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1.

Simbolos

Tabla 1. Lista de simbolos.

AOA Angulo de ataque
€ Presion de saturacion vapor de agua kPa
E Energia interna del sistema J
g Aceleracion gravitatoria 9,8 m/s?
h Altitud 4.000 m
H Entalpia J
k Energia cinética de turbulencia J
L Fuerza de sustentacion N
Lwc Contenido medio de agua g/m?
MWD Diametro medio de las gotas [
S Superficie m?
P Presién estatica 61.706,925 Pa
q Presiéon dinamica Pa
R, Constante gas ideal aire 287,05376 J-K/kg
T Temperatura estatica del aire K
u Velocidad m/s
P) Densidad g/m?
L Viscosidad dindmica Pa-s
v Viscosidad cinematica m? /s
Oij Tensor de tensiones N
T Tensién tangencial N
K Conductividad térmica W/(m-K)

Tabla 2. Numeros adimensionales.

Fr | Numero de Froude local

Re Numero de Reynolds

y+ yplus

Tabla 3. subindices

00 Valor de referencia

Correspondiente al flujo de aire

Correspondiente a las gotas de agua

II




2. Resumen/Laburpena/Abstract

En la actualidad, continian ocurriendo catastrofes en el sector aéreo debido a la forma-
cion de masas de hielo en las aeronaves. El propésito principal de este trabajo es estudiar los
procesos de formacion de estas masas de hielo, para ello se utilizara el software Fensap-Ice
de Ansys, basado en el método numérico de volimenes finitos. Una ventaja clave de este
método es que permite analizar cualquier condicion climatica de manera repetida sin incu-
rrir en costos experimentales ni riesgos de seguridad. Se estudiardn los modelos fisicos en
los que estd basado el software y se desarrollara un entorno virtual adecuado para realizar
las simulaciones. Una vez realizadas las simulaciones se cuantificara el efecto del hielo sobre
la aerodinamica del perfil a través del coeficiente de sustentacion del sistema. Por tultimo,
se tratara de identificar las condiciones climatoldgicas que supongan mayor riesgo para la
aviacion y se evaluara si suponen un riesgo real para la integridad de los pasajeros y de la
aviacion.

Currently, air disasters due to the formation of ice masses on aircraft continue to occur.
The main purpose of this work is to study the processes involved in the formation of these
ice masses, for which the Ansys Fensap-Ice software will be used, based on the finite volume
numerical method. A key advantage of this method is that it allows for repeated analysis
of any weather condition without incurring experimental costs or safety risks. The physical
models on which the software is based will be studied, and a suitable virtual environment
will be developed to carry out the simulations. Once the simulations are completed, the
effect of ice on the aerodynamics of the airfoil will be quantified through the lift coefficient
of the system. Lastly, an attempt will be made to identify weather conditions that pose the
greatest risk to aviation, and an assessment will be made as to whether they pose a real risk
to passenger and aviation safety.

Gaur egun, aire-sektorean hondamendiak gertatzen jarraitzen dute, aireontzietan izotz-
masak sortzen direlako. Lan honen helburu nagusia izotz masa hauen eraketa prozesuak
aztertzea da, horretarako Ansys-en Fensap-Ice softwarea erabiliko da, bolumen finituen zen-
bakizko metodoan oinarritua. Metodo honen funtsezko abantaila da edozein baldintza kli-
matiko behin eta berriz aztertzea ahalbidetzen duela, kostu esperimentalik eta segurtasun-
arriskurik gabe. Softwarearen oinarri diren eredu fisikoak aztertuko dira, eta simulazioak
egiteko ingurune birtual egokia garatuko da. Simulazioak egin ondoren, izotzak profilaren
aerodinamikan duen eragina kuantifikatuko da, sistemari eusteko koefizientearen bidez. Az-
kenik, hegazkinentzat arrisku handiena dakarten baldintza klimatologikoak identifikatzen
saiatuko gara, eta bidaiarien eta hegazkinen osotasunerako benetako arriskua ote diren eba-
luatuko dugu.
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3. Introduccion

La formacion de cristales de hielo en las aeronaves es un problema que pone en riesgo
la seguridad de millones de pasajeros cada ano [1-3]. En tan solo un dia surcan los cielos
alrededor de 100.000 aviones comerciales, los cuales trasladan una media de 6 millones de
pasajeros [4]. Con el fin de garantizar la mayor seguridad posible para ellos, es de vital
importancia entender e intentar solucionar los problemas generados por la formacion de
hielo en diferentes partes de una aeronave.

El hielo generado sobre una superficie aerodinamica varia las propiedades de la misma,
reduciendo la sustentacion y aumentando la resistencia al aire. Las masas de hielo no solo
aparecen en el fuselaje de la aeronave (ver Figura 1), sino que estas tienden a aparecer
también en las hélices, lo que provoca un aumento de su peso y una reduccion en la efi-
ciencia del motor. Los motores propulsados por hélices no son los tnicos afectados, y es
que las turbinas son también susceptibles al congelamiento. La apariciéon de hielo en las
aspas de las turbinas provoca un aumento de la resistencia al aire y una separacion de flujo
prematura, disminuyendo la eficiencia. Los flaps (ver Figura 1) también son vulnerables a
la congelacion, pudiendo reducir la movilidad de los mismos y, por tanto, una disminucién
de la maniobrabilidad de la aeronave.

Estabilizador
vertical

Winglet \
y« Alerén i/.ﬂmc',n

: Elevador

Estabilizador
horizontal

Cabina Spoiler
Turbina

Figura 1. Esquema aeronave.

Se puede dividir el hielo formado en dos grandes grupos (ver Figura 2) rime ice, o
cencellada en castellano y el glaze ice, o hielo glaseado. El hielo conocido como rime ice
se forma cuando gotas de agua superenfriadas entran en contacto con una superficie por
debajo de 0 °C. Las gotas de agua superenfriadas son aquellas que se encuentran a una
temperatura inferior de su punto de congelacion, pero en estado liquido. Las gotas necesitan
un cristal semilla o nicleo al rededor del cual se pueda formar una estructura cristalina,
por ejemplo, el propio fuselaje del avion. Las gotas de agua son normalmente pequenas,
con un didmetro aproximado de varias micras [5], y se congelan de manera casi instantédnea
al entrar en contacto con el perfil aerodindmico, creando una combinacion de cristales de
hielo y burbujas de aire. Esto provoca que las estructuras cristalinas que se forman sean
rugosas y opacas. Por el contrario, el hielo conocido como glaze ice es la clase de hielo mas
peligroso, debido a la rapida formacién de este. Por su naturaleza transparente es dificil de
ver, y su estructura compacta lo hace dificil de combatir una vez se ha formado. Las nubes
pueden contener una gran concentracién de gotas de agua superenfriadas de hasta 5 mm de
didmetro [5]. Cuando estas gotas impactan sobre la superficie aerodindmica no se congelan
de manera inmediata y fluyen sobre esta dejando tras de si una cobertura de hielo [6].
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Figura 2. a) rime ice b) glaze ice.

En la siguiente tabla (ver Tabla 4) se pueden observar distintos eventos relacionados
con la formacién del hielo, se va a utilizar la clasificacién de la Administracién Federal
de Aviacién. Nos vamos a enfocar en las tres secciones mayoritarias, 91, 121 y 135. Bajo
la seccion 91 operan aviaciones destinadas al transporte privado y al uso recreacional. La
seccion 121 engloba aerolineas comerciales y aviaciones destinadas al transporte de carga.
La principal diferencia de la seccién 135 y la 121 es que los vuelos que operen bajo la seccién
135 no tienen por qué ser programados [2].

Tabla 4. Tipos de eventos en base a la operacién realizada [2].
Tipo de evento Operaciéon

Seccién 135 Seccién 135
programado | no programado

Horas de vuelo 232.868.640 | 25.050.928 | 46.350.000 | 416.319.000

Seccién 121 Seccién 91

42
1(9,5%)

48
1 (83%)

275 4511
22 (8,0%) | 165 (3,7%)

Accidentes fatales
Accidentes fatales (hielo)

1603
99 (6,2%)

327
53 (16,2 %)

660 8628
27 (4,1%) | 350 (4,1%)

Catastrofes
Catastrofes (hielo)

Accidentes 534 203 1057 23055
Accidentes (hielo) 6 (1,1%) | 17(8,4%) | 58 (5,5%) | 321 (1,4%)

En la tabla 4 se hace una distincién entre tres tipos de eventos. Los accidentes fatales
implican el fallecimiento de uno o varios ocupantes de la aeronave debido al accidente. Las
catastrofes son los accidentes en los que aparte de la tripulacién del avién, fallecen personas
ajenas a la aeronave. Por ultimo, los accidentes hacen referencia a cualquier evento que
impida un correcto funcionamiento de la aeronave, debido al cual alguna persona sufra
lesiones graves o se causen danos en el avion.

Del total de accidentes fatales ocurridos para los aviones operando bajo la seccion 135 el
16,2 % es debido a fenémenos de formacién de hielo (ver Tabla 4). Un ejemplo de esto podria
ser, el vuelo Shaanxy Y-8 de las fuerzas aéreas de Myanmar en 2017 [7]. El accidente se
produjo durante la ruta, después de despegar desde Dawei en Myanmar, y no hubo ningtn
superviviente. El avién era un Antonov An-12 de cuatro motores Ivchenko AI-20 turbo-
propulsados con hélices de cuatro palas de metal [8]. La aeronave atravesé una zona aérea
con nubes de tipo cumulo-nimbo. La tripulacion activé el sistema de deshielo de las alas,



pero minutos mas tarde, saltaron las alarmas por congelacion de la toma de aire de los
motores. Con la toma de aire todavia congelada, la velocidad del viento aumento6 de 8 nudos
a 42. En estas condiciones el avién comenzo6 a girar sin control y acabd por estrellarse en el
mar.

La totalidad de vuelos contemplados en el estudio de la NASA [2] contaban con un
certificado de proteccion contra la formacion de hielo. Para certificar si una aeronave retune
las condiciones necesarias para tener este certificado se utilizan métodos de ingenieria como el
andlisis [9-11], simulaciones computacionales de fluidos (CFD) [12,13], pruebas en tuneles de
viento (en condiciones de congelacién y no congelacién) [14-18] y vuelos de prueba [19-21].
Pese a estos analisis, el hielo sigue causando catastrofes aéreas, y por ese motivo mayor
estudio del problema es necesario.

De hecho, la formacion de hielo en un tinel de viento tiene la desventaja de la aplicacion
de las leyes de escala, es por esto que no se pueden replicar todas las condiciones meteo-
rolégicas contempladas a la hora de otorgar el certificado de congelamiento. Las limitaciones
de escala estan dadas por la reduccion del tamano del modelo a la hora de su comprobacion
y analisis. Por ejemplo, un modelo de 1:5 de escala, debe ser probado a 5 veces la velocidad
de aire. A medida que el modelo sea menor, mayor debera ser la velocidad de aire empleada
en la seccion de prueba, nos podemos encontrar con que la velocidad de aire en el tinel
de viento esté limitada y que no podamos alcanzar la velocidad deseada. Es por este mo-
tivo que los métodos computacionales estan ganado mucho peso en el estudio de este tipo
de fenémenos, ademaés, es el tinico procedimiento capaz de reproducir todos los escenarios
climatolégicos posibles. Otra de las ventajas del uso de métodos computacionales es la ca-
pacidad de analizar con versatilidad cualquier situacién a un bajo coste tanto econémico
como de seguridad.

Durante los afios cuarenta el uso de aviones aumenté de manera drastica, principalmente
con fines militares. Las aeronaves de uso militar debian ser capaces de operar bajo condicio-
nes climatolégicas adversas. Por lo que las aeronaves que contasen con sistemas de proteccion
contra el hielo tendrian una superioridad clara en el campo de batalla. El problema se abordd
de forma empirica puesto que la capacidad de procesamiento de las computadoras era in-
suficiente, y solamente se podian resolver de manera analitica problemas con geometrias
sencillas como un cilindro o una esfera. En 1959 el NRC (National Research Council of
Canada) empezé a operar con el primer tinel de viento de alta velocidad. En este tinel de
viento se podian alcanzar velocidades de hasta Mach 0,9 y de simular altitudes de hasta 10
km. No fue hasta los anos setenta cuando se consiguieron resolver problemas con geometrias
mas cercanas a la realidad gracias a los métodos numéricos y a una mucho mayor capacidad
de célculo de los computadores [14].

En la actualidad, el problema de la formacién de hielo sigue estando presente y los
principales esfuerzos estén dirigidos a un anélisis computacional del problema [22]. A través
de software de volumenes finitos especializado en la formacién de hielo como FENSAP-ICE
de ANSYS [23], Gleenlce de la NASA [24] o IGLOO2D de Onera [25]. Mientras se siguen
investigando estos fenémenos, también se estan desarrollando medidas para deshacerse del
hielo una vez se ha formado en la aeronave. Los mas utilizados son los siguientes,

= zapatas neumaticas: las cuales se colocan en los bordes de ataque de la aeronave y
se hinchan y deshinchan de manera periddica desprendiendo el hielo formado en esa
zona.

= Deshielo por sistema de impulso: produce impulsos de tipo mecanico o electromagnéti-
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co en el borde de ataque que fracturan y arrojan la capa de hielo, los més potentes
eliminan capas de hielo de hasta 0,75 mm.

= Deshielo de la hélice : consiste en embeber resistencias eléctricas en las palas de la
hélice que deshacen el hielo. El tiempo de caldeo de las palas es de aproximadamente
30 segundos.

» Sangrado de motor: consiste en extraer aire caliente de las turbinas para hacerlo cir-
cular por el interior de las alas y de partes clave del chasis para derretir asi las masas
de hielo que se puedan generar. La capacidad de un avién para poder extraer aire de
una turbina es limitada, ademéds de perder eficiencia e impulso en el proceso.

4. Objetivos

El objetivo principal del trabajo consiste en estudiar el impacto de la formacién de hielo
sobre un perfil aerodinamico a través de un software computacional de volumenes finitos.

Objetivos especificos:

= Desarrollar y ejecutar simulaciones computacionales que sean capaces de representar
fielmente los fenémenos y comportamientos de la realidad fisica bajo estudio.

= Analizar el impacto de la formacién de hielo sobre el flujo de aire.

» Cuantificar el riesgo que supone la formacion del hielo para una aeronave y su tripu-
lacién.

5. La atmosfera

Los tipos de aviones que hemos mencionado en la seccién 1 (ver Tabla 2), vuelan en
rangos de altitud de 3.000 a 4.200 metros. Los principales parametros involucrados en la
formacion de hielo son la altitud, la temperatura, el contenido medio de agua y el diametro
medio de las gotas de agua. El contenido medio de agua lo vamos a denotar por las siglas
LWC y se define como la cantidad de agua dentro de una nube en un volumen determinado
de aire seco, sus unidades son g/m?. El didmetro medio de las gotas de agua lo vamos a
denotar como MWD y sus unidades son pm.

La Administracion Federal de Aviacion estipula que para que sea concedido el permiso de
vuelo, la aeronave en cuestion debera contar con un certificado de proteccién contra el hielo.
Este certificado se otorga en base a la ley CFR 14, Part 25, App. C, [26], donde se especifican
los rangos de altura, temperatura, LWC y MWD dentro de los cuales la aeronave debera
ser capaz de operar. Estas condiciones engloban altitudes desde el nivel del mar hasta 6.700
metros, por lo que incluye el rango de operacion de las aeronaves previamente mencionadas.

Los pardametros cubren rangos de temperatura de -30 °C a -2 °C , MWD de 15 a 40 pum
y LWC desde 0,038 g/m?® a 0,760 g/m>. Estos valores hacen referencia a cimulos de nubes
estratiformes de extension horizontal de hasta 32 km de ancho. A la hora de realizar las
simulaciones se va a trabajar en estos rangos (ver Figura 3).
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Figura 3. LWC vs MWD para diferentes temperaturas (nubes estratiformes).

Los puntos rojos de la Figura 3 hacen referencia a las diferentes condiciones climatolégi-
cas que se van estudiar més adelante.

Nubes

Una nube es un conjunto de particulas de agua o cristales de hielo suspendidos en la
atmosfera. Estas particulas son tan pequenas que su velocidad terminal es practicamente
despreciable. En la siguiente figura se puede observar un diagrama de Clausius-Clapeyron
(ver Figura 4), en el cual se estd caracterizando la presién de vapor de saturacién frente a
la temperatura. Si nos encontramos en las condiciones que estdn a la derecha de la curva
nos encontraremos con aire sub-saturado. Por el contrario, a la izquierda de la curva el aire
estara sobre-saturado. El aire sobre-saturado tiene una humedad relativa por encima del
100 % vy el aire sub-saturado por debajo del 100 %. Sabemos que las nubes se forman cuando
el aire se satura.

100

75

Supersaturado
50

Saturado
25 )

No saturado

e (Presion de Satuacion de Vapor, kPa)

0 25 75 100

50
Temperatura (°C)
Figura 4. Presion de saturacion del vapor de agua.

La saturacién se da cuando la humedad aumenta hasta que la temperatura del punto
de rocio es igual a la temperatura ambiente, o cuando la temperatura ambiente baja hasta



igualarse con la del punto de rocio. La mezcla de dos masas de aire no saturadas puede
producir también saturacion, por ejemplo, las estelas de los aviones.

Una vez alcanzada la saturacién, para que el exceso de agua en la atmosfera pueda
condensarse y formar agua liquida necesita una superficie en la que condensar. Esta superficie
es proporcionada normalmente por pequenas particulas suspendidas en la atmédsfera que se
conocen como aerosoles.

En particular, nos vamos a centrar en las nubes de tipo estratiformes, estos ciimulos de
nubes se caracterizan por no tener un gran desarrollo vertical. Se encuentran en un rango
de 100 m a 6 km sobre el nivel del mar y pueden tener una extensién horizontal de hasta
1.000 km. Dependiendo de la altura a la que se encuentren se les puede clasificar en tres
grupos,

= Alto: Cirroestrastratos, Cirros, Cirrociimulos
= Medio: Altoestratos y Altociimulos

= Bajo: Nimboestratos, Estratos, Estratocimulos y Cimulos

6. Fundamento teorico

6.1. Principios aerodinamicos aplicados

Un cuerpo que se encuentra en contacto con un fluido, ya sea que este esté en movimiento
0 en reposo, experimenta una fuerza ejercida por dicho fluido circundante. Es lo mismo
considerar que el objeto se mueve a través del fluido, siendo el objeto el que esta inmovil
y es el fluido el que se mueve alrededor de él o al revés. El angulo de ataque (o AOA por
sus siglas en inglés), es el dngulo entre la linea de referencia de un cuerpo y el vector que
representa el movimiento relativo entre el cuerpo y el fluido a través del cual se mueve (ver
Figura 5).

Linea de
Referencia

T

Direccion ; o
flujo de Angulo de | —
aire atague l

Figura 5. Esquema angulo de ataque.

La fuerza aerodinamica tiene dos componentes, la fuerza de sustentacién que es perpen-
dicular a la direccion de flujo y la resistencia que es paralela a la direccion de flujo, en la
siguiente figura se da cuenta de este hecho (ver Figura 6). El punto del ala donde se concen-
tran las fuerzas aerodindmicas y de resistencia generadas por el flujo de aire se denomina
centro de presiones. El centro de presiones varia en funcién del angulo de ataque del ala y
de la velocidad del flujo de aire. A medida que el angulo de ataque aumenta, el centro de
presiones se desplaza hacia adelante a lo largo del ala, y a medida que la velocidad del flujo
de aire aumenta, el centro de presiones se desplaza hacia atras.
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Figura 6. Componentes de la fuerza aerodindmica.

La fuerza de sustentacion se genera por efecto Venturi, este fendmeno da cuenta que,

1
P+ §pu2 = C'te (1)

Siendo p la presion en un punto dado del fluido, p la densidad del fluido y u la velocidad
del fluido en dicho punto. Cuando el flujo de aire impacta contra el perfil este se divide
principalmente en dos corrientes de aire. La corriente que pasa por la parte superior del perfil
tendra una velocidad sustancialmente mayor que la que pasa por debajo, esto es debido a
la forma del perfil aerodindmico. Como hemos visto en el efecto Venturi esto generara un
diferencial de presién entre la parte superior e inferior del ala. La presion de aire promedio
serd mas baja en la parte superior por lo que se generara una fuerza en sentido ascendente
que empujara el ala hacia arriba, esta fuerza se conoce como fuerza de sustentacion.

6.2. Fluidos viscosos

La viscosidad es una propiedad fisica caracteristica de todos los fluidos, esta tiene su
origen en las colisiones entre particulas del fluido que se mueven a diferentes velocidades. Se
va a diferenciar entre dos magnitudes. La viscosidad dindmica p y la viscosidad cinematica
v. La viscosidad dinamica relaciona el esfuerzo o tension local en un fluido en movimiento,
con la velocidad de deformacion de las particulas fluidas. La viscosidad cinemaética v, es
una medida de la resistencia interna de un fluido a fluir bajo fuerzas gravitacionales. Las
unidades de v son m?/s. La relacién entre la viscosidad dindmica y la cinemética es la
siguiente,

v=" 2)
p

Ambas magnitudes dependen de la temperatura, en la siguiente tabla se encuentran los

valores de ambas para el intervalo de temperaturas en el que se va a trabajar (ver Tabla 5).

Tabla 5. Variacién de la densidad dinamica y cinemaética para el aire con 7.

Temperatura °C | u x 10 =° Pa:s | v x 107> m?/s
-20 1,630 1,169
-10 1,680 1,252
0 1,729 1,338
5 1,754 1,382
10 1,778 1,426
15 1,802 1,470




Los valores de la Tabla 5 seran utilizados méas adelante a la hora de realizar las simula-
ciones.

6.3. Magnitudes adimensionales

El nimero de Reynolds, es una magnitud adimensional e indica la importancia relativa
de las fuerzas de conveccién sobre las fuerzas viscosas y se puede utilizar para caracterizar
el movimiento del fluido.

Re="C=" (3)

1 v

donde p es la densidad del fluido, u es la velocidad de flujo, ¢ la longitud caracteristica del
perfil aerodinamico y u la viscosidad dinamica. Para régimenes con un ntimero de Reynolds
bajo las fuerzas viscosas seran las dominantes, por ejemplo, en bordes de ataque la velocidad
de flujo tenderd a cero y el flujo serd laminar y fluird de manera constante. A medida que la
velocidad del fluido aumenta las fuerzas convectivas empiezan a tomar mayor importancia
que las fuerzas viscosas y se empiezan a generar patrones cadticos e irregulares lo cual indica
una transicion a un flujo turbulento. Sistemas que operen a un mismo nimero de Reynolds
van a tener las mismas caracteristicas de flujo.

La siguiente magnitud adimensional que vamos a definir es el coeficiente de sustentacion.
Este cuantifica la diferencia de presion generada en la parte superior e inferior del cuerpo
aerodinamico segun se mueve por el fluido viscoso de su alrededor, en nuestro caso el aire.
Se define de la siguiente manera,

L 2L

= — = — 4
C(l qS pu257 ( )

dénde L es la fuerza de sustentacién, S es la superficie relevante y ¢ es la presién dinamica
del fluido vinculada a la densidad del fluido p y la velocidad de flujo w.

Por 1ltimo, el niimero de Froude es un nimero adimensional utilizado en mecanica de
fluidos para describir el comportamiento de un fluido en movimiento.Este niimero se define
como la razén entre la velocidad de un objeto que se mueve a través de un fluido y la
velocidad de propagacion de las ondas en ese fluido. En otras palabras, el nimero de Froude
compara la inercia del objeto en movimiento con la resistencia del fluido alrededor del objeto.

u2

—_— 5
g(MWD) ®)
Donde u es la velocidad local del fluido, g es la aceleracién gravitatoria y MWD el

didmetro medio de las gotas de agua. Vamos a utilizar el nimero de Froude a la hora de
describir el comportamiento de las particulas de agua suspendidas en el aire.

F. =

6.4. Dinamica de fluidos computacional

La dindmica de fluidos computacional, conocida como CFD (por sus siglas en inglés:
Computational Fluid Dynamics), es una rama de la mecanica de fluidos que se dedica a la
simulaciéon numérica de los movimientos de los fluidos y sus interacciones con sélidos. El
flujo de un fluido esta gobernado por las ecuaciones en derivadas parciales de la conservacion
de la masa, el momento lineal y la energia.

La conservacién de la masa en un fluido compresible en el cual la densidad no depende
ni de la velocidad ni de la presion se puede escribir como,



8p — —
8: + V(paVa) = 0, (6)

La ecuacion 6 también se conoce como la ecuacion de continuidad. La segunda ley de
Newton dicta que la fuerza total actuando sobre la particula de un fluido es igual a la
variacion temporal de su momento. Se puede escribir en forma de 3 ecuaciones no lineales

que representan la conservacién del momento lineal

9paVia
ot

conocidas como las ecuaciones de Navier-Stokes,

+V(paVaVi) = V' + pag, (7)

o = —0"py + pa {(kakv’ + 6PV 0’ — §5Z]V;€vk} = —0"p, + 7
(8)
T = g {kakvl + 0% V0 — 55”V;§vk}

El caso particular de fluidos no viscosos (¢ = 0) nos lleva a las ecuaciones de Euler. Para un
flujo laminar, la viscosidad se define de manera empirica a través de la ley de Sutherland [27]

po (TN (T +110 Y
um_(Too> (T+110>’ ©)
donde T se refiere a la temperatura estatica del aire en grados Kelvin. Para utilizar la ley
de Sutherland tenemos que suponer que el gas es un gas ideal, es decir, que esta compuesto
por particulas puntuales con movimiento aleatorio y no interaccionantes entre si. Para el
aire vamos a tomar los valores de referencia: T, = 288 K y o, = 17,9 Pa s.

La energia total del sistema tiene que conservarse, matematicamente lo podemos expresar
de la siguiente manera,

Opato

S V(paVaHa) = V(5(VTL) + 07 paiVe, (10)
k es la conductividad térmica calculada de manera similar a la viscosidad dinamica,
T(3/2)
O — 11
P I3 T (1)

donde C} es igual a 0,0021676 W/mK®/2),

El conjunto de 8 ecuaciones (ecuaciones 2,4,5,6) de flujo con 9 incdgnitas (pa, P, Ua
s Ves Ways flas Ko ) describe el comportamiento de un flujo laminar estacionario. La ecuacion
restante para poder resolver el sistema es la ecuacién de estado para un gas ideal,

Pa = paRaTaa (12)

Una vez resueltas las ecuaciones de flujo vamos a anadir las gotas de agua al fluido.
Tendremos que resolver las ecuaciones de continuidad y conservacién del momento para las
gotas de agua,

%—‘;‘ +V(aVy) =0
) 13)
8(an) - - 21 C’dRed - - Pa 1 (
= +V [aVie V| = S Oz(%—%)—i—@(l—z =



El primer término a la derecha de la igualdad representa el arrastre actuando sobre gotas
de agua de diametro MWD. Es proporcional a la velocidad relativa de las gotas con respecto
al fluido, al coeficiente de arrastre Cy y al nimero de Reynolds de las gotas de agua.

oMW DV, ||V, = V.
Ha
Y a un parametro de inercia,
MW D?*V, .,
_ P . (15)
18 L oo ey

El ultimo termino representa la flotabilidad y la fuerza gravitatoria y es proporcional al
nimero de Froude local (ver seccién 6.3).

Parte del agua que esta suspendida en forma de gotas de agua a través de todo el
fluido impactara contra el perfil aerodindmico, generando una pelicula de agua. La siguiente
figura muestra los fenémenos de transferencia de calor y masa involucrados en la resolucion
de formacién del hielo. En cada superficie solida se modeliza la contaminacion del perfil
aerodinamico provocada por las gotas de agua como una capa fina de agua. La altura de
la capa de agua tiene que ser determinada en todas las regiones de la malla. Dependiendo
de las condiciones termodinamicas de la superficie, parte de esa capa fina de agua puede
sublimarse o convertirse en hielo (ver Figura 7).

" Incidencia evap/subl
N - /’__ h, - Alturadela
—~ R VLS ;
ga* u(xy) \ pelicula
| N e 2
| - e e

—

{(7_ |
N[
r}//' g 1

b
A
.-"'f |.J"-F \/"
) [ —_— |
f'. B ’,,_—’" -
; Formacion e
—— de hielo r
—~— y

Figura 7. Esquema impregnacion de agua en una superficie sélida.

La velocidad de la capa de agua V; es una funcién de las coordenadas = = (x1,2)
en la superficie e y (normal) a la superficie. El problema se simplifica introduciendo una
dependencia lineal de la velocidad de la capa Vf (Z,y), normal a la superficie e imponiendo
velocidad cero sobre la superficie:

7= y o —
Vf(I7y) = a,wall(x)a (16)
K

donde T, ya, €s la fuerza de cizalladura provocada por el aire, es la fuerza predominante
sobre la capa de agua. Esta aproximacién estd justificada ya que la altura de la capa de
agua raramente supera los 10 pm [28]. Haciendo la media de velocidad de la capa a lo largo
de la altura de esta, se puede derivar una velocidad media como sigue

h

—~ 1 hf_,_» .
w@wzﬁﬁvmwwzﬁﬁwmx (17)
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Una vez hallamos obtenido la velocidad media de la capa de agua sobre el perfil podremos
plantear la ecuacion de conservacion de la masa. Esta vez habra que tener en cuenta que
parte del agua de la pelicula se evaporard y otra se congelara. Vamos a plantear la ecuacion
de conservacion de la masa,

Oh = 7
ps [a—;‘ + v(vfhfﬂ = Vo LW C — titeuay — 1itice, (18)

Los tres términos de la derecha de la igualdad hacen referencia a la transferencia de

masa provocada por el impacto de las gotas de agua, la evaporacion y la formacién de hielo.
La segunda ecuacién expresa la conservacién de la energia:

-2
-
cf(Too = T¥) + >

Ohse; Ty =
; [ ey + V(thf) — VOOLWCﬁ - Levapmevap

ot

+ (qusion — CST> mice + U€<T§o - Tﬁ) - Ch<ff — ﬁce,rec) + Qanti—iaing-
(19)

Los tres primeros términos en la parte derecha de la igualdad corresponden a la trans-
ferencia de calor por el impacto de gotas de agua super enfriadas, por la evaporacion y por
la formacion del hielo. Los dltimos 3 en cambio hacen referencia a los flujos de calor de
radiacién, conveccién y conduccion unidimensional.

Las magnitudes py, ¢y, cs, 0, €, ks, Levap, L fusion son propiedades fisicas del fluido y del
solido. Las condiciones de referencia T, V., LW ' son parametros del flujo de aire y de las
gotas de agua. La tension de cizalladura local 7,4, v el flujo de calor @), son datos que se
calculardn a través del médulo Fensap (ver seccién 7). La eficiencia de coleccién de gotas
de agua y la velocidad de impacto de las gotas V; estd suministrado por el médulo DROP3D
(ver seccién 7). El flujo de masa debido a la evaporacion se calcula utilizando un modelo
paramétrico.

Hay que calcular 3 incégnitas, la altura de la capa hy, la temperatura de equilibrio T7%,
en la interfase aire/agua capa de agua/hielo/pared y la acumulacién instantdnea de hielo
m;ee. Para cerrar el sistema son necesarias una serie de relaciones de compatibilidad. En
base a las observaciones fisicas realizadas [28] se pueden expresar de la siguiente manera,

hy > 0
Mice = 0
hiTy > 0

miceff < 0

6.5. Modelos de flujo turbulento

Se considera que el flujo de un fluido es laminar cuando cada capa de fluido se mueve a
una velocidad constante y en una direccién particular, ademas, las capas adyacentes no in-
teractian entre si. El flujo turbulento en cambio, se caracteriza por un movimiento del fluido
cadtico, en el que las particulas se mueven de manera desordenada y la trayectoria de estas
forman remolinos no periddicos. Estos remolinos presentan componentes de la velocidad en
las 3 direcciones del espacio y con valores fluctuantes de esta.

El limite entre el flujo laminar y turbulento es un fenémeno dinamico que depende de
varios factores, como la velocidad del fluido y las condiciones del entorno. Durante el presente
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trabajo se va a trabajar con un nimero de Reynolds del orden de 15x10°. En una tuberia
el limite entre el fluido laminar y turbulento se da para un valor del nimero de Reynolds
de entorno a 2.300, nosotros vamos a trabajar con un nimero de Reynolds 7.000 veces mas
grande que este por lo que podemos afirmar que el flujo de aire va a ser turbulento.

6.5.1. Modelo SST-k-w

Este modelo es un modelo de dos ecuaciones para resolver las ecuaciones de flujo en con-
diciones turbulentas, fue desarrollado por Menter en la decada de 1990 [31]. La formulacién
SST shear stress transport en inglés combina las ecuaciones correspondientes a los modelos
k-w [29] y k-e. El modelo k-w se utiliza para predecir la turbulencia en la parte interna de
la capa limite y la ecuacién k-e¢ se utiliza para predecir la turbulencia en el flujo libre, ya
que el modelo k-w es muy sensible a las perturbaciones del flujo en lo que sera la entrada
de aire del modelo. De esta manera se obtiene una solucién mas precisa en todo el dominio.

Un ejemplo de esto es la referencia [30], en este articulo se comparan diferentes modelos
de flujo turbulento frente a gradientes de presién adversos del flujo de aire, el modelo SST
proporciona la solucién mas precisa en lo que respecta a otros modelos de una y de dos
ecuaciones. Todos los detalles acerca del modelo SST se proporcionan en las referencias [31]

y [32].

6.5.2. Modelo Spalart-Allmaras

El modelo Spalart-Allmaras es un modelo de turbulencia de una sola ecuacion que fué
desarrollado por Philippe Spalart y Steven Allmaras en 1994 [33] y es uno de los modelos
de turbulencia més utilizados en la industria aeronautica.

A diferencia de los modelos de turbulencia de dos ecuaciones, como el modelo SST, el
modelo Spalart-Allmaras se basa en una sola ecuacion diferencial que describe la evolucién
de una variable de turbulencia. Esta variable es la viscosidad cinematica. El modelo Spalart-
Allmaras se utiliza principalmente en simulaciones de flujos turbulentos de alta velocidad,
como en la simulacién de flujos alrededor de aviones y vehiculos hipersénicos. El modelo es
especialmente 1til para flujos de alto niimero de Reynolds, donde los modelos de turbulencia
de dos ecuaciones pueden ser inestables. Frente a modelos de dos ecuaciones tiene la ventaja
de que es facil de implementar y tiene un bajo costo computacional. Todos los detalles acerca
del modelo se proporcionan en las referencias [33] y [34].

6.6. Método de volumenes finitos

El método de volimenes finitos es una técnica numérica utilizada para resolver ecua-
ciones diferenciales parciales (EDP) que describen el comportamiento de fluidos, gases y
sélidos deformables [35]. En el método de volimenes finitos, se parte de la ley de conser-
vacién de alguna propiedad del flujo, como la masa, el momento, la energia o alguna otra
propiedad fisica relevante, y se divide el dominio en una malla de celdas o volimenes finitos.
Para cada celda o volumen, se establecen las condiciones de contorno y se resuelve la EDP
correspondiente.

El método de volumenes finitos tiene varias ventajas sobre otras técnicas numéricas,
como el método de elementos finitos y el método de diferencias finitas. Por ejemplo, el
método de volimenes finitos conserva las propiedades fisicas del flujo, lo que garantiza que
la solucién numérica sea fisicamente coherente. Ademas, el método de volumenes finitos es
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muy adecuado para la solucion de problemas con geometrias complicadas, ya que puede
manejar facilmente mallas no estructuradas y adaptativas [36]. El método consiste en lo
siguiente, vamos a partir de la ecuacion de transporte para una magnitud ¢,

%;D) + V(piig) = V(I'*Ve) + Q° (20)

¢ no tiene por que ser un termino escalar, puede ser también un término convectivo, de
difusion o transitorio. La conveccién es un proceso fisico que ocurre en un flujo de gas en el
cual una propiedad es transportada por el flujo. La difusién en cambio es un proceso fisico
que ocurre en el flujo de un fluido en el cual una propiedad es transportada por el movimiento
aleatorio de las particulas del gas. I" representa el término de difusién y () el término fuente.
Este término se refiere a la cantidad de masa o volumen que se agrega o se elimina en una
region determinada de un fluido en un tiempo determinado. Es decir, la fuente representa
cualquier entrada o salida neta de un fluido a través de un area determinada. Vamos a asumir
que la ecuacién 20 estd en estado estacionario, es decir el término transitorio tiende a cero
y la vamos a aplicar a un volumen de control V. Un volumen de control es una region del
espacio que se selecciona para analizar un sistema fisico. La ecuacién que tenemos aplicando
estas condiciones es la siguiente,

/ dVV (pii¢) = / dV (I*V ) + VQ¢ (21)

Podemos expresar la anterior expresion en términos de la superficies de control utilizando
el teorema de la divergencia de Gauss,

}{ 45V (piie) — 7{ d5TOve) + b Q° (22)
Ve

Ve Ve

El principal reto a la hora de resolver la ecuacién semi-discretizada aparece de la necesi-
dad de integracion del flujo en las caras de cada elemento. Por simplicidad vamos a escribir
los términos de conveccion, de difusion y de flujo total de la siguiente manera,

Por tltimo reemplazamos la integral de superficie sobre C por un sumatorio de los
términos de flujo en cada cara

pasr— - ([ ) (23)

caras(Ve)

6.7. Mallado

El proceso de dividir un dominio continuo en un nimero finito de voliimenes o elementos
interconectados se conoce como mallado. El conjunto de estos elementos forma una malla,
la cual se usa para describir la geometria del problema y donde se resolveran las ecuaciones
diferenciales discretizadas. La precision y la eficiencia de una simulacion CFD va a depen-
der en gran medida de la calidad de la malla utilizada. Una malla bien disenada deberia
tener los elementos suficientes como para capturar las caracteristicas importantes del flujo
manteniéndose lo més simple posible para no generar un coste computacional innecesario.
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Hay diferentes tipos de mallas que se pueden utilizar, entre las que se incluyen las mallas
estructuradas, no estructuradas e hibridas (ver Figura 8).

= Mallas estructuradas: conjunto de elementos interconectados, alineados de manera
regular. Su generacién es sencilla y eficiente. La regularidad de la malla permite una
indexacién y un almacenamiento en memoria simple.

= Mallas no estructuradas: conjunto de elementos interconectado, de formas irregulares
y que pueden ser de varios tamanos y formas. Este tipo de mallado da mayor facilidad
a la hora de representar geometrias complejas y puede ser reestructurado en partes
donde mayor precisién es necesaria. Requieren menos elementos para formar la malla
manteniendo una alta precision.

= Mallas hibridas: tipo de mallado que combina los dos anteriores. Se utiliza cuando el
problema tiene diferentes regiones de interés donde uno o otro mallado es mas eficiente.
Su mayor virtud es la flexibilidad para elegir el tipo de mallado que se va a utilizar.

(a)

Figura 8. a) Malla estructurada, b) Malla no estructurada.

Parametro y+

El parametro y+ es un parametro adimensional utilizado para caracterizar el tamano de
la capa limite cerca de una superficie sélida. El parametro y+ se utiliza para garantizar que
la malla estd adecuadamente resuelta en la capa limite donde el comportamiento del flujo
estd fuertemente influenciado por la presencia de la superficie solida. Se define como,

U
yt = % (24)

donde p es la densidad del fluido, u es la velocidad del fluido, y es la distancia desde la
superficie hasta el centroide de la primera celda y u es la viscosidad del fluido. El valor del
parametro y+ indica el tipo de capa limite que esta presente cerca de la superficie:

= y+<1: Subcapa laminar, donde el flujo estd fuertemente influenciado por los efectos
viscosos del fluido.

» 1<y+<5: Capa de transicion, donde el flujo transita de laminar a turbulento.

= y+>5: Capa turbulenta totalmente desarrollada, donde el comportamiento del flujo
esta dominado por la turbulencia.

En la Figura 9 se puede observar la evolucién desde una subcapa laminar a una dominada
por un flujo turbulento.
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Figura 9. Evolucién flujo capa limite.

7. Software

ANSYS FENSAP-ICE [37] es un software de simulacién numérica de fluidos computacio-
nal (CEFD) especializado en la simulacién de flujos y transferencia de calor en sistemas de
enfriamiento y de prevencion de la formacion de hielo en aeronaves. Es un médulo especifico
dentro de la plataforma de simulacién ANSYS, disenado para la industria aeroespacial y de
defensa.

Se va a trabajar con la version de estudiante, la cual es gratuita para estudiantes univer-
sitarios, esta version tienen una serie de limitaciones en comparacion con el programa en su
version comercial. La principal desventaja es el nimero de elementos y de nodos que soporta
el programa, el maximo en ambos valores es de 512.000, esto tendra una serie de consecuen-
cias que se discutirdn mas adelante. Este software engloba un total de 8 médulos para poder
hacer un analisis detallado y preciso de los fendmenos de formacién de hielo. En el presente
trabajo se va a trabajar con tres modulos diferentes, los cuales van a complementarse el uno
al otro.

El primer médulo que vamos a utilizar es el médulo FENSAP, este médulo se encarga
de resolver las ecuaciones de Navier-Stokes en régimen estacionario y transitorio en 3D. En
nuestro caso el fluido con el que vamos a trabajar es el aire, el cual es un fluido viscoso y
su flujo sera turbulento. Como archivo de entrada el médulo va a requerir un archivo en el
que se especifique el dominio computacional y su correspondiente malla.

El segundo médulo es el llamado DROP3D y va a tener como archivo de entrada la
solucién del flujo de aire proporcionada por el médulo FENSAP. Este médulo utiliza un
modelo euleriano en 3D para el cdlculo de los impactos de las gotas de agua y cristales de
hielo sobre una superficie. Que sea un modelo euleriano implica que las diferentes fases del
sistema son matematicamente continuas y comparten la misma presién de flujo. La funcién
principal del médulo sera resolver las ecuaciones en derivadas parciales que describen la
velocidad de las particulas en el fluido y de la concentracion de agua en el aire. En una tnica
simulacion, se puede obtener la concentracién de agua a lo largo del perfil aerodinamico, los
vectores de velocidad de las particulas, la distribucién de eficiencia de captacion de agua
y los patrones de impacto. Las gotas de agua seran distribuidas de manera aleatoria en el
inlet del dominio computacional atendiendo a un tnico parametro el MWD. Este mddulo
también tendra como archivo de salida un fichero con toda la informacién correspondiente
a la distrubucién de las gotas de agua.
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Por dltimo, tenemos el médulo ICE3D, esta basado también en la resolucién de las
ecuaciones en derivadas parciales termodinamicas que describen los procesos de formacion
de hielo. Este modulo va a necesitar dos archivos de entrada, los generados por Fensap y
DROP3D. El moédulo serd utilizado para calcular la geometria del hielo formado, el grosor
de la capa de agua formada y la temperatura de la superficie. De esta manera se obtendra la
contaminacion del perfil aerodindmico en un tiempo y para unas condiciones determinadas.

Este diseno modular nos permite estudiar el impacto de varios pardmetros sobre la
formacion de hielo de una manera eficiente. La modificacién de un determinado parametro
en una simulacién no implica tener que realizar la simulacion desde un principio. En la Tabla
6 se muestran las simulaciones que habria que repetir a la hora de realizar un cambio en
uno de los parametros principales de las simulaciones.

Tabla 6. Influencia de varios pardmetros en las simulaciones de formaciéon de hielo.

Parametro Fensap | DROP3D | ICE3D
Angulo de ataque v v v
Velocidad del aire v v v

Altitud v v v
Temperatura del aire v v
MWD v v

LWC v

Existen varias opciones a la hora de aplicar los mdédulos y realizar las simulaciones.
Supongamos que queremos exponer nuestro perfil a unas condiciones climatoldgicas deter-
minadas durante un tiempo total ¢. Una opcion es calcular como el perfil modifica el flujo
de aire, calcular la impregnacién de las gotas de agua y por ultimo calcular la capa de
hielo formada en ese tiempo total ¢t. Ese planteamiento tiene una desventaja y es que no
es coherente con lo observado en la naturaleza. Lo que pasa en realidad es que el hielo se
va generando poco a poco y a medida que este aparece el flujo de aire sobre el perfil se ve
alterado y en consecuencia la impregnacion de agua sobre el mismo. El hielo generado en
ambos casos no va a ser igual, se optara por dividir el intervalo total de tiempo en una serie
de intervalos mas pequenos para tener en cuenta la formacién de hielo y como esta afecta
a los demds pardametros de la simulacién. El esquema de trabajo es el siguiente (ver Figura

10),
I i

Fensap | = > |DROP3D | =>| ICE3D

it i

Figura 10. Diagrama de flujo médulos Fensap-ice.

Este planteamiento tiene una desventaja, y es que no se va a tener en cuenta la posible
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disminucién de la capa de hielo. Es decir, supongamos que se ha dividido el intervalo de
tiempo total ¢ en n sub-intervalos, en cada sub-intervalo se podra generar hielo adicional o
mantenerse igual que en el sub-intervalo anterior. El motivo de esto radica en como se realiza
la reestructuracién de la malla, una vez se ha simulado un determinado sub-intervalo i el
hielo es sumado al perfil aerodindmico, en otras palabras, se unen y son indistinguibles. De
esta manera el perfil considerado en el sub-intervalo i sera la suma del perfil aerodinamico
mas el hielo formado en los i-1 sub-intervalos anteriores. Tampoco se tendra en cuenta la
posibilidad de desprendimiento de las capas de hielo una vez formadas.

8. Modelado

Se va a utilizar el perfil aerodindmico NACA-23012 (Ver Figura 11). Es un tipo de perfil
simétrico muy utilizado en aplicaciones aeronauticas. Fue disenado por el Comité Asesor
Nacional estadounidense para la Aerondutica (NACA, por sus siglas en inglés) en la década
de 1930 y es uno de los perfiles méas populares de la serie NACA. Se caracteriza por generar
una gran fuerza de sustentacion y poca resistencia al aire.

Figura 11. Seccién del perfil NACA-23012.

La seccién del ala tendra 1 m de largo (a lo largo del eje x) y 0,3 m de ancho (a lo largo
del eje z) (ver Figura 12).

1,000 {rr)
I 20O .00
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Figura 12. Vista isométrica perfil NACA-23012.

8.1. Dominio computacional

Una vez elegido el perfil aerodinamico, se define un dominio en el cual se van a resol-
ver las ecuaciones que hemos mencionado en el fundamento tedrico. Es importante que el
dominio elegido sea lo suficientemente grande para que todos los cambios significativos en
las caracteristicas del fluido queden recogidos dentro, pero no demasiado grande, ya que
eso podria anadir un coste computacional innecesario a las simulaciones. Para evaluar si el
dominio computacional es lo suficientemente grande se va a analizar el campo de presiones
del fluido, ya que la diferencia de presion es la que esta generando la fuerza de sustenta-
cion. Sabemos que los cambios de presion mas grandes se van a dar alrededor del perfil
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aerodinamico. Por lo que, si en los extremos del dominio se observa una presion similar a
la presién ambiente, el dominio computacional sera lo suficientemente grande. El dominio
elegido para llevar a cabo la simulacién va a ser un paralelepipedo (ver Figura 13), esta
forma nos va a permitir definir de una manera mas sencilla las condiciones de contorno ya
que la velocidad de flujo de aire sera perpendicular a la pared frontal del dominio.

A_l i H1 i H2 1 B

V1

V2

Figura 13. A) Dominio computacional, B) Diferentes regiones del dominio.

El borde de ataque del perfil va a estar situado a lo largo del eje z. La profundidad del
paralelepipedo serd de 0,3 m. Las medidas de la Figura 13 hacen referencia a los siguientes
valores. Vi = Vo =H; =1,5my Hy, =3 m.

8.2. Construccion de la malla

Una vez definido el dominio en el que se van a llevar a cabo las simulaciones vamos a
generar la malla. Se ha optado por elegir una malla no estructurada formada por volimenes
tetraédricos y hexaédricos. Como se ha mencionado previamente en la seccién de software el
nimero de elementos de la malla no debe superar los 512.000 elementos. Se van a diferenciar
tres regiones a la hora de generar la malla, la regiéon mas alejada del perfil aerodinamico que
vamos a denominar region 1, una regiéon mas reducida alrededor del perfil aerodinamico,
region 2, y por tltimo la regién mas cercana al perfil aerodindmico, donde se simulara el
comportamiento del fluido en la capa limite, regién 3 (ver Figura 13).

La regién 1 se va a caracterizar por el uso de elementos tetraédricos. Las variaciones
de presién en esta region se espera que sean pequenas, por lo tanto, no es necesario que la
densidad de elementos sea tan grande como en las otras regiones. En la region 2 se van a
utilizar también elementos tetraédricos, pero se va a refinar la cuadricula. En esta region
se espera que se generen mayores cambios de presién, por lo que vamos a necesitar mas
precisiéon que en la region 1. Disminuyendo el tamano de los elementos conseguimos que la
densidad de elementos aumente, describiendo de una manera mas precisa los gradientes de
las magnitudes fisicas calculadas.

Por ultimo, en la regiéon 3, vamos a generar una cuadricula de elementos hexaédricos
alrededor del perfil aerodinamico para el estudio de la capa limite. En la simulacién se va a
trabajar con un y+ de 30. Para este valor de y+ estaremos estudiando una capa turbulenta
totalmente desarrollada, no se ha elegido un y+ menor puesto que el nimero de elementos
tendria que ser mayor y la limitacion del programa seria un problema. Ademas, cuando se
empiece a generar el hielo la superficie del perfil dejaréa de ser lisa por lo que el régimen
laminar sera despreciable sobre el perfil. El espesor de la primera celda en contacto con el
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perfil celda sera fijado a 0,0014 m. En la Figura 14 se puede ver la malla construida para
las 3 diferentes regiones.

0,000 1,000

2,000 {rm)
[ B |
0,500 1,500

Figura 14. mallado con 506215 elementos.

Una vez hemos establecido como va a ser el mallado en las tres diferentes regiones,
vamos a generar mallados con diferentes densidades de elementos. Se van a obtener las
diferentes configuraciones del mallado variando las densidades en las regiones 1 y 2 mien-
tras que la altura de la primera celda en contacto con el perfil y el nimero de capas de
inflacién lo vamos a mantener constante. Las capas de inflacién son las capas que se van
haciendo progresivamente mas grandes, empezando por la capa directamente en contacto
con el perfil aerodindmico, estas capas forman una malla estructurada. La Tabla 7 recoge
las caracteristicas de 5 diferentes configuraciones con las que se va a trabajar,

Tabla 7. Diferentes configuraciones de mallado (10 capas de inflacién).

Parametro Config. 1 | Config 2. | Config 3. | Config. 4 | Config. 5
tamano elementos regién 1 0,087 0,09 0,11 0,15 0,2
tamano elementos regién 2 0,025 0,028 0,03 0,035 0,045

Espesor primera celda 0,0014 0,0014 0,0014 0,0014 0,0014
# elementos 506.215 | 426.922 | 350.038 | 244.348 | 166.916
# nodos 134.282 | 117.905 96.789 68.552 49.612

En la Figura 15 se puede ver como se varia la malla para las diferentes configuraciones.
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Figura 15. Diferentes configuraciones del mallado.

Antes de evaluar la sensibilidad de la malla, se va a comprobar que el dominio compu-
tacional es lo suficientemente grande. Para ello vamos a utilizar la configuracién 1 de la
malla y vamos a realizar la simulacion para los parametros tipicos de un avién comercial en
vuelo (ver Tabla 8). Se va a utilizar la configuracién 1 para la malla puesto que es la malla

tiene mayor densidad de elementos y se espera que el resultado calculado describa mejor los
procesos fisicos involucrados.

Tabla 8. Pardametros fisicos evaluacién validez dominio.

AOA 0° 10°
Va 236,11 m/s 236,11 m/s
Altura de vuelo 4.000 m 4.000 m
Presion atmosférica | 61.706,925 Pa | 61.706,925 Pa

Utilizando los parametros de la Tabla 8, obtenemos la distribucion de presién alrededor
del perfil (ver Figura 16),

Presién estatica (Pa)

-2.17e+04 -1.22e+04 -2.75e+03 6.71e+03 1.62e+04 2.56e+04 3.51e+04

Figura 16. Distribucién de presién estética, a) AOA=0°, b) AOA=10°.
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En la Figura 16 (A) podemos observar como afecta el perfil aecrodindmico a la distribucién
de presiones del aire. En la parte anterior del perfil se ha generado una region de alta
presion, mientras que, en la parte superior e inferior se ha generado una disminucién de
presion. La presion en la parte superior del perfil es menor que en la inferior, generando
una fuerza de sustentacion. Los extremos del dominio computacional no presentan cambios
de presion apreciables, pero recordemos que el perfil utilizado para la simulacién es el perfil
aerodinamico sin contaminar y ademds para un angulo de ataque de 0°.

En la Figura 16 (B) se puede apreciar como varia la distribucién de presiones cuando
aumentamos el angulo de ataque a 10°. En este caso podemos observar los cambios de
presion se dan para una zona méas amplia del dominio. Una vez se empiece a generar el hielo
la distribucion de presiones también se vera afectada y por lo tanto la region en la que los
cambios de presion son significativos aumentard también. El siguiente paso serd cuantificar
como afecta la densidad de elementos de las 5 configuraciones que hemos disenado a un
parametro de control.

8.3. Evaluacion sensibilidad de la malla

Una vez establecido el dominio y las caracteristicas del mallado se va a probar el efecto
de la densidad de elementos de la malla sobre un parametro de control. El parametro de
control elegido es el coeficiente de sustentacién del perfil aerodindmico (ver Ecuacién 4). Se
van a utilizar los modelos para la resolucion de flujos turbulentos mencionados en la secciéon
5.5, el modelo SST-k-w y el modelo Spalart-Allmaras. Las simulaciones se van a realizar en
un rango de elementos de 166.916 a 506.215 y para un nuimero de Reynolds Re = 500,000
ya que para este valor del nimero de Reynolds contamos con resultados experimentales en
un tinel de viento [38]. El nimero de Reynolds ha sido calculado utilizando la Ecuacién 3
para unos valores de v =7 m/s, c=1my v = 1,382x107° m?/s.

—B— # iteraciones-Spalart_Allmaras

- 300

0,13 00
el i
= —_ — g 200

c
o 012
o - 700
=
o
- 4600
a 0,11 - =
s —&— Cl-s3t_k_omega o
= —&— Cl-spalart_Allmaras | 290 o
E Walor experimental g
5 0.1 —B— # iteraciones-sst_kK_omega 400 ﬁ
=
[—
@
o
Q

0,09 \k
' \E ~ + 200
E/ S - R

w400

0,08
1510° 210° 2510° 310° 3510° 410° 4510° 510° 5510°

# Elementos

Figura 17. Coeficiente de sustentacion vs # elementos para un Re=500.000.
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En la figura 17 se puede observar como para mayor nimero de elementos el modelo SST-
k-w se acerca mas al resultado experimental, aunque la diferencia entre ambos métodos de
resolucién de flujo turbulento es minima, entorno a un 0,4 %. A la hora de hacer la eleccién
de la configuracion del mallado se tendran en cuenta dos cosas, que la configuracion elegida
proporcione el resultado mas cercano al valor experimental y que el coste computacional
sea bajo. El coste computacional lo vamos a definir como las iteraciones necesarias para la
convergencia del coeficiente de sustentacion. Por una parte tenemos el modelo SST-k-w con
el que se observa una clara tendencia asintética hacia menor nimero de iteraciones a medida
que los elementos en el mallado aumentan. Cuando se utiliza el modelo de Spalart-Allmaras,
aparece esta tendencia asintética a partir de 244.348 elementos. Este resultado es esperable
ya que a mayor numero de elementos resolveremos con mayor precision las ecuaciones de
flujo y por tanto la solucién convergerd también mas rapido. Los resultados obtenidos son
claros, la forma de conseguir el resultado mas cercano a los valores experimentales sera
utilizar un nimero de elementos de 506.215 y el modelo de SST-k-w para la descripcién del
flujo turbulento ya que presenta la mayor precisiéon junto al menor nimero de iteraciones.

Ahora bien, no nos va a interesar utilizar un niimero de elementos tan cercano al limite del
programa (512.000). Y es que, como hemos comentado en la seccién 7 de software, el médulo
ICE3D proporciona un archivo de salida con un nuevo mallado del perfil aerodinamico, pero
contaminado por la formacion de hielo. Al generarse masas de hielo el programa adapta la
malla de manera automatica, incluyendo las nuevas formaciones cristalinas. Esto implica
que el nimero de elementos aumentara. Si elegimos la configuracion de 506.215 elementos,
Unicamente se podra aumentar el nimero de elementos en 5.785, ya que un mayor nimero
de elementos no serian soportados por el programa. Se va a optar por sacrificar precision
en el resultado seleccionando la malla de 426.922. El valor del coeficiente de sustentacion
obtenido con este ntmero de elementos diverge del valor esperado en un 5,1 % para la
configuracion de 426.922 elementos y la diferencia entre la configuracion de 506.215 y la de
426.922 elementos es unicamente de un 0,4 %. Si se utiliza el modelo de Spalart-Allmaras se
obtiene que el valor del coeficiente de sustentacion difiere un 5,36 % y en un 0,3 % respecto
a la malla de 506.215 elementos. Podemos ver en la figura 21 que el nimero de iteraciones
para el modelo SST-k-w es menor para el caso de 426.922 elementos por lo que éste modelo
va a ser elegido para realizar las simulaciones. Ademas, eligiendo la configuracién 2 frente a
la 3 (ver Tabla 7) reducimos el nimero de iteraciones necesarias por simulacién en un 40 %,
hecho que sera de vital importancia ya que se realizaran un gran niimero de simulaciones en
el estudio. Es por estos motivos que la configuracion utilizada para el resto de simulaciones
serd la configuracién 2. Esto nos otorga un mayor grado de libertad a la hora de trabajar
con el programa.

9. Simulacién

Las condiciones climatolégicas utilizadas para realizar las simulaciones son las recogidas
en la seccién 5 (ver Figura 3). Se van a estudiar un total de 16 casos, estos van a ser separados
en 4 grupos de 4, cada uno de los grupos los vamos a designar por una letra mayuscula desde
la A hasta la D. Dentro de cada grupo se mantendra la temperatura constante y se variaran
los parametros LWC y MWD (ver Tabla 9). Como ya se ha mencionado en la seccién 6
de software, por limitaciones técnicas no se va a considerar ni el desprendimiento de trozos
de hielo ni la disminucién de la capa de hielo una vez esta sea formada. Los parametros
atmosféricos seran los especificados en la Tabla 8.

Se va a exponer al perfil aerodindmico un total de 1.000 segundos distribuidos en 5 sub-
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Tabla 9. Casos de estudio, LWC en funcion de MWD y T.

Caso | T(K) | LWC (g/m?) | MWD (um)
Al | 271 0.760 5
A2 | 271 0,505 20
A3 271 0,347 30
Al | 271 0,140 10
B1 268 0,700 15
B2 268 0,531 20
B3 268 0,299 30
B4 268 0,125 40
C1 258 0,450 15
C2 258 0,319 20
C3 258 0,165 30
C4 258 0,078 40
D1 243 0,200 15
D2 243 0,141 20
D3 243 0,070 30
D4 243 0,038 40

intervalos de 200 segundos. Las condiciones meteoroldgicas de la tabla 9 hacen referencia a
nubes estratiformes de hasta 32 km. Si la velocidad de vuelo promedio de un avién es de
236,11 m/s implica que en un intervalo de tiempo de 200 segundos el avién serd capaz de
atravesar al menos una de estas nubes. Se ha calculado también la masa total de hielo que
se ha formado en el perfil aerodinamico.

9.1. T=271K

Para una temperatura de 271 K los resultados son los siguientes,
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Figura 18. a) Coeficiente de sustentacién grupo A, b) Masa de hielo generada grupo A.

En la Figura 18 se aprecia una relacién clara entre la masa de hielo generada y la dis-
minucion del coeficiente de sustentacién. Para los casos A1-A3 la masa de hielo generada
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es practicamente la misma y los tres presentan una degradacion del coeficiente de susten-
tacion de aproximadamente el 35%. En el caso A4 se genera un 33 % menos de hielo que
en los otros, y esto provoca que el coeficiente de sustentacién no disminuya tanto. Respecto
del valor inicial el caso A4 ha sufrido una degradacién de unicamente el 13,2 %. Hay una
tendencia comun para los tres casos, y es que a menor LWC y mayor MWD menos hielo se
genera. Vamos a comparar las formas en las que el hielo se ha formado para los 4 perfiles
(ver Figura 19).
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Figura 19. Perfil aerodindmico y perfil contaminado (m), grupo A.

Los casos en los que el coeficiente aerodinamico ha tenido una mayor degradacién coinci-
den con la aparicion de unas estructuras de hielo en forma de piramides en la parte superior
del perfil en torno a los 0,18 m en la direccion x y presentan una altura aproximada de 0,03
m (ver Figura 19 casos(A1-A3)). En el caso A4 en cambio podemos ver una deposicién de
hielo mas redondeada y de menor altura que para los otros casos.

9.2. T=268 K
Para T=268 K se han obtenido los resultados de la Figura 22,
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Figura 20. a) Coeficiente de sustentacién grupo B, b) Masa de hielo generada grupo B.
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Para este grupo se observa algo que no ha sucedido para los casos del grupo A, esta vez
la mayor degradacion del coeficiente de sustentacién ha ocurrido para los casos C2 y C4. La
degradacién ha sido del 41,1 % y 34,9 % respectivamente. Para los casos B1 y B3 en cambio,
la degradacién no ha superado el 6,6 % y 10 % respectivamente. La tendencia que habiamos
observado de que a mayor LWC y menor MWD se generaba mas hielo, no se ha cumplido
para esta isoterma. Vamos a ver como ha variado la forma de la generacién de hielo para
cada caso (ver Figura 21).
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Figura 21. Perfil aerodindmico y perfil contaminado (m), grupo B.

Los casos B1 y B3 (ver Figura 21) presentan una estructura de hielo en la parte superior
muy parecida a los casos A1,A2 y A3 (ver Figura 19). Coincidiendo ademds con la mayor
degradacion del coeficiente de sustentacion. Los casos B2 y B4 presentan unas formaciones
de hielo redondeadas y una degradacion del coeficiente de sustentacion muy baja.

9.3. T=258 K

Los resultados obtenidos para 7'=258 K son los recogidos en la Figura 22,
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Figura 22. a) Coeficiente de sustentacién grupo C, b) Masa de hielo generada grupo C.
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No ha sido posible aplicar el método descrito con anterioridad para el caso C2. Si so-
metemos el perfil a estas condiciones climatologicas se empezaran a formar sobre el perfil
una serie de conos de hielo. Estas estructuras se forman de manera muy rapida y su geo-
metria es muy irregular. Debido a la estructura compleja de estas formaciones y su rapida
aparicion el programa no es capaz de realizar una reestructuracion de la malla. Esto puede
ser debido a que la densidad de elementos alrededor de las formaciones de hielo no es lo
suficientemente grande y por lo tanto no somos capaces de simular de manera adecuada
la formacién de estas o por qué el tiempo de simulacién es demasiado grande. Para paliar
este efecto se podria utilizar la configuracién 1 de la malla (ver Tabla 7) pero al realizar la
reestructuracion de la misma el nimero de elementos generados seria mayor de los que el
programa en la versién de estudiante puede soportar (512.000 elementos). Se ha probado a
reducir el tiempo de exposicién pero el resultado es el mismo. En la Figura 23 se pueden
apreciar dichas estructuras,

il -

0,05687 kg

Figura 23. Perfil acrodindmico y perfil contaminado (m), grupo C.

Este tipo de formaciones de hielo también se forman en la naturaleza, en la Figura 24
podemos ver estructuras cristalinas similares sobre otro perfil aerodindamico. Este hielo es
transparente y forma estructuras cénicas distribuidas a lo largo de todo el perfil. Lo mismo
que se vé para el caso C2 (ver Figura 23). Este serfa un claro ejemplo de formacion de hielo
del tipo glaze ice (ver Figura 2).

Figura 24. Formacion de hielo tipo glaze ice.

Vamos a analizar la forma del hielo generado para los casos del grupo C. Los resultados
son los siguientes (ver Figura 25),
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Figura 25. Formacion de hielo iteracién 5 grupo C.

Las estructuras piramidales siguen estando presentes a este rango de temperaturas pero
en mucha menor medida. El caso C1 presenta este tipo de formaciones y coincide con la ma-
yor degradacién del coeficiente de sustentacién, presentando una disminucién de 19,7 %. En
comparacion con el grupo A y B esta vez se ha generado menos hielo sobre el perfil excepto
en el caso C2 en el que se puede observar una gran acumulacién de hielo para la primera
iteracion, podemos teorizar que hubiera seguido esa tendencia para siguientes iteraciones ya
que las formaciones de hielo hubieran aumentado la superficie donde se deposita el agua y
por lo tanto formando més hielo.

9.4.

T=243 K

Por ultimo vamos a analizar el caso de T=243 K.
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Figura 26. a) Coeficiente de sustentacién grupo D, b) Masa de hielo generada grupo D.

Esta es la isoterma en la que menos hielo se ha generado, no se han llegado a alcanzar
los 0,3 kg. Los casos D1 y D2 se ha generado la misma cantidad de hielo, pero el coeficiente
de sustentacion no ha disminuido de la misma manera para ambos, el caso D1 ha sufrido
una disminucién del coeficiente de sustentacién del 15,2% y el caso D2 18,8 %. Vamos a
analizar los patrones de aparicién del hielo sobre el perfil (ver Figura 27),
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Figura 27. Perfil aerodindmico y perfil contaminado (m), grupo D.

Podemos ver como todos los casos a esta temperatura generan estructuras de hielo
redondeadas y caracterizadas por la poca formacion de hielo.

9.5. Formaciones de hielo recurrentes

Han primado dos patrones de formacién de hielo durante todas las simulaciones (ver
Figuras 19, 21, 25 y 27) el patrén que denominaremos como piramidal caracterizado por un
pico pronunciado en la parte superior de perfil y de aproximadamente 2 o 3 cm vy, el que
denominaremos como redondeado en el cual la formacion de hielo acompana la forma del
perfil (ver Figura 28).
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Figura 28. a) Patréon piramidal, b) Patrén redondeado.
Vamos a analizar de una manera mas detallada la distribucién de presion, velocidad y

la energia cinética de turbulencia para los casos C1, A4 y lo vamos a comparar con el perfil
sin contaminar. Lo primero vamos a analizar el campo de presiones,
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Presidn estatica [E_g,]
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Figura 29. Distribucién de presién (Pa) para los casos a) Perfil sin contaminar, a) Patrén
redondeado, ¢) Patrén piramidal.

Las estructuras de hielo generadas afectan a la distribuciéon de presién alrededor del perfil
(ver Figura 29). En el caso (A) la disminucién de presién es uniforme en la parte superior del
perfil acrodindmico (ver Figura 16 (A)). En cambio para los casos (B) y (C) la disminucién
de presion se focaliza en las regiones donde se ha generado el hielo, disminuyendo el area
sobre el perfil aerodinamico expuesta a menor presiéon y por lo tanto generando menor
sustentacién. Vamos a analizar ahora el campo de velocidades,

Magnitud de velocidad [m/s]

0.00e+00 6.08e+ 01 1.228+ 02 1828+ 02 2.438+02 J.048+02

Figura 30. Distribucién de velocidad (m/s) para los casos a) Perfil sin contaminar, b)
Patrén redondeado, ¢) Patrén piramidal.

En la Figura 30 se puede ver de una manera muy clara como las formaciones de hielo
estan provocando una separacién del flujo de aire sobre el perfil aerodinamico casos (B) y
(C). Una vez el aire fluye sobre dichas formaciones disminuye mucho su velocidad y genera
turbulencias en el flujo. En cambio para el caso (A) podemos ver como la velocidad del aire
se mantiene practicamente constante en la parte superior de este. Para dar cuenta de este
hecho vamos a representar la energfa cinética de turbulencia (ver Figura 31).
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Energia cinética de turbulencia [m"2/572]
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Figura 31. Energfa cinética de turbulencia (m?/s?) para los casos a) Perfil sin contaminar,
b) Patréon redondeado, ¢) Patrén piramidal.

En el caso (A) el flujo alrededor del perfil aerodindmico es principalmente laminar ya que
la energia cinética asociada a la turbulencia es baja. Para el patrén redondeado (caso (B)) se
aprecia como a raiz de la formacion de hielo se ha generado una regién en la parte superior
del perfil donde la turbulencia ha tomado mayor relevancia que en el primer caso. Por tltimo,
el caso (C), es el més llamativo de los 3 y es que el patrén que hemos denominado como
piramidal estd generando una regién altamente turbulenta en la parte superior del perfil.
En la zona coloreada en rojo oscuro se ha generado una burbuja de aire de recirculacion. Si
dibujamos los vectores de velocidad del flujo de aire cerca de la estructura de hielo para el
caso (C) tenemos lo siguiente (ver Figura 32).

s = s - — B FALI ]
Tk, e ., T

Figura 32. Zoom patrén piramidal.

La aparicion del hielo hace que el flujo de aire que antes se movia sobre la superficie del
perfil, se separe de esta, generando una zona de baja presién en donde el flujo de aire es
turbulento y este se queda atrapado. Esta burbuja tiene un efecto negativo en la sustentacion
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del ala, ya que aumenta la resistencia y disminuye la eficiencia aerodindmica y podria ser
la razén de la disminucién tan significativa del coeficiente de sustentaciéon (alrededor del

10%).

En la siguiente figura (ver Figura 33) se ha recogido la degradacién para todos los casos
del estudio.
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Figura 33. Coeficiente de sustentacién para los casos dentro del rango 2.

Se puede observar que los casos en los que el coeficiente de sustentacion se ha visto méas
reducido corresponden a las temperaturas de 268 y 271 K, mientras que para las tempera-
turas de 258 y 243 K la degradacion del coeficiente de sustentacién no ha superado el 20 %.
Si analizamos las Figuras 21, 23, 27 y 29 se puede ver como para las temperaturas 243 y 258
K apenas se han formado los patrones de tipo piramidal, y es que una temperatura tan por
debajo del punto de congelacién del agua estda provocando que las gotas se congelen en el
momento del impacto, generando estructuras y patrones tipicos del hielo del tipo rime ice,
ademas, hay que tener en cuenta que a menor temperatura la concentracién de agua en las
nubes y el tamano de las gotas de agua también es menor (ver Figura 3). Vamos a estudiar
los casos en los que el coeficiente de sustentacién se ha reducido de manera més notoria y
el impacto que tendrian en una situacion de vuelo real.
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Figura 34. Degradacién del coeficiente de sustentacién.
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Como se puede observar en la Figura 36, el coeficiente de sustentacién varia de una
manera practicamente idéntica para todos los casos. La masa de hielo formada para todos
ellos es muy similar, entorno a 0,8 kg y el patrén de hielo generado corresponde al piramidal
para la totalidad de los casos. Este hecho no es casualidad, y es que cuando se ha formado
el patron piramidal, ha sido cuando el flujo de aire ha sufrido una mayor alteracién con
respecto al perfil sin contaminar (ver Figuras 31, 32 y 33). La forma piramidal provoca la
aparicién de burbujas de aire de recirculacién, generando también un aumento de presion a
lo largo de la parte superior del perfil y una disminucién de la velocidad del aire. La suma
de todos estos factores generan una degradacién en el coeficiente de sustentacién que podria
poner en peligro a una aeronave.

9.6. Aplicaciones practicas del proyecto

Los resultados obtenidos los vamos a aplicar al caso del Boeing 777, aeronave la cual se
encuentra dento del top 5 aeronaves mas vendidas de la historia, y a paletas aerogeneradoras.

Supongamos que el avion se encuentra en ruta a una altura de 4.000 m sobre el nivel
del mar y a una velocidad de crucero de 236 m/s. A medida que se vaya generando hielo
en las alas, la capacidad de estas para generar sustentacién decrecera. Esto implica que se
tendra que aumentar la velocidad de la aeronave para paliar esta pérdida de sustentacién.
Los aviones tienen una velocidad de vuelo méxima, en el caso del Boeing 777 es de 253,3
m/s [39], por lo que solo se va a poder aumentar la velocidad en 17,3 m/s. Si para alguno de
los casos que hemos estudiado, se necesitase un aumento de velocidad mayor que 17,3 m/s
implicaria que la aeronave no puede compensar la perdida de sustentacion generada por el
hielo, y esta entraria en pérdida.

Figura 35. A) Boeing 777, B) Aerogenerador.

Para el caso A2 el coeficiente de sustentacién se ha reducido un 32,7 %, esto implica
que habria que aumentar la velocidad de vuelo del avién en 24 m/s o 86,4 km/h. velocidad
que supera la maxima del avion por lo que no seria seguro volar bajo estas condiciones.
De hecho, no se podria volar de forma segura por encima de de una degradacién del 25 %
del coeficiente de sustentacion. Del total de los 16 casos estudiados 5 de ellos quedarian
directamente excluidos, estos son los casos Al, A2, A3, B2 y B3. Que coinciden con la
formacion de patrones piramidales y temperaturas del aire de 268 y 271 K.

El sector de la energia edlica también se ve afectado por los fenémenos de formacién
hielo, y es que la formacién de hielo en las aspas de las turbinas provoca una reduccién en la
eficiencia de estas. Por ejemplo, en una turbina del tipo NREL 5MW se puede llegar a una
pérdida maxima de potencia del 24 % [40]. El hielo generado provoca un desgaste mecénico
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en las turbinas, ademas de vibraciones y ruido, reduciendo su vida 1til. Esto significa una
menor rentabilidad de este tipo de energia renovable. La seguridad también se ve afectada
por este hecho ya que el hielo podria desprenderse de las aspas y podria ser peligroso para el
personal de mantenimiento del molino. Mediante las simulaciones podriamos disenar perfiles
aerodinamicos mas éptimos y menos susceptibles a la aparicion de hielo, de esta manera se
podrian reducir costos y aumentar la seguridad del personal.

10. Conclusiones

A través de este trabajo hemos podido estudiar los procesos de formacién de hielo sobre
perfiles aerodinamicos y el impacto de este en el comportamiento aerodinamico. La utiliza-
cién de un software computacional nos ha permitido estudiar un amplio rango de condiciones
climatolégicas de manera rapida y sencilla. Se ha validado la aplicabilidad del software com-
parando el valor experimental del coeficiente de sustentacion del perfil aerodindmico y el
obtenido a través de las simulaciones. El valor obtenido difiere del experimental en un 5,1 %.

Para las condiciones estudiadas hemos obtenido que el coeficiente de sustentacién varia en
un rango de 15-41,1 %. Los resultados obtenidos pueden resultar contraintuitivos, ya que las
menores degradaciones del coeficiente de sustentacién se dan para el rango de temperaturas
mas bajo. La intuicion nos lleva a pensar que a menor temperatura, el agua suspendida en
la atmosfera se congelara mas deprisa en contacto con el perfil, generandose mas hielo y
por lo tanto una mayor reduccién del coeficiente de sustentacion. Esto no es completamente
falso. A menor temperatura el agua se congelara mas deprisa, pero se debe tener en cuenta
también la concentracién de agua en las nubes. Para los valores de temperatura de 243 K y
258 K la concentracion de agua es aproximadamente 4 veces mas pequena que para los otros
dos valores de temperatura. La combinacién entre la rapida congelacion del agua y la poca
concentracion de esta en el aire provocan una formacién de hielo redondeada que acompana
la propia silueta del perfil aerodinamico. Estas estructuras generan poca turbulencia en el
flujo de aire y es por eso que el coeficiente de sustentacién no se reduce més de un 20 %.

Para los casos de 268 K y 271 K lo que se observa son patrones de hielo en forma de
pirdmide situados en la parte superior del perfil, la generacién de estos patrones de hielo es
posible gracias a una mayor temperatura del aire. Las gotas de agua en vez de congelarse al
instante son capaces de deslizarse por el perfil, generando estas estructuras. Las estructuras
piramidales generan zonas de alta turbulencia, y a su vez burbujas de aire de recirculacion,
estas provocan que la variacion de presion entre la parte superior e inferior del perfil sea
menor, reduciendo en gran medida el coeficiente de sustentacion. Llegamos a la conclusién
de que la formacién de hielo tiene un impacto directo sobre el flujo de aire, tanto la cantidad
de hielo generada como las estructuras que se forman. El software computacional ha sido
una herramienta clave en este proceso ya que hemos podido analizar la distribucién de
presion y velocidades alrededor del perfil ademas de poder cuantificar la energia cinética de
turbulencia.

A lo largo de las simulaciones se han generado formaciones de hielo también presentes
en la naturaleza, como son el tipo de hielo glaze ice presente a temperaturas de 271 K y 268
K y el tipo de hielo rime ice que ha sido recurrente a temperaturas més bajas. Un ejemplo
de esto es el caso C2, el que el hielo generado tiene una forma muy similar al hielo presente
en la Figura 24. En ningin caso se han obtenido patrones de hielo con estructuras extranas
o poco coherentes por lo que podemos afirmar que las simulaciones han sido capaces de
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representar fielmente los fendmenos de formacion de hielo y la realidad fisica bajo estudio.

La aplicacién de los resultados a una aeronave comercial es directa y aplicandolo al
caso del Boeing 777 se ha concluye que para degradaciones del coeficiente de sustentacion
mayores del 25 % la aeronave serfa incapaz de volar con seguridad. Resultado sorprendente
ya que de 16 casos en al menos 5 se sufre un riesgo grave de catastrofe. Los resultados
también podrian aplicarse a los aerogeneradores ya que estos estan formados por varios
perfiles aerodinamicos y también son susceptibles a la aparicion de hielo.

Las limitaciones técnicas del uso de un software no profesional han provocado una des-
viacién en los resultados numéricos obtenidos. La primera limitacién seria el nimero de ele-
mentos que es capaz de soportar el software, creemos que con un mayor nimero de elementos
hubiésemos sido capaces de obtener resultados mas cercanos a los valores experimentales.
Por otro lado, con la configuracion utilizada no se contempla la posible disminucién de la
capa de hielo ni los posibles desprendimientos de la misma. Con una mayor capacidad de
computacién podrian haber sido subsanados estos dos problemas.

En conclusion, aunque nos hemos encontrado algunas limitaciones en el estudio, hemos
sido capaces de desarrollar simulaciones computacionales que representen de manera fiel los
fenémenos de formacién de hielo, hemos analizado el impacto del hielo sobre el flujo de aire
y hemos aplicado los resultados a un caso real. Por lo que podemos afirmar que tanto el
objetivo principal como los especificos se han cumplido. Por otra parte, este proyecto puede
servir como base para la realizacién de futuros trabajos. Se podria realizar una continuacion
de este teniendo en cuenta la disminucién de la capa de hielo y los posibles desprendimientos
de esta. Otra posible aplicaciéon seria a los aerogeneradores, para ver como se reduce su
eficiencia debido a la formacion de masas de hielo en las aspas, tema de suma importancia
en la sociedad actual.
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