memoria compartida. La
implementacion computacional se realizd6 con un codigo escrito en Fortran 90 que

utiliza una biblioteca con el estandar de OpenMP.

En lo que respecta a los requerimientos computacionales, la implementacion
del NUVLM posee varias ventajas respecto de otros métodos numéricos basados en
técnicas propias de la Mecanica de Fluidos Computacional (por ejemplo: elementos
finitos, volumenes finitos, etc.). No obstante, implementaciones “seriales” del NUVLM

demostraron que el NUVLM requiere recursos computacionales altos.

Fritz y Long (2004) presentaron herramientas computacionales que
implementan el NUVLM usando técnicas de computacion en paralelo sélo sobre el
método utilizado para resolver sistemas de ecuaciones algebraicas lineales. En el
presente trabajo se analizan que porciones del algoritmo del NUVLM consumen mas
tiempo de ejecucion y que partes son “naturalmente” paralelizables. Se describe,
también, una estrategia de paralelizacion que permiten atacar las porciones mas
conflictivas o “cuellos de botella”. La estrategia de paralelizacion se desarrolla de
manera general y estd pensada para ser aplicadas a casos en los que existen uno o

varios cuerpos sumergidos en el seno de un fluido.

A.3.1. Identificacion de los “cuellos de botella”

Experiencias en la mediciéon de tiempos de ejecucion, realizadas con
algunos codigos computacionales “secuenciales” que implementan el NUVLM,
muestran que el mayor consumo de tiempo esta asociado al proceso de conveccion
realizado para generar las estelas que se desprenden desde los bordes filosos de un

cuerpo sumergido en el seno de un fluido.

Las mediciones de tiempos de ejecucion se realizaron mediante una técnica
simple que, dadas las caracteristicas que posee el NUVLM implementado, resulta
efectiva a los fines de identificar los “cuellos de botella”. La técnica de medicion de

tiempos consiste en adquirir la hora y fecha antes y después de cada una de las tareas
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listadas en el algoritmo presentado en la seccidn anterior, y luego por diferencia entre

esas dos mediciones consecutivas, se obtiene el tiempo que ha consumido cada tarea.

Acumulando el tiempo empleado por las tareas repetitivas del algoritmo
presentado en la seccion A.1, se observa que el tiempo consumido por el proceso de
conveccion de la estela supera ampliamente el tiempo empleado para ejecutar el resto
de las tareas. De los casos presentados, también se concluye, que el porcentaje de
tiempo total consumido por el proceso de conveccion de las estelas se ve poco
influenciado por el tamafio de la malla elegida. Todos estos resultados confirman que,
para disminuir los tiempos de ejecucion, es necesario desarrollar una estrategia de

paralelizacion explicita solamente en la etapa de conveccion.

A.3.2. Estrategia de paralelizacion

La estrategia consiste en realizar la conveccion simultanea de distintas particulas
en un paso de tiempo de simulacion determinado. Las particulas pertenecen a la estela que
ha sido generada hasta el paso actual de la simulacion. Debido a que es posible saber con
anterioridad cual es la cantidad total de particulas a convectar, la distribucion de tareas

puede hacerse de forma equitativa entre los diferentes hilos de ejecucion disponibles.

En la Figura A-6 se muestra un esquema de la evolucion de las estelas para los
primeros dos pasos de tiempo de una simulacion. En esta figura se ilustra la estrategia
aplicada durante la conveccion de la estela generada por el borde de fuga de un ala
rectangular. Esta estrategia es aplicable también a la generacion de las estelas de las
punteras, pero para lograr claridad en este ejemplo eso se ha omitido. También, a los fines
de lograr simplicidad, en el ejemplo de la Figura A-6 se considera que la conveccion es
realizada por solo dos hilos de ejecucion, pero la idea de esta estrategia puede ser
generalizada para ser aplicada utilizando n hilos de ejecucion. La coloracion diferente de los
puntos que estan sobre el borde de fuga y sobre la estela generada representa la manera en que

se divide entre los dos hilos de ejecucion la tarea de realizar la conveccion.

En la Figura A-6.a se muestra el instante inicial # = 0, en el cual no existe
desarrollo de la estela. En esa figura se destacan con puntos negros las particulas que
estan sobre las punteras del ala y, con puntos azules y rojos las particulas que estan
sobre el borde de fuga del ala. Debido a las caracteristicas del NUVLM es posible
“convectar” en simultaneo, mediante dos hilos de ejecucion diferentes, las particulas

destacadas con puntos de color azul y rojo.
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Figura A-6: Esquema que ilustra la estrategia, para los pasos: a) 1=0,b) r= Aty c¢) # = 2At.

Durante el primer paso de tiempo, y como resultado de la conveccion se
obtiene una fila de paneles que conforma la estela en el instante /=A¢ (Figura A-6.b). Es
importante destacar que antes de pasar al siguiente paso de la simulacién es necesario
haber generado las estelas de todos los bordes filosos emisores existentes, esto es,
punteras y borde de fuga. Notar que en este instante la cantidad de particulas a
“convectar” ha cambiado respecto de la cantidad que habia en el paso anterior, por lo

que en este paso se plantea una nueva division de tareas.

La division se realiza repartiendo igual cantidad de particulas para que sean
“convectadas” por cada hilo de ejecucion. Esta division de tareas se remarca en la

Figura A-6.b con puntos coloreados de color azul y rojo.

Luego de realizar la conveccion de las particulas, se obtiene el resultado del
segundo paso de tiempo de simulacion (¢ = 2Af) que esta esquematizado en la Figura A-6.c,
en la cual se muestran las dos filas de la estela obtenida. En esa figura se presenta una

nueva division de tareas entre los dos hilos de ejecucion.

Para continuar con los pasos siguientes, se procede de manera similar, esto

es, realizando el proceso de conveccion sobre todas las particulas que pertenecen a las
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estelas de las punteras, y dividiendo la cantidad de particulas en dos cantidades iguales

para que sean convectadas en cada hilo de ejecucion.

Si ocurriera que la division no sea entera, se asigna el resto de la division al
primer hilo de ejecucion. Como regla general, para el caso en que se disponen p hilos de
ejecucion y la division no es entera, se procede a repartir equitativamente el resto de la

division entre los primeros hilos de ejecucion.

A.3.3. Tiempos consumidos y parametros que influyen sobre cada tarea

En esta subseccion se presentan resultados de mediciones de tiempo que
muestran que el proceso de conveccion de la estela es la tarea que mas tiempo consume
en el codigo de NUVLM (paso 5.1 del algoritmo mostrado en la seccion A.1.). Para
obtener estos resultados, se realizaron ejecuciones en una computadora de escritorio con
un procesador de cuatro niicleos sin soporte de Hyper-Threading Technology®. Las
ejecuciones de los programas aqui presentadas se realizaron para diferentes geometrias
y sirven para mostrar: 1) como se distribuye el tiempo consumido por las tareas o
subrutinas del programa, y 2) como los porcentajes de tiempo insumidos por las
diferentes tareas son influenciados por la discretizacion de la geometria empleada y por

la cantidad de pasos de tiempo de simulacion realizados.

Para los casos ejecutados se describen las caracteristicas de las geometrias
empleadas y se muestran los resultados de medir el tiempo total empleado por la ejecucion
del programa y el porcentaje del tiempo total consumido por las distintas tareas que
realiza el programa. El tiempo total se expresa en horas y los tiempos consumidos por las

tareas se dan en porcentaje del tiempo total empleado para la ejecucion de todo el programa.

Influencia de la densidad de la malla aerodindamica

En esta subseccion se muestran resultados de mediciones de tiempos de
ejecucion del programa en su version secuencial simulando el comportamiento
aerodindmico de una geometria simple que consistente en una placa plana con

alargamiento 20 que fue discretizada en seis mallas diferentes.

En la Tabla A-2 se muestran detalles de las mallas aerodinamicas empleadas
en cada ejecucion del programa secuencial. Las mallas se caracterizan por el nimero de
paneles a lo largo de la cuerda y el numero de paneles a lo largo de la envergadura (ver

primera fila de la tabla). Otros datos que se presentan son: la cantidad total de paneles,

® Intel® Corporation
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la cantidad total de nudos, la cantidad de nudos que se encuentran sobre los bordes
filosos emisores de estela y la cantidad de pasos de tiempo de simulacién necesarios

para lograr que el largo de la estela desprendida sea aproximadamente diez veces la

dimension de la cuerda.

Tabla A-2 Ejecucién del programa secuencial. Caracteristicas de las mallas y cantidad de pasos de tiempo.

Malla aerodinamica — 4x 80 5x100 6x120 10x200 13x260 15x300
Cantidad total de paneles 320 500 720 2000 3380 4500
Cantidad total de nudos 405 606 847 2211 3654 4816
Cantidad de “nudos emisores” 87 109 131 219 285 329
Cantidad de pasos de simulacion 40 50 60 100 130 150

En la Tabla A-3 se presentan los resultados de mediciones de tiempo
correspondientes a las ejecuciones del programa asociadas a los casos descriptos en la Tabla
A-2. En la primera columna se describen las tareas mas relevantes para las cuales se
realizaron mediciones de tiempo. Los resultados presentados muestran cudn importante es
el tiempo empleado en la etapa de conveccion de la estela frente al resto de las tareas.
También puede observarse que para estas geometrias, el porcentaje del tiempo total que

insumen las distintas tareas esta poco influenciada por los cambios en las mallas empleadas.

Tabla A-3: Ejecucion del programa secuencial. Resultados de mediciones de tiempos totales y parciales.

Malla aerodinamica — 4x80 5x100 6x120 10x200 13x260 15x300

Tiempo total de ejecucion en horas — 0.08 0.26 0.68 8.37 31.15 63.66

Generar la mariz de coef. de 0.18 0.14 0.11 0.07 0.05 0.04

influencia
8 Generar los lados derechos 10.74 10.25 10.02 10.57 10.26 10.04
<
§ Resolver el sistema de ecuaciones 0.10 0.10 0.11 0.20 0.30 0.36
E Realizar la conveccion de las

86.93 87.48 87.94 87.29 87.56 87.73
estelas

Calcular las cargas 1.91 1.93 1.77 1.84 1.82 1.82

En la Tabla A-3 puede observarse que para las mediciones de tiempos realizadas,
la etapa de conveccion consumi6 entre un 87 y un 88 % del tiempo total de ejecucion.
La tarea que le sigue en importancia es la etapa que se encarga de generar los nuevos
lados derechos del sistema de ecuaciones algebraico lineal, la cual consumi6 entre un 10
y un 11 % del tiempo total, mientras el resto de las etapas en conjunto insumi6é menos
del 2 % del tiempo total. Dada la marcada uniformidad de los resultados porcentuales
para las distintas mallas podemos concluir que los porcentajes del tiempo de ejecucion

para las etapas mas criticas no son influenciados por el nimero de elementos utilizados.
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Influencia de la cantidad de pasos de simulacion

A continuacion se presentan resultados que muestran como influye la
cantidad de pasos de tiempo de las simulaciones sobre la distribucion porcentual del
consumo de tiempo. Los resultados mostrados corresponden a ejecuciones del programa
secuencial. En todas las ejecuciones se observo que el proceso de conveccion de la

estela insume mucho mas tiempo que todo el conjunto de las otras tareas.

En la Tabla A-4 se muestran resultados de mediciones de tiempo efectuadas
sobre el programa secuencial, para simulaciones de 25, 50, 75 y 100 pasos de tiempo.
La geometria utilizada en estas ejecuciones es siempre la misma y posee las
caracteristicas de la malla de 10x200 paneles que se lista en la Tabla A-2. Puede
observarse que la distribucion de los tiempos consumidos por las tareas cambia segun la
cantidad de pasos de simulacion realizados. La tarea de conveccion, con solo 25 pasos
de simulacion ya insume el 58% del total. Esto crece de manera importante a medida
que crece la cantidad de pasos, alcanzado un 87 % para 100 pasos. Este incremento del
porcentaje de tiempo insumido por la tarea de conveccion, trae consigo un decremento
en la participacion porcentual en el tiempo total por parte de las otras tareas. La segunda
tarea en importancia en cuanto a consumo de tiempo presenta una caida desde un 22 a

un 11% al incrementar de 25 a 100, la cantidad de pasos de simulacion.

Tabla A-4: Tiempo insumido con el programa usando una geometria simple y
distintas cantidades de pasos de tiempo.

Cantidad de pasos de simulacién — 25 50 75 100
Tiempo total de ejecucion en horas — 0.25 1.33 3.85 8.42
Generar la matriz de coef. de influencia 2.02 0.40 0.14 0.06
Generar los lados derechos 21.95 16.95 13.18 10.70

-% Resolver el sistema de ecuaciones 3.08 0.63 0.23 0.11
§ Realizar la conveccion de las estelas 58.81 76.43 83.53 87.34
E Calcular las cargas 14.05 5.54 2.89 1.76

En la Figura A-7.a se muestran resultados de mediciones de tiempo efectuadas
sobre el programa secuencial, para simulaciones de 1 a 200 pasos de tiempo. En estas
simulaciones se utiliza una configuracion de UAV de alas unidas. Esta geometria esta
discretizada con una malla de 1425 paneles y 1660 nudos, y posee 130 nudos repartidos
sobre los borde filosos que intervienen en la emision de estelas. En la Figura A-7 se muestra
de manera grafica como influye la cantidad de pasos de simulacion en la distribucion de

tiempos consumidos por las diferentes rutinas o partes del codigo computacional. En la

176



figura, puede observarse claramente que en menos de 20 pasos de simulacion, la etapa
de conveccion comienza a ser la etapa predominante en el consumo de tiempo. En el
caso de simulaciones con muy pocos pasos de tiempo (menores a 6), se observa que la
etapa que mdas tiempo consume es la resolucion del sistema de ecuaciones lineales
algebraicas (ver Figura A-7.b). En la etapa de proyecto, siempre serd necesario hacer
simulaciones con muchos pasos de tiempo (200 o mas), por lo que puede concluirse que
la etapa de conveccion siempre sera la etapa mas costosa y, por lo tanto, es alli donde
debe concentrarse el esfuerzo de paralelizar explicitamente el codigo computacional a

los fines de lograr programas con mayores velocidades de ejecucion.
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Figura A-7: Influencia de la cantidad de pasos de simulacion sobre la
distribuciéon de tiempos, simulaciones utilizando una configuracion de JW UAV:
a) simulaciones hasta 200 pasos y b) detalle de simulaciones hasta 20 pasos.

A.3.4. Implementacion de la estrategia

En esta subseccion se presentan resultados de mediciones de tiempo
obtenidas al ejecutar el programa en su version paralelizada. Estos programas poseen
implementada la estrategia descripta previamente. Se realizaron ejecuciones utilizando
2, 3 y 4 hilos de ejecucion. Los resultados se presentan en la Tabla A-5 donde se
muestran los valores medidos de tiempos totales y parciales. Los tiempos totales se
expresan en horas y los tiempos parciales se presentan como un porcentaje del tiempo
total medido. Adicionalmente, en la primera columna de tiempos se muestran

mediciones hechas sobre la version secuencial del programa.

El consumo de tiempo del programa secuencial es tomado como referencia
para indicar variaciones en el consumo de tiempo de las versiones paralelizadas. Las
ejecuciones realizadas presentan un comportamiento esperado: cuando se usan 2, 3 6 4

hilos de ejecucion se observa un importante incremento de la velocidad de ejecucion
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respecto del caso secuencial.

En la Tabla A-5 se muestran resultados obtenidos al medir tiempos sobre
ejecuciones del programa en su version en paralelo. En todas las ejecuciones, la
cantidad de pasos de simulacion es 200 y la geometria utilizada es siempre la misma (la
configuracion de UAV de alas unidas). En la tltima fila de resultados de la Tabla A-5 se
muestran variaciones porcentuales de los tiempos consumidos por las ejecuciones del
programa paralelo, referidas al tiempo consumido por la version secuencial del programa.
La utilizacion de versiones paralelizadas con 2, 3 y 4 hilos de ejecucion muestra una

importante disminucion en los tiempos totales de ejecucion (entre un 49 y un 72%),).

Tabla A-5: Tiempo insumido con el programa secuencial y paralelo
usando distintas cantidades de hilos de ejecucion.

Nuimero de hilos de ejecucion — Secuencial 2 3 4
Tiempo total de ejecucion en horas — 51.20 26.33 18.44 14.57
Generar la matriz de coef. de influencia <0.01 0.01 0.01 0.01

8 Generar los lados derechos 7.06 13.11 18.38 23.33
?%; Resolver el sistema de ecuaciones 0.01 0.02 0.03 0.04
E Realizar la conveccion de las estelas 92.83 86.67 81.31 76.28
Calcular las cargas 0.08 0.15 0.22 0.28
Variacion respecto de la version secuencial — 48.6% 64.0% 71.5%

Al incrementar el nimero de hilos, la conveccion de la estela disminuye su
porcentaje de participacion sobre el tiempo total (93% para la secuencial y 76% usando
cuatro hilos), lo que trae aparejado un incremento en la participacion porcentual del
resto de las tareas, entre las que se destaca la generacion de lados derecho que se
incrementa desde el 7%, en la version secuencial del programa, al 23%, en la version

paralelizada con 4 hilos.

A.3.5. Analisis de performance

En esta seccion se presenta un analisis empirico de la performance del
codigo computacional que implementa la estrategia de paralelizacion desarrollada en
este trabajo. Los modelos de performance utilizados en este trabajo se basan en la ley de
Amdahl (Almeida et al.; 2004). A continuacion, se trazan curvas de speedup y

eficiencia del c6digo paralelizado para diferentes casos de ejecucion.

El speedup se calcula realizando el cociente entre el tiempo de ejecucion del
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programa secuencial y el tiempo de ejecucion que insume el programa paralelizado al
utilizar p hilos de ejecucion o threads. En las Figura A-8 se muestran de dos maneras
los resultados de speedup obtenidos experimentalmente. En la Figura A-8.a se muestran
curvas, para diferentes pasos de simulacion, del speedup vs. el namero de threads
empleados. En la Figura A-8.b se muestran curvas, para diferente nimero de threads,
del speedup vs. el nimero de pasos de simulacion.

a) 836 -——-—————————————————————— b) 36pF—————————————
—@— # threads = 2 |

34| --@--#threads =3 |~~~ ~ - Lot o
# threads = 4 ;

3.2 | | [ T
| | |
Br-——+t -+ — - = === == + ===
| | | |
e
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-
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Numero de threads Pasos de simulacion

Figura A-8: Speedup de la version paralelizada del cédigo:
a) variando el nimero de threads para un namero de pasos fijo y
b) variando la cantidad de pasos de simulacion para un nimero de threads fijo.

Las graficas de la Figura A-8 muestran la ganancia de velocidad del cédigo
paralelizado respecto del codigo secuencial. Puede observarse que a medida que
aumenta el numero de hilos de ejecucion utilizados, el speedup tiende a alejarse de su
valor optimo, p. Por ejemplo, en el caso de 200 pasos de simulacion se puede observar
que con dos, tres y cuatro threads, se obtiene aproximadamente el 97%, 93% y 88% del

valor optimo de speedup, respectivamente.

La eficiencia se calcula realizando el cociente entre el valor de speedup, para
p threads, y el nimero de hilos de ejecucion p. En la Figura A-9 se muestra la eficiencia
obtenida experimentalmente con el codigo paralelizado. En la Figura A-9.a se muestran
curvas, para diferentes pasos de simulacion, de la eficiencia vs. el numero de threads
empleados. En la Figura A-9.b se muestran curvas, para diferente nimero de threads, de

la eficiencia vs. el nimero de pasos de simulacion.
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Figura A-9: Eficiencia de la versiéon paralelizada del cédigo:
a) variando el nimero de threads para un nimero de pasos fijo y
b) variando la cantidad de pasos de simulacion para un numero fijo de threads.
Los resultados presentados en la Figura A-9 nos dan una idea de la porcion
de tiempo que los procesadores se dedican a realizar un trabajo util. En la Figura A-9.a,
puede observarse una pérdida en eficiencia a medida que se aumenta el numero de
threads. Esta pérdida es mas pronunciada cuando se realizan simulaciones con pocos
pasos de tiempo. Por otro lado, puede observarse en la Figura A-9.b que para un numero
fijo de hilo de ejecucion, la eficiencia del cddigo computacional mejora segiin aumenta

el numero de pasos de tiempo de la simulacion.

A.4. Impacto de las mejoras en el codigo aeroelastico

En esta seccion se muestran algunos resultados que grafican el impacto,
sobre todo el codigo aeroelastico, que tienen las mejoras de HPC introducidas. A
continuacion se muestran los resultados de calcular experimentalmente los valores de

speed up y de eficiencia del codigo aeroelastico.

Para obtener los siguientes resultados se usaron recursos computacionales del
Centro de Computacion de Alto Desempefio de la Universidad Nacional de Cérdoba
(http://ccad.unc.edu.ar/), en particular el Cluster Mendieta, el cual forma parte del Sistema
Nacional de Computacion de Alto Desempefio (http://www.supercalculo.mincyt.gob.ar/)

del Ministerio de Ciencia, Tecnologia e Innovacion Productiva de la Republica Argentina.

Con el codigo completo se desarrollaron simulaciones del comportamiento
aeroelastico de una placa plana correspondiente al caso de verificacion del modelo
aeroelastico desarrollado en la seccion 6.3 del capitulo de resultados. En esta
experiencia se simuld 50 segundos de tiempo fisico (667 pasos de simulacion) y se

empled un valor velocidad de 160 ft/s y una malla, 5x27 paneles.
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En la Tabla A-6 se presentan los valores de tiempo de ejecucion insumidos por
el codigo empleando diferente cantidad de threads. Estas ejecuciones se realizaron en un
servidor con un procesador con ocho ntcleos y soporte de Hyper-Threading Technology®
lo cual permiti6 obtener resultados con hasta 16 hilos de ejecucion. En la primera columna
de la tabla se indica la cantidad de hilos empleados, en la segunda columna se muestra el
tiempo insumido en la ejecucion del programa y en la tercera se indica, de manera
porcentual, la reduccion de tiempo ganado respecto del caso de ejecucion secuencial. El
lector puede notar en los resultados de la ultima columna el alto impacto resultante de

implementar técnicas de HPC en la porcidn de codigo que se refiere al NUVLM.

Tabla A-6: Tiempos de ejecucion insumido con el cédigo aeroelastico usando distintas cantidades
de hilos de ejecucion. Porcentaje de reduccion en el tiempo de ejecuciones.

Tiempo total de Porcentaje de reduccion
ejecucion en horas (ref. caso secuencial)
Secuencial (1) 15.64 0%
2 8.89 43%
3 6.16 60%
4 472 70%
5 3.93 75%
6 3.40 78%
7 3.01 81%
8 2.71 83%
9 243 85%
10 2.25 86%
11 2.11 87%
12 1.96 87%
13 1.91 88%
14 1.83 88%
15 1.73 89%
16 1.66 89%

En la Figura A-10 se presentan las variaciones, segun la cantidad de hilos de
gjecucion empleados, de los valores de speed up y eficiencia calculados a partir de las
mediciones experimentales del tiempo de ejecucion del codigo. En el caso de emplear 2
hilos de ejecucion, la Figura A-10.a muestra que el speed up es proximo a 2x y, la Figura

A-10.b, muestra que la eficiencia resulta algo menor al 90%. Para el caso de usar el

® Intel® Corporation
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de hilos disponibles, se obtiene un speed up cercano a 10x y la

4

I4

maximo numero

eficiencia cae hasta cerca del 60 %.

#cores

elouaIoy

16

10

#cores

Valores experimentales de a) speed up y b) eficiencia del cédigo aeroelastico.

Figura A-10
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ANEXO B

Datos empleados en la validacion

En este anexo se presentan los datos experimentales y geométricos empleados
en el proceso de validacion desarrollado en el Capitulo 6. Se presentan también las
consideraciones generales asumidas al crear el modelo geométrico-computacional

empleado en las simulaciones aerodinamicas de validacion.

B.1. Datos experimentales

En el proceso de validacion de la herramienta computacional se usaron datos
experimentales de pruebas reportadas por (Smith y Stonum, 1989). Estas pruebas se
realizaron en un tunel de viento del Ames Research Center donde se midieron las
caracteristicas aerodindmicas de un avion de alas unidas denominado JWRA (Figura B-1).
Se consideraron tres configuraciones distintas que ubican la union de las alas delanteras-
traseras a diferentes fracciones de la envergadura del ala delantera. Se construyeron
modelos en escala 1/6 que fueron ensayados en un tinel de viento de 12 pies para baja

velocidad, a un nimero de Mach de 0.35 y un nimero de Reynolds del orden de 10°.

En la Figura B-1 se muestran varias vistas de uno de los modelos de
configuracion denominado JW-1, el cual posiciona la unioén de alas en el 60% de la
semienvergadura del ala delantera. En la Figura B-2.a se muestra una vista en planta del
modelo de configuracion denominado JW-2, el cual posiciona la unién de alas al 80%
de la semienvergadura del ala delantera. La Figura B-2.b muestra una vista en planta

del modelo denominado JW-3, el cual posiciona la unién de alas al 100 %.

Los resultados empleados en la validacion estan referidos a caracteristicas longi-
tudinales de los modelos. Se comparan resultados numéricos contra valores experimentales
del coeficiente de sustentacion, Ci, para distintos angulos de ataque geométrico del
vehiculo. En las Figura B-3 se presentan esas variaciones para cada uno de los vehiculos.
En cada grafica se remarca, con una linea de trazos en color negro, el angulo de ataque a

partir del cual el vehiculo entra en pérdida.
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o

Figura B-1: Diseiio conceptual del avion JWRA (Smith y Stonum, 1989).

b)
JW-3

P

Figura B-2: Avion de alas unidas denominado JWRA
a) configuraciéon JW-2 y b) configuracion JW-3 (Smith y Stonum, 1989).

—
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Figura B-3: Curvas experimentales del coeficiente de sustentacion Cz en funcion del angulo
de ataque a para las configuraciones a) JW-1, b) JW-2 y ¢) JW-3 (Smith y Stonum, 1989).

B.2. Datos geométricos

Ademas de los resultados de las pruebas experimentales, Smith y Stonum
(1989) reportan algunos datos geométricos que permiten delinear la configuracion del

vehiculo:

i) datos generales de la configuracion: envergadura, longitud, altura, area de

referencia y cuerda de referencia;
ii) areas, angulos de flecha y diedro y taper ratio de las alas delanteras y traseras;
iii) area, angulo de flecha y taper ratio del empenaje vertical;

iv) datos geométricos de intradds y extradds de tres perfiles alares posicionados en:

raiz, union de alas y puntera del ala delantera;

v) datos geométricos de intradds y extradds de dos perfiles alares posicionados en la

raiz y la puntera del ala trasera;

185



vi) angulos de incidencia para los cinco perfiles alares reportados;

vii) datums para estaciones del fuselaje: nariz, posicion del borde de ataque del ala
delantera y trasera, centro de balance, referencia para el momento y tren de

aterrizaje principal.

Los perfiles alares usados se muestran en la Figura B-4. Los perfiles de raiz,
unioén de alas y puntera del ala delantera se denominan, respectivamente, JWR, JWJ y
JWT. Los perfiles de raiz y puntera de ala trasera se los denomina, respectivamente, JTR y
JTT. Estos perfiles son modificaciones hechas sobre perfiles NACA de la serie 6. El disefio
de estos perfiles asi como el disefio de la distribucion de incidencias y de la planta alar

pueden consultarse en (Smith y Cliff, 1987).

B.2.1. Datos geométricos no reportados

Las experimentaciones de Smith y Stonum (1989) no fueron originalmente
disefadas para realizar la validacion de un cédigo computacional, por lo que en el reporte
faltan algunos datos geométricos que son fundamentales para definir biunivocamente las

tres configuraciones de los vehiculos aéreos. A continuacion se resefian los datos faltantes:

i) No se reportan valores de cuerda que permitan definir completamente la forma de

las plantas alares de las tres configuraciones.

ii) No estan disponibles los datos geométricos para las estaciones del fuselaje y

motores.

iii) No se informa la posicion exacta de los perfiles alares en las alas de las tres
configuraciones; existen algunos datos adicionales para la configuracion JW-1 en

(Smith y CIiff, 1987) pero la informacion no es del todo suficiente.

iv) No se explicita a que configuracion corresponden los angulos de incidencia reportados.

Para salvar la falta de datos mencionados en los puntos 7) y ii), se han
realizado mediciones sobre las graficas incluidas en el reporte. Para definir la posicion
de los perfiles alares, como una aproximacion, se los ha posicionado en planos que son
paralelos al plano de simetria del vehiculo completo. Por ltimo, se asumieron que los
angulos de incidencia reportados corresponden a la configuracion JW-1 y para las
configuraciones restantes se asume una variacion lineal del angulo de incidencia del ala
delantera, desde la union de alas hasta la puntera. Esta asunciéon se basa en la

informacion disponible del proceso de disefio de la planta alar (Smith y Cliff, 1987).
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Figura B-4: Datos geométricos de perfiles alares

a) JWR, b) JWJ, ¢) JWT, d) JTR y ¢) JTT (Smith y Stonum, 1989).
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B.3. El modelo geométrico-computacional

El codigo aerodindmico basado en el NUVLM requiere que la geometria del
vehiculo sea tratada de una manera particular (Ceballos et al. 2008b). La malla que
representa la sdbana vorticosa adherida al vehiculo es generada a partir de ciertos
parametros geométricos generales (angulos de flecha y diedro de las alas, envergadura y
dimensiones del fuselaje y del empenaje vertical) y de informacion relativa a los perfiles
alares. La malla correspondiente a una configuracion completa se obtiene manipulando
de manera separada las distintas partes que componen el vehiculo; esto es, las alas

delanteras internas y externas, las alas traseras, el empenaje vertical y el fuselaje.

La construccion de la malla se hace con una herramienta computacional que
permite generar configuraciones de vehiculos de alas unidas de manera simple y rapida.
El tamafio de malla generada se define con un solo parametro, que es el niimero de
paneles distribuidos en el sentido de la cuerda del ala delantera. Mas detalles acerca de

la generacion automatizada de la malla pueden consultarse en el Capitulo 5.

En el modelado de las geometrias de los vehiculos se asumieron dos simplifi-

caciones sobre el modelo real.

Como primera simplificacion se asume que la sustentacion que produce el
fuselaje y los motores es mucho menor que la producida por la planta alar. El fuselaje se
aproxima como un cilindro de didmetro constante en cuyos extremos se realiza una
reduccion gradual del didmetro. Ademas de ello, los motores fueron ignorados en el

modelo geométrico-computacional.

Otra simplificacion asume que para el calculo de caracteristicas longitudinales,
la forma del empenaje vertical influye muy poco en la sustentacion. El empenaje es
aproximado con un plano cuya forma admite que el extremo libre del empenaje coincida

completamente con las raices de las alas traseras.

En el Capitulo 6, en la Figura 6-8 se muestra el modelado geométrico-
computacional de las tres configuraciones que se han empleado para realizar
simulaciones numéricas. Por conveniencia para la lectura, esta figura es reproducida

nuevamente a continuacion como Figura B-5.
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Figura B-5: Modelo geométrico-computacional para las
configuraciones: a) JW-1, b) JW-2y ¢) JW-3.
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ANEXO C

Lista de publicaciones del autor
relacionadas con este trabajo

En este anexo se listan las publicaciones del autor relacionadas con este

trabajo de tesis.

C.1.

1.

2.

3.

C.2.

4.

Publicaciones en congresos internacionales con referato

Ceballos L., Preidikman S. y Massa J., “Una herramienta computacional para el

disefio de vehiculos aéreos no tripulados de gran envergadura y gran altitud,”
IX International Congress on Numerical Methods in Engineering, CIMENICS
2008. Isla Margarita, Venezuela, ISBN: 978-980-7161-00-8, pp.TC 7-14, 2008.

Ceballos L., Preidikman S. y Roccia B., “Simulaciones numéricas del

comportamiento aerodindmico inestacionario y no lineal de vehiculos aéreos
no tripulados con alas unidas de gran envergadura,” XIII Congreso Chileno de
Ingenieria Mecénica, Energia, Agua y Mineria, COCIM 2008. Arica, Chile,
Noviembre de 2008.

Llanos A., Ceballos L., Preidikman S., “Analisis de la performance mediante el

uso de Valgrind de un cédigo computacional para la simulacion del
comportamiento aerodindmico de vehiculos aéreos no ftripulados,” IX
Argentinian Congress on Computational Mechanics, I South American
Congress on Computational Mechanics, XXXI Iberian-LatinAmerican
Congress on Computational Methods in Engineering, MECOM — CILAMCE
2010. Buenos Aires, Argentina, Noviembre de 2010.

Publicaciones en congresos nacionales con referato

Ceballos L., Preidikman S., y Massa J.,, “Desarrollo de una herramienta

computacional para disefio de vehiculos aéreos no tripulados,” I Congreso
Argentino de Ingenieria Mecéanica, CAIM 2008. Bahia Blanca, Argentina, 1-3
de Octubre de 2008.
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Ceballos L., Preidikman S., y Massa J., “Generador paramétrico de geometrias de
UAVs de alas unidas orientado al método no-lineal e inestacionario de red de
vortices,” XVII Congreso sobre Métodos Numéricos y sus Aplicaciones,
ENIEF 2008. San Luis, Argentina. ISSN 1666-6070, Vol. XXVII, Numero 40,
pp- 2983-3007, 2008.

Ceballos L., Preidikman S. y Massa J., “Herramienta computacional para simular
el comportamiento aerodinamico de vehiculos aéreos no tripulados con una
configuracion de alas unidas,” XVII Congreso sobre Métodos Numéricos y sus
Aplicaciones, ENIEF 2008, San Luis, Argentina. ISSN 1666-6070, Vol.
XXVII, Numero 42, pp. 3169-3189, 2008.

Ceballos L., Preidikman S. y Massa J., “Vehiculos aéreos no tripulados de alas
unidas: simulaciones del comportamiento aerodindmico,” Primer Congreso
Argentino de Aerondutica, CAIA 2008. La Plata, Argentina, ISBN 978-950-
34-0496-6, 3 al 5 de diciembre de 2008.

Ceballos L., Preidikman S., Gebhardt C. y Massa J., “Comportamiento
aeroelastico inestacionario y no-lineal de vehiculos aéreos no tripulados de alas
unidas: herramienta para relacionar el modelo aerodindmico con el
estructural,” V Congreso Argentino de Tecnologia Espacial, CATE 2009. Mar
del Plata, Argentina, 13 al 15 de Mayo de 2009.

Ceballos L., Preidikman S., Roccia B. y Massa J., “Generacion automatica de
la geometria de vehiculos aéreos no tripulados y simulaciones de su
comportamiento aerodindmico,” Congreso Informacion y Comunicacion para
la Sociedad del Conocimiento - CNIT 2009. Coérdoba, Argentina, 16, 17 y 18
de Junio de 2009.

Ceballos L., Preidikman S. y Verstraete M., “Avances en el estudio del comporta-
miento aeroelastico de vehiculos aéreos no tripulados,” II Congreso de
Matematica Aplicada, Computacional e Industrial - II MACI 2009. Rosario,
Argentina, 14 al 16 de Diciembre de 2009.

Ceballos L., Barone A., Flores A. y Preidikman S., “Desarrollo de una estrategia de
paralelizacion explicita para el método de red de vortices inestacionario y no
lineal,” Memorias del Segundo Congreso Argentino de Ingenieria Mecanica -
IT CAIM 2010. San Juan, Argentina, 16 al 19 de Noviembre de 2010.
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Noviembre de 2011.

Ceballos L., Preidikman S. y Massa J., “Validacion de un programa de
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Velez M., Varela M., Bettiol N., Arroyo M., Ceballos L. y Preidikman S.,
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