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Resumen. El interés en vehiculos estratosféricos ha cobrado importancia debido la necesidad de trans-
misién de datos en zonas remotas o de dificil acceso. Los aerdstatos son una opcién posible, aunque a
la altitud de vuelo la densidad del aire es baja y es necesario un vehiculo de gran volumen. La resisten-
cia aerodindmica debe ser calculada con precisidn para luego establecer los requerimientos de la planta
propulsora. El objetivo de este trabajo es exponer los resultados obtenidos mediante simulaciones con el
método de elementos finitos sobre cuerpos de simetria axial de relacion longitud-didmetro igual a cuatro.
Para ello se evaluaron dos tipos de geometria con el modelo "Shear Stress Transport”" (F. Menter, AIAA
Journal, 32:1598-1605, (1994)) para valores de Reynolds de 2, 5e6. Uno de los cuerpos analizados fue
una esferoide prolada (A. Zahm, NACA Report, 253, (1927)) para validar el modelo utilizado. Posterior-
mente se extendié el andlisis a un cilindro con extremos hemiesféricos, correspondiente a la geometria
de interés. Se realizaron simulaciones en 2D de simetria axial para ambos cuerpos.

Keywords: Aerodynamics, High Altitude Platform, Airship, Drag Coefficient.

Abstract. The interest on stratospheric vehicles have grown due to the requirements of comunications
on remote areas. The use of airships is feasible, but the low density of the air at flight level demands the
utilization of large volume vehicles. The air resistance must be correctly calculated in order to estimate
propulsion requirements. This paper holds the results obtained from the simulations through the fini-
te element method for axisymmetric bodies with a length-diameter ratio of four. Two geometries were
evaluated with the "Shear Stress Transport"model (F. Menter, AIAA Journal, 32:1598-1605, (1994)) at
Reynolds number 2, 5e¢6. The first geometry simulated was a prolated spheroid in order to validate the
model (A. Zahm, NACA Report, 253, (1927)). The second body analyzed was a cylinder with spheric
ends. For both geometries 2D axisymmetric simulations were done.
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1. INTRODUCCION

El caso particular que se desarrolla en este trabajo es el calculo de resistencia aerodindmica
de un dirigible estratosférico. El interés que presentan dichos vehiculos es la capacidad de fun-
cionar de forma similar a un satélite de comunicacién, con mayor flexibilidad y un menor coste
de operacion, ya que no es necesario disponer de un vehiculo lanzador, y se pueden recuperar
sus componentes (Gonzalo et al., 2018). La potencia requerida para mantener una posicion re-
lativa constante, depende de la resistencia aerodindmica del aerostato y del viento presente a la
altura de vuelo. Una zona de poco movimiento de la atmésfera se presenta en la estratosfera
(alrededor de los 20[km] de altura), donde los vientos son estables y con una velocidad cercana
a 20[m/s]. El inconveniente a este nivel de vuelo es la baja densidad del medio que impone la
necesidad de vehiculos de gran volumen, los cuales presentan mayor resistencia.

La mayoria de los estudios en el campo de los dirigibles se realizaron en las primeras dé-
cadas del siglo XX —Zahm (1927), Thompson y Kirschbaum (1931), Jones y Williams (1919),
Munk (1923), Abbott (1931)—, cuando los dispositivos de vuelo con sustentacién aerodindmica
no estaban completamente desarrollados. Una vasta recopilacién de estos resultados se puede
encontrar en Hoerner (1965), y se utiliza actualmente como referencia en Dorrington (2006), Li
etal. (2011), Khoury (2012), Lutz et al. (1997). Por ultimo se puede encontrar un breve resumen
de datos de resistencia de los ultimos dirigibles estudiados en Gonzalo et al. (2018).

Las caracteristicas propias del vehiculo que definen la resistencia aerodindmica son la su-
perficie de referencia del mismo (S) y el coeficiente de resistencia adimensional (Cp), el cual
agrupa el efecto de variables como la geometria del cuerpo, la rugosidad de la superficie, efectos
de friccidn, separacion del flujo y compresibilidad (Streeter et al., 1999). En particular el Cp
se utiliza normalmente para contrastar el comportamiento de diferentes geometrias. En el pro-
yecto que se desarrolla, las caracteristicas constructivas del dirigible todavia no se encuentran
definidas, y por lo tanto no se considera vital estimar en detalle los fendémenos aerodindmicos
de naturaleza local.

2. MARCO TEORICO
2.1. Especificaciones Generales

El coeficiente de resistencia para un volumen de revolucion sumergido en una corriente de
velocidad U, y densidad p se expresa como:

B D
C1/2%xpxU?2% S

Donde D es la fuerza que experimenta el cuerpo en direccién paralela a la velocidad, y S
se refiere a una superficie de referencia, que para el caso de los dirigibles se define como el
volumen (V) elevado a la potencia 2/3 (Khoury, 2012).

En cuerpos fuselados, C'p se relaciona con la esbeltez (), el cual se define como el cociente
entre la longitud méxima del cuerpo L,,,, y el didmetro maximo d,,,... En general, los valores
de Cp varian entre 0, 022 a 0, 030 para cuerpos con A ~ 4 en flujo turbulentos —Hoerner (1965),
Lutz et al. (1997)-.

La dispersion de estos valores dependen de la precision del método utilizado para evaluarlos,
y en el caso de ensayos, puede influir la transicién de flujo laminar a turbulento. Es importante
destacar que, si bien el coeficiente de resistencia obtenido con la Ec. (1) es vdlido desde el punto
de vista de las magnitudes, ya que se obtiene un coeficiente adimensional, presenta discrepan-
cias considerando cuerpos de esbeltez similar. El valor de V?/3 tiene variaciones cercanas al

Cp (D
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25 % entre las geometrias que se desea evaluar.

La variable utilizada para determinar el tipo de flujo sobre la superficie del objeto en la
corriente es el nimero de Reynolds (Re), que establece una relacién entre fuerzas de inercia y
fuerzas viscosas. Se define como:

Re; = M (2)

1
Donde: L,,,, = 20[m] corresponde a la longitud del cuerpo, p = 0,088[kg/m?] es la den-
sidad del fluido, U = 20[m/s] es la velocidad de la corriente, u = 1,4322e — 5[Pa * s] es la
viscosidad del fluido. Con estos valores se obtiene, Re; = 2,46¢€6 es decir que el flujo serd

turbulento.

2.2. Estimacion empirica del C', de una esferoide prolada

La resistencia al avance que produce el fluido sobre un cuerpo sumergido en una corriente
tiene dos contribuciones. Una de ellas se debe a las fuerzas viscosas y se denomina resistencia
de friccion, mientras que la otra depende de la geometria del cuerpo, que define el campo de
velocidades a su alrededor, generando lo que se conoce como resistencia de presion.

Es posible estimar el valor de Cp del objeto si la superficie expuesta del mismo presenta un
gran porcentaje de flujo adherido, a través del coeficiente de friccién (cy) de una placa plana
para el mismo Re, (Goldstein, 1950). El valor de c; se relaciona con las dimensiones del cuerpo
y se obtiene una aproximacion a la resistencia C'p que tendrd el cuerpo, (Hoerner, 1965).

La primera geometria que se estudia es una esferoide prolada, que corresponde a un cuerpo
con simetria axial. El mismo se genera a partir de una esfera donde uno de sus ejes se extiende.
La geometria de una esferoide de A = 4 presenta una curvatura suave, por lo que se estima
que el flujo permanecerd adherido, con una mayor componente de resistencia de friccidn, pro-
cediéndose a estimarlo por el método planteado.

Para flujos turbulentos sobre una placa plana se define:

0,045
Cf = Rel/G (3)
La Ec. (3) es vdlida en para flujos totalmente desarrollados, cosa que ocurre para Re ~ 2e6
(Goldstein, 1950). A pesar de ello, existe la posibilidad que el flujo sea en parte laminar y en
parte turbulento. Debido a esto se disminuye el valor de ¢y segin un coeficiente de transicion

(ACf).

k
Acy = — 4
"~ Re @
El valor considerado para la constante es & = 1700, de acuerdo a Schlichting (1972). En

funcion de estos valores de ¢y es posible utilizar la Ec. (5) planteada en Hoerner (1965):

Cp = cp(4A5 + 6A 2 4 24227 (5)

De donde para el caso de una esferoide prolada con A = 4 se obtiene un rango de valo-
res, 0,0253 < Cp < 0,0314, segin se considere el c; con el coeficiente de transicion o sin
este. Estos valores de (' se establecen como referencia para los resultados obtenidos de la
simulacion.
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2.3. Coeficiente de presion

El coeficiente de presion C), se define como la relacion entre la presion estética sobre el
cuerpo y la presion dindmica del flujo, Ec. (6). La variacién de la velocidad sobre el cuerpo
influye sobre la presion y por lo tanto se pueden relacionar en funcién de la coordenada sobre
la superficie del cuerpo /L.

_ p
Op_l/Z*p*U2 ©)

Existen datos experimentales de estos coeficientes en Zahm (1927) y Zahm et al. (1927).

2.4. Teoria de flujo turbulento

Las simulaciones de flujo turbulento realizadas se plantearon a través de la teoria de ecuacio-
nes de Navier-Stokes promediadas segiin Reynolds o RANS, por sus siglas en inglés (Wilcox,
2000).

Las ecuaciones RANS se obtienen considerando que el flujo turbulento tiene propiedades
que fluctdan a través del tiempo. Las variables se expresan como la suma de una componente
media del flujo en el tiempo y una componente turbulenta. La introduccién de nuevos términos
a las ecuaciones de continuidad y cantidad de movimiento, generan nuevas incognitas en el
problema y para resolver el nuevo sistema de ecuaciones se deben introducir condiciones que
lo completen, Cebeci et al. (2005). Las nuevas condiciones deben describir el comportamiento
de las variables turbulentas del flujo. Al modelado de estas variables se lo denomina cierre del
problema turbulento, y es posible encontrar diferentes soluciones.

En el presente caso se utiliz6 el modelo de simulacion para flujo turbulento desarrollado
por Menter (1994), conocido como Shear Stress Transport (SST). Este modelo se encuentra
disponible dentro del software COMSOL® utilizado, y ha sido aplicado con éxito en casos
similares —ver de Sousa et al. (2014), Jones et al. (2016) —.

El modelo SST considera dos variables para modelar la turbulencia. Una de ellas describe
la energia cinética turbulenta (%), mientras que la otra es la disipacién especifica de la misma en
el tiempo (w). La caracteristica principal del SS'T" es la integracién de dos modelos anteriores,
el standard k-w (Wilcox, 2006) y el k — ¢, para interpolarlos segtn la zona del dominio que se
analice. En las zonas de cercanas a la pared se aplica el modelo £ — w, el cual presenta mejor
prediccién de los perfiles de capa limite y la friccion sobre la pared. En la estela y la corriente
libre, aplica el modelo £ — € evitando as{ la sensibilidad del modelo k£ — w a los pardmetros de
turbulencia en esta zona del flujo (Menter, 1994).

2.5. Variables iniciales

Las valores iniciales de turbulencia & y w ingresadas para la corriente libre se estimaron a
partir de las valores presentes en Menter (1994):

105U 0,1uU
Py APt i 7
pLdom pLdom
<w<10 3)
dom dom

Donde L, se refiere a la longitud del dominio simulado. En base a estos limites y por
similitud con los valores aplicados en un problema de validacién del software utilizado se con-
sideraron los valores k = 2, 17e — 9[m?/s*], y w = 1,333[1/s].
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2.6. Condiciones de borde

Con el fin de reducir el nimero de incdgnitas en los contornos es necesario sumar ciertas
condiciones de borde. En cuanto a limites de orientacion axial, las condiciones de frontera plan-
teadas son —Fig. 1— (1) simetria radial para el eje de revolucién (r = 0) y (2) contorno abierto
para el borde externo opuesto. En el caso del ingreso del fluido al dominio, se consideran (3) los
valores de variables atmosféricas y (4) la velocidad se considera paralela al eje de simetria, y la
condicion del contorno de salida (5) es de presion estética nula. Finalmente, sobre el contorno
s6lido se plantea (6) una condicién de no deslizamiento y (7) no penetracion del flujo.

50
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U(z) =-20 [m/s]

20
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10
20
30
-40
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Figura 1: Condiciones de contorno en el dominio de simulacién.

2.7. Especificaciones del dominio y mallado

El dominio establecido para las simulaciones es de simetria axial, y sus dimensiones se
relacionaron al didmetro del cuerpo de revolucién en estudio de acuerdo al siguiente criterio: 30
didmetros en la direccion axial y 10 en sentido radial. La regién frontal del dominio —ingreso
del flujo— presenta una forma curva y de radio constante, lo que permite reducir la cantidad de
elementos —véase la Fig. 2— respecto a un dominio rectangular completo.

La esferoide prolada simulada presenta los mismos valores de L,,,,. ¥ dina: que la geometria
del dirigible que se desea estudiar, siendo en este tltimo un cuerpo cilindrico de longitud 3d,,,,.
con extremos semi esféricos.

La discretizacién de los dominios para ambas geometrias, se realizé con mallas de elementos
cuadrildteros, considerando 3 zonas —véase Fig. 2—. El tamafio de los elementos fue creciente a
medida que se alejaban del contorno sélido, region donde se refiné la malla.

Las zonas 1 y 2 del dominio se delimitaron con curvas paralelas al contorno sélido y se
mallaron con distribuciones regulares sesgadas que concentran los elementos en los extremos
del cuerpo para obtener una mayor resolucién en el punto de impacto, y de desprendimiento
del flujo —Fig. 3—. En la zona 3 de la superficie de andlisis considerada, se concentré una mayor
deformacion geométrica en algunos elementos del dominio alejados del cuerpo.
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Figura 3: Malla 1 correspondiente al dominio de simulacién de la esferoide.

El espesor de la primera capa de elementos de la malla se define como (y™) (Wilcox, 2006)
y se calculé mediante la Ec. (9), donde U corresponde a la velocidad de friccién sobre la pared
e y es la variable de distancia al contorno sélido.

pUry
Y=

. ~1 con Uy =~/Tuw/p )

El valor de 7, corresponde a tensiones de corte sobre una placa plana. Es importante destacar
que en la zona 1 de la malla, los elementos presentan el mismo espesor, para las 3 mallas
simuladas —Fig. 3—.

Para evaluar los resultados, se han realizado sucesivos refinamientos de malla, hasta obtener
valores de C'pp cuya discrepancia entre si no difiera en mas de 5 %, a medida que se duplica la
cantidad de elementos en el dominio.

Las mallas se clasificaron segun la cantidad de elementos. La Tabla 1 y Tabla 2, contienen la
cantidad de elementos longitudinales y transversales en cada zona —véase Fig. 2 y Fig. 3—.
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| Mallal | Malla2 | Malla3 |

Elementos zonal | 75x20 | 150x20 | 150x 40
Elementos zona2 | 75 x 100 | 150 x 100 | 150 x 200
Elementos zona3 | 75x50 | 150x50 | 150 x 100
Total de elementos | 12750 25500 51000

Tabla 1: Numero elementos en el mallado del dominio para el caso de la esferoide prolada.

\ malla 1 \ malla 2 \ malla 3 ‘
Elementos zonal | 80x20 | 160x20 | 160 x40
Elementos zona 2 | 80 x 100 | 160 x 100 | 160 x 200
Elementos zona3 | 80x50 | 160x50 | 160 x 100
Total de elementos | 13600 27200 54400

Tabla 2: Nimero elementos en el mallado del dominio para el caso del dirigible.

3. RESULTADOS

A partir de los resultados graficos de las simulaciones se pueden identificar las zonas de im-
pacto del flujo, el desarrollo de la capa limite y la zona de desprendimiento del flujo y posterior
estela, —Fig. 4, Fig. 5—.
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Figura 4: Distribucién de velocidad en el dominio para una esferoide prolada.

En el caso de la esferoide prolada se aprecia que la zona de impacto y de desprendimiento
son menos pronunciadas que en el caso del dirigible. En ambos casos las simulaciones predicen
una region de flujo de bajas velocidades en la zona posterior del cuerpo, ademads de la presencia
de un vortice.

Respecto al desarrollo del flujo, en la esferoide se observa una mayor velocidad de flujo
en la parte central de la misma. Por el contrario, en el globo hay zonas puntuales donde el
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Figura 5: Distribucién de velocidad en el dominio para la geometria de andlisis.

fluido presenta mayor velocidad que coinciden con el fin de la curvatura de la parte frontal y el
comienzo de la curvatura final del dirigible.

c,: ESFEROIDES PROLADAS c,: DIFERENTES DIRIGIBLES
1 T T T T T T T T T y
v S esferoide prolada NACA 253 08k v < Airship Class-C NACA 291 |
08F < esferoide prolada SST L ) | o4 <, dirigible propuesto
06}
06 1 04Y
02} v
o 0.4F o t
ol :
N\ TN v
0.2} 02F ¢ IR - R
w [ v
04} T
0 3
0.6
0.2 ] F A 454 ] i 08[ ] ] ] ] ]
0 0.2 0.4 06 08 1 0 0.2 0.4 06 08 1
x/L x/L
Figura 6: Distribucién de presiones sobre la superficie Figura 7: Distribucién de presiones sobre la superficie
de la esferoide prolada del dirigible

La Fig. 6 corresponde a la comparacién entre el valor del C), para una esferoide prolada en
tinel de viento (Zahm, 1927) y una esferoide prolada simulada mediante el modelo SST. Los
resultados de la simulacién presentan coherencia con los datos experimentales, el coeficiente
de correlacién entre las dos curvas es del 99 %. Se observa una pequefia desviacién de la curva
en la zona posterior del cuerpo, a partir de /L = 0, 8. Esta diferencia en la zona posterior
puede encontrar fundamentos en la existencia de una zona de desprendimiento del flujo, que
no puede ser correctamente estimada por el modelo aplicado. Ademas ciertos pardmetros de la
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simulacion pueden no ser exactamente coincidentes con los del ensayo.
La Tabla 3 presenta los valores de C', en el caso de la esferoide prolada para cada malla.

’ \ malla 1 \ malla 2 \ malla 3 ‘
| Cp | 0,0260 | 0,0246 | 0,0255 |

Tabla 3: Valores de C'p de la esferoide prolada para cada malla.

Los resultados obtenidos se encuentran dentro del intervalo planteado en la Seccién 2.2, y
son cercanos al limite inferior del mismo. La capa limite fue discretizada con elementos de
similar espesor por lo que era de esperar una baja dispersion en los resultados. Teniendo esto en
cuenta, se procede a extender al estudio sobre el dirigible.

La Fig. 7 presenta los valores de C,, del dirigible propuesto. Se observan importantes varia-
ciones de C), en las coordenadas que corresponden a la curvatura del perfil, aproximadamente
z/L =0,15y x/L = 0,85. En la zona intermedia del gréfico el C,, se mantiene cercano a 0.

La curva de la "Airship class-C" presente en la Fig. 7, corresponde a los datos empiricos
obtenidos de Zahm et al. (1927). Una geometria similar a esta fue simulada como paso interme-
dio entre la esferoide prolada y el dirigible propuesto, con resultados similares a los presentes
en las referencias. La geometria presente en Zahm et al. (1927) resulta mas adecuada para la
comparacion con el dirigible propuesto, ya que presenta radios mas marcados que la elipsoide
prolada.

Se observa cierta similitud en el comportamiento de las dos curvas, respecto a la disminucion
brusca del C,, en el tramo inicial /L ~ 0,15, y una zona de C,, aproximadamente constante
entre 0,3 < x/L < 0,7.

Los valores de C'p obtenidos en el caso del dirigible se exponen en la Tabla 4.

] \ malla 1 \ malla 2 \ malla 3 ‘
[ Cp [ 0,0570 | 0,0493 | 0,0489 |
Tabla 4: Valores de C'p del dirigible para cada malla.

Los valores de (', obtenidos para el dirigible son cercanos al doble del C'p, de la esferoide,
y un 75 % mayores que para el dirigible ensayado en Zahm et al. (1927). El aumento de este
valor era esperable, y se considera que estd relacionado con la geometria roma que presenta.
Valores de C'p menores pueden ser encontrados en Gonzalo et al. (2018), para cuerpos mas
aerodinamicos, de menor esbeltez y volumen.

4. CONCLUSIONES

- El modelo de simulacion aplicado a la geometria de la esferoide prolada se desempeno sa-
tisfactoriamente en el problema planteado, ya que se obtuvieron resultados dentro del intervalo
de resultados experimentales.

- Las simulaciones realizadas demostraron una gran robustez respecto a la cantidad de ele-
mentos utilizados en la malla. Los refinamientos entre las mallas 2 y 3 arrojaron resultados con
una dispersién menor al 5 %.

- Los resultados obtenidos para el Cp del dirigible propuesto son mayores que para la esfe-
roide prolada y otros cuerpos de geometria mas suave y de menor volumen. Esto era esperable
debido a la geometria roma del cuerpo en estudio.

Copyright © 2019 Asociacion Argentina de Mecanica Computacional http://www.amcaonline.org.ar



1214 G.A. TARDITTI, C.A. VITULICH, E.N. CALCAGNI

- Se obtuvo un modelo con resultados y performance satisfactorios, el cual sirve de base para
futuros andlisis, como por ejemplo la evaluacién del aporte de Cp de aletas estabilizadoras o
barquillas de los motores con respecto al dirigible.
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