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RESUMEN

Los vehiculos aéreos no-tripulados (UAVs) se estan usando para vigilancia, reconocimiento y
telecomunicaciones. Estas aeronaves han sido concebidas como plataformas espaciales,
flexibles y méviles, que vuelan a gran altitud y pueden resultar una alternativa a los actuales
satélites de comunicaciones. El alto numero de Reynolds, caracteristico del vuelo de este tipo
de vehiculos aéreos, valida el uso de modelos aerodinamicos donde los efectos viscosos estan
confinados a las estelas vorticosas que se desprenden de los bordes filosos de todas las
superficies sustentadoras y a la capa limite que envuelve la superficie de la estructura del
vehiculo y donde el resto del flujo puede considerarse potencial. La utilizacion del método de
red de vortices no lineal e inestacionario (NUVLM) permite predecir las cargas aerodinamicas
actuantes y las interacciones aerodinamicas que existen entre las estelas vorticosas, las alas
delanteras, las alas posteriores, y el empenaje vertical.

La herramienta computacional desarrollada en este trabajo permite generar la geometria del
UAV de una manera simple y rapida a través de la definicion de parametros geométricos
generales y estudiar el desempefio aerodinamico de la configuracion de UAV seleccionada. Los
parametros geométricos de entrada son: envergadura, dimensiones del fuselaje, estabilizador
vertical y alas, posicion de la unién de alas, angulos de flecha y diedro, etc. Mediante el uso de
transformaciones afines se genera la geometria del UAV, una malla que representa la sabana
vorticosa adherida a la superficie del vehiculo es creada automaticamente previa al uso del
NUVLM. Se presentan resultados que muestran la flexibilidad que tiene el generador de
geometria y el uso de la herramienta sobre geometrias simples y sobre el UAV completo. Este
trabajo es la parte inicial de un esfuerzo mucho mayor cuyo objetivo general es lograr un
entendimiento cabal del comportamiento aeroelastico no-lineal y no-estacionario de UAVs con
configuracion de alas unidas de gran alargamiento y alta flexibilidad, y que vuelan a gran altura.

Palabras Claves: vehiculos aéreos no tripulados, uavs, método de red de voértices no lineal e
inestacionario, configuracion de alas unidas, “sensorcraft”.



1. INTRODUCCION

Los vehiculos aéreos no tripulados o “Unmanned Aerial Vehicles” (UAVs) tienen aplicaciones en
actividades civiles, cientificas, comerciales, y militares. Algunas de estas actividades son desarrolladas
a grandes altitudes (en la estratosfera), en régimen de vuelo subsoénico (nimeros de Mach entre
0.4 y 0.6), por un tiempo prolongado (superior a las 24 horas), y a bajo costo. Estas misiones
requieren del uso de vehiculos muy livianos que operen a baja velocidad produciendo muy
alta sustentacién y baja resistencia. Estos rasgos particulares hacen necesario que el vehiculo a
utilizar tenga alas de gran envergadura y gran alargamiento [1, 2]. En las ultimas décadas se ha
desarrollado un disefio conceptual de UAV con una configuracion de alas unidas (Joined Wing,
High-Altitude Long-Endurance Aircraft), que satisface estas necesidades. Esta configuracion
presenta un sinnumero de ventajas aerodinamicas y operacionales frente a los disefios
convencionales [3].

Durante las etapas de disefio preliminar o de redisefio de este tipo de aeronaves, resulta crucial
disponer de herramientas computacionales que permitan asistir al proyectista con el fin de reducir:
1) el tiempo de preparacion de datos, 2) el numero de errores cometidos en la definicion de la
geometria y en la generacion de mallas, y 3) el costo computacional asociado al uso de cadigos de
computadora para analisis estructural, aerodinamico, y/o aeroelastico, entre otros.

En este trabajo se presentan avances en el desarrollo de una herramienta numérica muy flexible
que permite llevar a cabo, de manera econdmica, la definicion geométrica (y generacion de
mallas) de diferentes configuraciones de UAVs, y el posterior andlisis de las caracteristicas
aerodinamicas (inestacionarias y no-lineales) de estas configuraciones.

2. EL MODELO AERODINAMICO

El modelo aerodinamico implementado en la herramienta computacional aqui presentada se basa
en la distribucion de singularidades. La idea principal consiste en reemplazar las superficies de los
cuerpos inmersos en el seno del fluido por una distribucién de singularidades, y calcular la intensidad
de dichas singularidades mediante la solucién de la versién discretizada de una ecuacion integral.
En particular, el modelo empleado se basa en la distribucion de segmentos vorticosos de intensidad
variable tanto espacial como temporal.

El nimero de Reynolds relativamente alto, caracteristico del vuelo de estos vehiculos, valida la
utilizacion de modelos aerodinamicos que consideran el flujo como levemente viscoso. En este
tipo de flujos, los efectos de la viscosidad estan confinados, solamente, a las estelas vorticosas
(modeladas como sabanas vorticosas libres) que se desprenden de los bordes filosos del sélido
inmerso en la corriente de aire, y a las delgadas capas limite (modeladas como sabanas vorticosas
adheridas) que envuelven la superficie del vehiculo. El resto del flujo se considera potencial. Esto
permite predecir las cargas aerodinamicas mediante el uso del conocido método de red de vértices
no-lineal e inestacionario (NUVLM). Esta técnica de la dinamica de fluidos computacional brinda una
solucion numérica para el problema considerado en este trabajo, que es muy atractiva y que
requiere poco esfuerzo computacional. Adicionalmente, este método presenta ventajas importantes

debido a su generalidad y a la relativa simplicidad de su implementacién computacional [4].
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La implementacion numérica de este modelo requiere que la geometria del UAV se defina de una
manera particular: las distintas partes componentes del vehiculo (ver Figura 1) son representadas
mediante un conjunto de superficies. La definicion de estas superficies se realiza mediante mallas
formadas por paneles y nudos. En la primera parte de este trabajo se describe un preprocesador

desarrollado especificamente para construir las mallas mencionadas anteriormente.

3. EL PREPROCESADOR

La malla que representa la sabana vorticosa adherida al vehiculo es generada por un preprocesador
que puede crear distintas configuraciones de UAVs a partir de ciertos parametros geométricos
generales, de informacion relativa a los perfiles alares, y de 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, empenaje, fuselaje, etc. (ver Figural).
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Figura 1 Denominacién de las componentes de un UAV de alas unidas.

En una configuracion de UAV de “alas unidas” se utilizan diferentes perfiles alares en la raiz del
ala delantera, en la raiz de ala trasera, en la unién de alas, y en la puntera. Los distintos perfiles
son generados por el preprocesador a partir de la definicion geométrica del extradds y del intrados.
Estos datos son posteriormente procesados para determinar la linea media del perfil y para
distribuir, sobre la linea media, los nudos que conforman la malla aerodinamica. Un ejemplo de

este tratamiento se presenta en las Figura 2.ay 2.b.
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Figura 2 Ejemplo del tratamiento realizado por el preprocesador al Perfil FX 60-126.

Los parametros necesarios para definir la geometria del UAV se indican en la Figura 3 y se listan

en la Tabla 1, estos parametros deben ser ingresados como datos de entrada del preprocesador.
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Figura 3 Parametros que definen la geometria de un UAV de alas unidas.

Tabla 1 Parametros de entrada para el preprocesador.

ct
crf
L
Lt
dn
zfa
dob
Aob

Sob

xnfs

Cuerda en la punta de ala.

Cuerda en la raiz del ala delantera.
Longitud total del fuselaje.

Longitud de la parte trasera del fuselaje.
Diametro del fuselaje en la nariz.

Altura del empenaje vertical.

Angulo de diedro del ala delantera externa.

Angulo entre el borde de ataque y el eje y del
ala delantera externa.

Longitud en el sentido de la envergadura del ala
delantera externa.

Posicion de la raiz del ala delantera respecto de
la nariz del UAV.

g
cra
Ln
d
dt
xfa
oib
Aib

Sib

Zw

Cuerda en la union de alas.

Cuerda en la raiz del ala trasera.

Longitud del morro.

Diametro del cuerpo principal del fuselaje.
Diametro del fuselaje en la parte trasera.
Separacion entre el ala delantera y la trasera.
Angulo de diedro del ala delantera interna.
Angulo entre el borde de ataque y el eje y del
ala delantera interna.

Longitud en el sentido de la envergadura del
ala delantera interna.

Posicion de la raiz del ala delantera respecto
del eje del fuselaje.

A partir de los datos de entrada, el preprocesador efectlia en primera instancia, un delineamiento

general de las partes componentes del UAV. Para ello genera un conjunto de curvas que serviran, a

posteriori, como referencias para construir las mallas. Para poder ubicar cada una de las curvas se

llevan a cabo transformaciones afines que producen rotaciones, traslaciones y escalados de los

dominios resultantes del procesamiento de los perfiles antes mencionado. Cada una de las partes a

mallar posee dos curvas de referencia. En las Figuras 4.a y 4.b se muestran las curvas que sirven

de referencia para construir la malla del ala trasera y del ala delantera externa respectivamente.

Y

b)

Figura 4 Curvas de referencia utilizadas para delinear la geometria del UAV.
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El fuselaje es idealizado, en su mayor parte, como un tubo con seccion circular de diametro
constante. Para definir la nariz y la parte trasera del fuselaje, se realiza una reduccion gradual del
diametro (ver Figuras 5.a y 5.c). La razén por la que el fuselaje se modela como un cuerpo que
no estd completamente cerrado, es para evitar redundancias en el NUVLM [5], ya que el
método que se encuentra implementado en el procesador produciria un sistema de ecuaciones
algebraico lineal donde la matriz de coeficientes seria singular.

Para determinar la interseccion entre el ala delantera y el fuselaje debe efectuarse un tratamiento
particular. Para ello debe determinarse la interseccion entre el cilindro circular que define el
fuselaje y la superficie curva que define el ala delantera interna. Para obtener esta interseccion
debe resolverse un sistema de ecuaciones algebraicas no lineales; para ello se utiliza el método
iterativo de Newton. La Figura 5.b muestra la malla alrededor de la interseccién fuselaje-ala
delantera interna.

La unién entre el ala delantera y la trasera se modela siguiéndose el disefio propuesto en la
referencia [6]. En la Figura 5.d se presenta un detalle del mallado alrededor de esta unién. El
empenaje vertical es representado como una placa plana sin espesor. En la parte superior del
mismo se sitlan las raices de las alas traseras como se muestra en la Figura 5.c.

Figura 5 Detalles del tratamiento de zonas particulares del mallado.

En la Figura 6 se presentan algunos ejemplos de configuraciones obtenidas mediante el uso del
preprocesador desarrollado en este esfuerzo. En la Figura 6.a se presenta la “configuracion base”
tomada de la referencia [7]. La Figura 6.b muestra una configuracién con el ala delantera sin
flecha y sin diedro. En la Figura 6.c se presenta una configuracién con variacion en la cuerda de
todas las superficies sustentadoras, y con alabeo geométrico del ala delantera. Por ultimo, en la
Figura 6.d se muestra una configuracién en la que el tamano 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 ilustrar la flexibilidad del preprocesador desarrollado.
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Figura 6 Ejemplos de diferentes geometrias de UAVs generadas por el preprocesador.

Adicionalmente, la herramienta tiene capacidades para exportar geometrias del UAVs en formato
DXF (Drawing Exchange Format) mediante el uso de entidades 3DFACES. En la Figura7 se
muestra esta capacidad adicional, y puede observarse el resultado de ejecutar comandos de
“render” y de rotaciéon en 3D en un programa de CAD comercial sobre archivos que fueron
generados por el preprocesador que se presenta en este trabajo.
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Figura 7 Uso de archivos generados por el preprocesador en un programa de CAD comercial.
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4. RESULTADOS

4.1 Caso 1: geometrias simples

En esta seccidn se presentan resultados, obtenidos con la herramienta desarrollada, para alas
con planta rectangular y con perfil alar simétrico. En las Figuras 8.a, 8.b y 8.c se muestra la
evolucion espacial de la estela vorticosas para un ala rectangular plana con alargamiento 10 y
para un angulo de ataque geométrico de 10 grados.

a) b) c)
Figura 8 Evolucién espacial de la estela para a) 25, b) 50 y, c¢) 100 pasos de tiempo.

En la Figura 9 puede verse la evolucion temporal de la circulacion asociada a los segmentos de
vorticidad distribuidos a lo largo de la cuerda. En la grafica que corresponde al paso de tiempo 0,
se puede apreciar la antisimetria de la curva respecto una linea vertical imaginaria situada en la
mitad de la cuerda. En los pasos de tiempo sucesivos se visualiza el “ascenso” de la curva de
circulacion. En la grafica correspondiente al paso de tiempo 100 se observa que el valor de
circulacion en el borde fuga tiende a cero (caracteristica de la respuesta en régimen).

Otros resultados obtenidos con un ala rectangular con alargamiento 14, un angulo de ataque de
10 grados, y una malla mas densa, se presentan en las Figuras 10 y 11. Alli puede verse la
variacion del coeficiente de presion a lo largo de la cuerda y en la envergadura del ala. En la
Figura 10 se compara la solucidon numérica en linea de puntos con la analitica [8] en linea llena.

2.5

r

1.5

paso 25

paso 100

O.5F

-1.5

0 x/c 1

Figura 9 Evolucién temporal de la circulacién a largo de la cuerda media de un ala de gran alargamiento.
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Figura 10 Distribucién del AC, a lo largo Figura 11 Distribucién del AC, sobre
de la cuerda en el centro del ala [8]. la superficie de la mitad del ala.

4.2 Caso 2: configuracion completa de un UAV

En esta seccion se muestran resultados obtenidos aplicando la herramienta desarrollada a la
configuracién completa del UAV tomado de la referencia [7] para un angulo de ataque geométrico
de 10 grados. La Figura 12 muestra la evolucion espacial de las estelas desprendidas desde el
borde de fuga de las superficies sustentadoras para distintos instantes de tiempo.

PAPIITEETIINY e

Figura 12- Evolucion de estelas para a) 25 y b) 50 pasos de tiempo.

En la Figuras 13.a y 13.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. En la Figura 14
se muestran detalles del vortice de puntera de ala y del vortice que se forma como consecuencia
de la unién entre las alas delantera y trasera.

VLT LT

a)

b)

Figura 13 Detalles del comportamiento de las estelas en 50 pasos de tiempo.
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Figura 14 Detalles del vortice arranque, de puntera de ala, y del vértice que se forma como
consecuencia de la unién entre el ala delantera y el ala trasera en 50 pasos de tiempo.

En la Figura 15 se muestra la distribucion del coeficiente de presion sobre las superficies susten-
tadoras para el paso de tiempo 50. En la Figura 15.a se puede observar una vista superior del ala
delantera aislada, en la Figura 15.b del ala trasera aislada y, en la Figura15.c del conjunto.

=

~a@hbhonsae=

Figura 15 Distribucién del AC, sobre las superficies de las alas.

5. CONCLUSIONES

Se presentdé una herramienta computacional (en desarrollo) que se utiliza para llevar a cabo el
disefio aerodinamico preliminar de UAVs con una configuracion de alas unidas de gran alargamiento.
La herramienta posee un preprocesador que permite crear, con gran flexibilidad, distintas configu-
raciones de UAVs a partir de parametros geométricos generales y de informacion relativa a los
perfiles alares. Estos datos suelen disponerse en la instancia preliminar de disefio o en una
posterior etapa de redisefo.
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Una capacidad importante que posee el preprocesador es que la geometria se genera de manera
adecuada para ser luego tratada por un procesador que implementa el modelo aerodinamico que
utiliza el método de red de vértices no lineal e inestacionario. Esto permite prescindir de programas

externos de CAD y/o generadores de mallas en la etapa de definir la geometria.

El preprocesador tiene la capacidad adicional de exportar la geometria generada en archivos
ASCII (formato DXF) que pueden ser manipulados luego en algun programa de CAD que interprete
ese formato. Esto facilita la etapa posterior de desarrollo en la que se disefian detalles del vehiculo,
p.e. la geometria importada en el CAD puede servir de referencia para disefiar la estructura de

las alas (costillas, largueros, larguerillos, platabandas, herrajes, etc.).

El modelo aerodinamico implementado en este esfuerzo ha sido validado comparandolo con
resultados disponibles en la literatura para geometrias simples y con soluciones clasicas de la
teoria de perfiles delgados.

Este trabajo es la parte inicial de un esfuerzo mucho mayor cuyo objetivo general es lograr un
entendimiento cabal del comportamiento aeroelastico no-lineal y no-estacionario de UAVs con

configuracion de alas unidas de gran alargamiento y alta flexibilidad, que vuelan a gran altura.
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