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1. RESUMEN

Los flujos multifase, han sido de gran estudio en diferentes industrias, como son la petrolera,
automovilistica, metalmecanica, aeroespacial, entre otras. En la industria aeroespacial, existen
registros de estudios a estos fendmenos en diferentes areas, desde tanques de combustible, sistemas
hidraulicos neumaticos y oleo-neumaticos, hasta sistemas de deshielo y antihielo de vehiculos
aereos. Este estudio se enfoca en el fendmeno que causa la formacion de hielo en las alas de las
aeronaves, en las palas del rotor de los helicopteros y en aeromotores.

Se presenta una metodologia de cdmo estudiar estos fendmenos en las aplicaciones mencionadas,
haciendo uso de esta en tres casos, uno por cada aplicacion, segmentados y definidos por hechos
ocurridos en la industria, que de alguna u otra forma la presencia del fendmeno generd graves
consecuencias. El primer caso estudia la formacién de hielo en el rotor de un helicoptero
BK117A3, el segundo la formacién de hielo en las alas de una aeronave CASA CN 235 y por
altimo la formacién de hielo en las primeras etapas de un motor Roll-Royce AE3007A. Se
presentan los resultados obtenidos de las simulaciones realizadas para cada uno de los casos, sus
respectivos analisis y conclusiones, y algunas propuestas sobre cdémo prevenir a futuro que este
tipo de eventos vuelvan a ocurrir.



2. INTRODUCCION

Los flujos multifase que involucran particulas solidas inmersas en un liquido y un gas, es un topico
que tiene objeto de estudio en las ciencias exactas relativas a los fenémenos de transporte. La
implementacién de experimentos, en los que se repliquen este tipo de situaciones con el fin de
extraer datos que propicien resultados que permitan hacer un profundo analisis y estudio de estos
fendmenos, posee un costo elevado debido a las condiciones controladas que debe mantener el
laboratorio para asemejar lo que ocurre en la realidad.

A causa de esto, en la actualidad se ha recurrido a otra manera de estudiar este tipo de fendmenos
de una forma mas eficiente, que arroja resultados muy conservadores y con una brecha muy
pequefia entre los datos que se obtienen a partir de esta y la experimentacion. Este método es la
simulacion numérica soportada en herramientas computacionales, que, siendo mas precisos para
este caso de investigacion, los termo-fluidos computacionales o dinamica de fluidos
computacional (CFD, por sus siglas en inglés).

Se pretende mostrar la aplicacion de este tipo de flujos multifase en el campo aerondutico, con
casos explicitos que seran estudiados mediante CFD. La intencidn de realizar esto es ampliar la
gama de investigaciones gue tiene la literatura con respecto a este tema, especialmente en la
industria aerondutica, donde el nimero es muy reducido y a causa de esto, se han presentado
diversas situaciones en las que no conocer el fendmeno, ha implicado replantear las etapas de
disefio de componentes y partes aeronauticas, como los alabes de una turbina, las alas de un avion
y sus superficies de control, el fuselaje, las palas de un helicoptero, entre otras.

En cuanto a la metodologia establecida para el desarrollo de este proyecto, se realizaron diversas
simulaciones para tres casos de estudio en los que hay presencia del fendmeno. Se seleccionaron
estos casos debido a que son de alta relevancia en la industria aerondutica y porque han sido de
poco estudio, tomando como referencia lo encontrado en la literatura. EI primero de ellos es como
se da la formacion de hielo en el rotor de un helicoptero cuando se encuentra sometido a
condiciones climaticas adversas, degradandose el rendimiento aerodinamico del rotor; el segundo
es como se da la formacion de hielo en el ala de un avion, aun teniendo sistema de deshielo (tubo
piccolo), que al igual que en el primer caso, el rendimiento aerodinamico del ala también se ve
afectado; y el ultimo caso es la simulacion de la formacion de hielo en las primeras etapas de
motores de turbina, esto debido a la ingesta de cristales de hielo, generando pérdidas de potencia.

A partir de esto se obtuvieron resultados, en los que se observa como la formacién de hielo
transforma la geometria de los componentes, lo cual degrada el comportamiento y propiedades
aerodinamicas de estos (tales como coeficientes de sustentacion y de arrastre), dando un
rendimiento diferente al que se espera cuando se encontraban en la fase de disefio. Estos resultados
fueron analizados con el proposito de brindar propuestas de solucion a los problemas que contraen
los casos estudiados, ademas se proporciona un analisis predictivo en caso de que se implementen
las propuestas hechas.



3. JUSTIFICACION

La finalidad de esta investigacion es la de analizar casos que afectan en la actualidad el desempefio
y operacion de productos presentes en la industria aeronautica, tales como aeronaves, motores y
hélices. Para esto, se estudiaron dichas situaciones empleando metodologias estratégicas de bajo
costo, y que no requieren experimentacion, como lo es la modelacidn por aproximacion numérica
con soporte computacional.

La metodologia empleada permite modelar y simular dichas situaciones, y a partir de los resultados
que estas arrojen, extraer posibles causas de los problemas que se presentan, en sintonizacion con
la realidad. Esto con el fin de presentar propuestas viables que brinden soluciones verosimiles en
cada caso estudiado, teniendo en cuenta a su vez, el alcance de dichas soluciones, dando asi un
aporte al sector de la industria aeronautica que esta focalizado en el estudio de estos fenédmenos
con la intencién de desarrollar mejoras y optimizaciones.

El desarrollo de este proyecto permite ampliar el marco referencial que posee la industria en torno
al tema de flujos multifase, que afectan la puesta en marcha y realizacién de las respectivas
funciones de componentes, maquinas, dispositivos aeronauticos, etc, que dentro de su
funcionamiento involucren estos fendmenos.

La motivacion de realizar esta investigacion es dejar el sendero marcado para investigaciones
posteriores que puedan realizarse en un futuro, con el fin de tener la oportunidad de ser referentes
a nivel nacional y posiblemente internacional en este tema en especifico, debido a que el
conocimiento que posee la literatura, en torno a estos temas es reducido, y existen aspectos que no
se han definido aun con certeza [1] y [2].

La comunidad cientifica interesada en la tematica sera la mayor beneficiada de este proyecto de
investigacion, incluyendo también a las compafiias fabricantes de aviones, teniendo en
consideracion que estos temas son de alta relevancia y deben ser considerados en la etapa de disefio
de componentes, que mitiguen estos fendmenos.

El proyecto deja una base de como abordar estos casos permitiendo que se llegue a determinar, los
modelos mas adecuados que simulen las situaciones bajo condiciones conocidas, para asi analizar
las mejores estrategias de mitigacién. Por ejemplo, los resultados que se obtuvieron en el
modelamiento y simulacién de cada una de las aplicaciones abordadas permitieron hacer
propuestas de solucion a los problemas predichos, lo que permite optimizar el disefio de los
componentes, sin alterar su eficiencia y operacion adecuada. Esto trae como beneficio ahorrar
costos por mantenimiento e inspeccion, dado que el factor de falla se ve reducido.

Por otro lado, también se beneficia la comunidad educativa en el &mbito aerondutico, siendo
promotores en el uso de nuevas herramientas que estan disponibles, y que es muy importante
conocerlas, especialmente en el &mbito ingenieril.



4. OBJETIVOS

4.1 Objetivo General

Analizar flujos multifase de gas-liquido-solido en aplicaciones enfocadas a la industria aeronautica
mediante la aplicacion de estrategias de simulacion numérica.

4.2 Objetivos Especificos

v’ Identificar y aprehender los procedimientos, conceptos y metodologias para el estudio
mediante simulacion numérica de casos de flujo multifase gas-liquido-solido.

v" Validar la metodologia de simulaciéon para cada uno de los casos de flujo multifase
propuestos, por medio de datos experimentales disponibles en la literatura.

v' Evaluar al menos tres posibles casos de flujos multifasicos gas-liquido-sélido en
aplicaciones aeronauticas.

v" Proponer posibles soluciones a los problemas encontrados para los casos propuestos acorde
a los resultados obtenidos.



5. ESTADO DEL ARTE Y MARCO TEORICO

Los flujos multifase, han sido de gran interés en diferentes ambitos de la ingenieria. Una de las
areas donde se ha dado el mayor estudio, debido a aspectos de seguridad y certificacion, ha sido
en la industria aerondutica, en la cual se pueden observar varios de estos fenémenos. Los de mayor
relevancia en la actualidad, se mencionan a continuacion.

5.1 Flujos Multifasicos en Aplicaciones Aeronauticas

La aplicacion de flujos multifase gas-liquido-solido en la industria aerondutica se da en
diferentes contextos, en los cuales el buen entendimiento de este tipo de fenbmenos permite
a los ingenieros la optimizacién de procesos, bien sea de disefio [3] u operacionales [4] de
cualquier tipo de producto o equipo, debido a que el uso de estrategias como la modelacion
y simulacion de dichas situaciones, permite establecer posibles modelos predictivos en
cuanto al comportamiento de estos fendmenos, lo que otorga la posibilidad de atenuar
conflictos y problemas que afecten la efectividad del producto que se esté disefiando u
optimizando su operacion [5].

El estudio de flujos multifase, especificamente para el caso en el que se considera un flujo
gas-liquido-particulas es un tema de gran importancia y de mucho objeto de estudio
actualmente en la industria aeronautica (e.g. [6] y [7]). Una de las situaciones de flujo
multifase gas-liquido-sélido mas relevantes, es la ingesta de cristales de hielo en motores
a reaccion. La presencia de este flujo multifase conlleva a problemas tales como la
degradacidn del performance del motor, retroceso del motor, fenémenos de exceso de flujo
(surge) y entrada en pérdida (stall) en los alabes del compresor [8] y [9]. Ademas, puede
darse un apagon repentino de la flama en la cdmara de combustién (flame out) [10] y [11].

Otro caso es la formacion de hielo en superficies de control aerodindmico en las aeronaves
y en las superficies de sustentacion, alterando la eficiencia aerodinamica de la superficie,
debido a que se modifica la geometria del perfil, teniendo resultados imprevistos como
entrada en pérdida, aumento del arrastre y por ende aumento en el consumo de combustible
[12]. Por otro lado, se modifican coeficientes de presion y velocidad sobre el perfil,
ofreciendo un comportamiento diferente al que se espera cuando el fabricante selecciond
el perfil para la aeronave [13]. Ademas, también es importante resaltar que esto afecta la
operacion segura, debido a que la formacion de hielo en superficies de control puede traer
como consecuencia que se pierda el control de la aeronave [14]. Considerando que también
se puede presentar obstruccion por la formacién de hielo en los tubos de presidn estética y
dindmica de los indicadores de altitud y velocidad, lo que puede tener como resultado final
un accidente por una mala indicacion [15].

Una situacion mas en la que hay presencia de flujo multifasico gas-liquido-particulas es en
los tanques de combustibles de las aeronaves, debido a que en los combustibles usados en
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aviacion tiende a existir presencia de particulas de agua [16]. En aeronaves que vuelan a
grandes altitudes estas particulas se convierten en una pelicula de hielo que puede generar
obstrucciones en las lineas de combustibles y en los filtros del sistema de combustible, por
ende, el paso de combustible es impedido, lo cual puede ser critico para una aeronave en
vuelo [17], [18] y [19]. También se dan en otros casos como en sistemas de propulsion que
emplean combustibles de propelente solido. En estos ocurre descomposicion quimica del
combustible, lo que genera particulas s6lidas, que junto con los gases de escape, y gotas de
combustible, producto de fenémenos de disociacion en los que no se da una reaccion
quimica completa, permite que haya presencia de este tipo de flujo multifase, el cual afecta
la produccion de empuje del sistema de propulsion [20].

Por otro lado, en aplicaciones diferentes a aeronaves, concernientes a la industria, como las
turbinas edlicas, el hecho que se formen peliculas de hielo en los &labes de la turbina afecta
directamente el performance y la produccién de energia de dicha turbina, ademas pérdidas
de potencia, fallas mecénicas y eléctricas, lo que afecta la operacion correcta de la turbina
[21], [22], [23] y [24].

Los anteriores son algunos ejemplos de los problemas que se presentan en la industria
actualmente. La manera de enfrentar cualquier problema de este tipo es entendiendo
primeramente su comportamiento, para luego establecer soluciones que los eliminen o
disminuyan en gran medida. Lo que se aporta con este trabajo es brindar mas conocimiento
en torno a algunos problemas como los mencionados previamente, de los cuales no se tiene
mucha claridad sobre su comportamiento. Esto se realizara a través de metodologias de
simulacion numeérica y la ayuda de herramientas computacionales, con el fin de que, una
vez obtenidos los andlisis de los resultados de las simulaciones, se hagan propuestas de
posibles soluciones y establecer los impactos mas probables que estas tendran, en caso de
ser implementadas.

5.2 Trabajos Realizados

En [25] desarrollan un modelo termodinamico, basado en ecuaciones diferenciales
parciales, para simular la acumulacion de hielo en geometrias bidimensionales y
tridimensionales, capaz de acoplarse con solucionadores de las ecuaciones de Navier-
Stokes, para flujos laminares y turbulentos, implementados en el software FENSAP-ICE
de Ansys. Este permite simular los fenomenos de flujos multifase de aire-agua-hielo, que
ocurren durante la ingestion de cristales de hielo en los motores de turbina a gas, y que
conllevan a la formacion de hielo en los alabes del compresor. Este software ademas provee
elementos que permiten intuir si se generaron fendmenos de entrada en pérdida, surge y
flame out en los alabes. El programa, permite simular las condiciones climéticas de
operacion donde hay presencia de hielo, particulas superenfriadas o granizo, donde la



temperatura tiende a ser muy baja [26], permitiendo que se dé la formacion de hielo en
superficies y deméas componentes. En la figura 1 se presenta una simulacién de formacion
de hielo en un cuerpo con la herramienta FENSAP — ICE, en la que se observa como se
desplaza la malla debido a la formacion de hielo.

Figura 1. Formacion de hielo en un cuerpo con FENSAP-ICE [25]

Wang et al [23], presentan una correlacion de transferencia de calor por conveccion forzada
para el nimero adimensional de Nusselt, para un perfil NACA 63-421 de una turbina de
viento que opera en condiciones de lluvia o granizo, y que estd sometida a impactos de
gotas de agua, a angulos de ataque entre 0° y 25°, a diferentes valores del nimero de
Reynolds. Esto se realiz6 por medio de estudios experimentales, con el fin de conocer el
proceso de formacion de hielo en la superficie de dicho perfil. En las figuras 2 y 3 se
presentan alguno de los resultados obtenidos por Wang.
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Figura 2. Nusselt a alto Reynolds con 15° AOA [23]

7



450 450

. o Measured Pr=0.711 & Measured Pr=0.713
1 0O Measured Pr=0.715 © Measured Pr=0.718
1 ¢ Measured Pr=0.721 -~ Predicted ACA =0°
1 ——Predicted ACA = 15° o
~ 350 4 o - 350
o . s
¢ |
)
>
& 4
- i s
Z 250 - 250
150 R e S A e 1
1.0E+05 2.0E+05 3.0E+05 4 0E+05 5.0E+05

Re_

Figura 3. Nusselt a bajo Reynolds con 15° AOA [23]

En [24], se utiliza el software FLUENT [27] para asi hallar la informacion sobre los flujos
de aire, agua y la fraccion volumétrica requerida para simular el modelo de hielo, donde
estiman, el flujo de agua sobre la pala de una turbina de viento de eje horizontal, para
conocer las condiciones de desempefio de la turbina, o métodos de deshielo y antihielo, con
el fin de prevenir la acumulacién de hielo en las palas, en topografias con condiciones
climaticas adecuadas para que se dé la formacion de hielo. Dentro del estudio se encontrd,
que la acumulacidn se da principalmente en el borde de ataque y en la punta de las palas,
donde se evidencia que la velocidad angular tiene un gran impacto en la cantidad de hielo
adquirido por esta, ademas, se obtuvo que la acumulacion no se da de forma uniforme a lo
largo de la longitud de la pala, sino de manera irregular. También se encuentra que se deben
evitar puntas de alabes planos, debido a que incrementa la acumulacion de hielo. La
acumulacién que se evidencia en el borde de fuga de la pala es debido a que al existir
separacion de la capa limite, las particulas de gotas de agua sobre enfriadas impactan en
este con alta energia cinética, lo que permite la adhesion de estas en la superficie.

En la figura 4 se presenta el resultado del campo de flujo obtenido a partir de la simulacion
en FLUENT. En la figura 5 se presenta el resultado de la simulacion de la formacion de
hielo en la pala de la turbina.



Figura 4. Campo de flujo en la simulacion CFD de una turbina de viento [24]

Figura 5. Formacién de hielo en la pala de una turbina de viento [24]



Habashi et al [28], proponen un esquema tridimensional, basado en la analogia de cerchas,
con el objetivo de controlar los desplazamientos y deformaciones largas e irregulares de
las reticulas y nodos de un mallado, con el fin de aumentar la eficiencia de simulaciones
CFD relacionadas con formaciones de hielo. Esto asemeja la alteracion geométrica que
sufre un cuerpo cuando en él se acumula hielo. En la figura 6 se muestra uno de los
resultados obtenidos por Habashi con esta metodologia de malla desplazada.
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Figura 6. Malla desplazada después de 600 segundos de formacion de hielo [28]

Una metodologia numérica, usando como base el solucionador de ecuaciones de Navier
Stokes, FLUENT [27], fue implementada, para simular el flujo multifase de aire-agua—
hielo, usando la metodologia euleriana-lagrangiana, para simular el impacto de gotas en
motores de turbina a gas en [10]. Los cristales de hielo se funden parcialmente al entrar al
nucleo de las turbinas de gas, lo que genera que se forme una pelicula de agua, que en
condiciones de hielo en vuelo, se empieza a generar acumulacion de este en los alabes del
compresor de baja y en las primeras etapas del compresor de alta, debido a esto pueden
ocurrir fenémenos de stall y surge en el compresor, por tanto las autoridades europeas
iniciaron un programa llamado cristales de hielo a gran altitud de acuerdo con Liu et al
[10]. En la figura 7 se observa la aplicacion de esta metodologia numérica, en la formacion
de hielo sobre un cilindro, y la comparacion de los resultados de esta con resultados
experimentales y con otra metodologia desarrollada por Nilamdeen en [26] y [29].
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Figura 7. Formacion de hielo en un cilindro [10]

Un estudio experimental para examinar la transferencia de calor inestable y procesos de
acumulacién de hielo dindmica sobre la superficie de un perfil NACA 0012 bajo diferentes
condiciones de hielo, utilizando el tinel de investigacion de hielo disponible en la
universidad estatal de lowa (ver figura 9), fue realizado en [30], con el fin de obtener el
coeficiente de conveccion por transferencia de calor para los flujos multifase aire, agua y
particulas de hielo, en los procesos de impacto de hielo y gotas de agua en un perfil NACA
0012. En la figura 8 se presenta un esquema del balance de energia empleado para el
estudio.

Radiation Adiabatic
Sublimation Convection

Evaporation

Water Film

Control Volume

Figura 8. Esquema del balance de energia para la formacion de hielo sobre un perfil [30]
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En [2], se presenta una revision de la literatura, en cuanto al impacto de gotas de agua en
flujos multifase aire-agua-hielo en condiciones de granizo y lluvia, donde se evidencia la
fisica del flujo, parametros caracteristicos, riesgos, calculos de la trayectoria de las
particulas, dinamica del impacto de gotas y sus efectos en el desempefio de los perfiles
aerodinamicos, y ademas se proponen algunas consideraciones, que se deben tener en
cuenta para simular méas acertadamente este fendmeno y sus efectos. En la figura 10 se
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Figura 9. Esquema del tinel de viento de la Universidad de lowa [30]

muestran algunos esquemas usados por el autor para el desarrollo del trabajo.
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Figura 10. Trayectoria de una gota super - enfriada en un perfil [2]
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En [31] se logré segmentar que hay dos tipos distintos de formacion de hielo basados en
un modelo termodindmico (balance de energia), sobre una superficie: La formacién de
hielo por congelacién y la formacidon de hielo por fusion. En el primero, la acumulacion de
hielo se produce cuando una fraccion de los cristales de hielo esta en estado de fusion, esto
se da desde la superficie del cristal hacia su interior, y cuando este impacta sobre la
superficie de la aeronave se congela subitamente debido a la diferencia de temperaturas
entre la fase liquida superficial del cristal y el cuerpo.

En el segundo tipo la formacion de hielo se produce a partir del hielo que no es afectado
por la fusion acumulado en una superficie, donde una fraccién del cristal, generalmente
superficial cambia de estado una vez ha hecho contacto con la superficie del cuerpo con el
que impacta. Esta formacion se caracteriza por una adhesion superficial débil.

La segmentacion descrita anteriormente se logré mediante la evaluacion de un modelo
termodinamico de conduccidn transitoria a partir de datos experimentales sobre un perfil
NACA 0012 que encontraron los autores en la literatura. En la figura 11 se muestra un
esquema de dicho modelo.

Flow
 —
—
T(x,f)
Water/ice NACA 0012 Airfoil (leading edge) Air
_.’ _
" x=L
T=0°C x=0 T(x,0) = Tyan dT(L,t)ldx =0

(= constant) 0.0 =0°C

Figura 11. Modelo termodinamico de conduccion unidimensional en un perfil NACA 0012 [31]

En [32], se realizan una serie de experimentos, en un perfil NACA 0012, en el tanel de
viento de la universidad de Pensilvania, con el fin de obtener como la temperatura
superficial y la cantidad de cristales de hielo fundido en una nube afectan la tasa de
crecimiento de hielo en los estatores y cubiertas de baja presion de turbinas. Los resultados
de los experimentos arrojaron que a medida que la temperatura del aire incrementaba, el
espesor de la capa de hielo disminuia, teniendo en cuenta que dicho espesor esta
intimamente relacionado con el porcentaje de cristales de hielo que estén cambiando de
estado por fusion contenidos en la nube. En la figura 12 se muestra la imagen digitalizada
de la formacion de hielo en el perfil NACA 0012 de la prueba.
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Figura 12. Espesor de hielo formado en un perfil NACA 0012 [32]

En [33] se emplea la metodologia SPH (Smoothed Particles Hydrodynamics) para la
simulacion de fases solidas, cuerpos deformables y materiales en forma granular dispersos
en una fase liquida, que a su vez esta inmersa en un entorno gaseoso, llegando a la premisa
de que para modelar este tipo de fendmenos es de suma importancia la consideracion de
las fracciones volumétricas de cada una de las fases presentes. El desarrollo de
metodologias de simulacion como esta deja ver el hecho de que hay que diversos caminos
para afrontar la manera en que se recrean este tipo de fendmenos multifasicos. En la figura
13 se observa el resultado de la simulaciéon donde se pone a prueba el método numérico
desarrollado de un ejemplo sencillo de la vida cotidiana en donde se presentan flujos
multifase de este tipo, café instantaneo (que por lo general se encuentra en forma granular)
que seria la fase solida en forma de particulas; agua en estado de ebullicion que seria la
fase liquida con la fase gaseosa implicita debido al cambio de fase en el que se encuentra.

Figura 13. Aplicacion de la metodologia SPH para la simulacién de flujos multifase [33]
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Este trabajo estd cercanamente relacionado con el anterior, ademas de que es un claro
ejemplo del uso de herramientas computacionales para semejar fenémenos multifase de
liquido, gas y particulas de hielo. En [34] realizaron una simulacion de la trayectoria que
toman cristales de hielo que entran en un motor a reaccidén aeronautico, cuando una
aeronave que esta en vuelo entra en una nube. Esto se hizo con el software CEDRE
desarrollado por la ONERA (Oficina Nacional de Estudios y de Investigacion Aeroespacial
- Francia). La ONERA también ha desarrollado otros softwares, como lo es el IGLOO2D,
el cual sirve para modelar la acumulacion de hielo en los perfiles de las alas de aeronaves,
0 en los alabes del compresor de aeromotores [35] y [36], en los que hay presencia de flujo
multifase de aire, gotas de agua y cristales de hielo, ademas en el trabajo se refleja la
fidelidad de los resultados de este tipo de softwares, debido a que los resultados de este se
validaron por medio de pruebas experimentales [37]. En la figura 14 se muestra el resultado
de la simulacién y la trayectoria que toman los cristales cuando se enfrentan a la parte
frontal del motor. En la figura 15 se muestra el resultado de otra simulacion en el que se
expone un perfil NACA 0012 a formacidn de hielo.
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Figura 14. Trayectoria de cristales de hielo en la entrada de una turbina aeronautica [34]
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También es importante resaltar el trabajo que se ha realizado en cuanto a la parte
experimental de este tema con el fin de validar los resultados que arrojan las herramientas
que se han estado desarrollando como, por ejemplo, pruebas experimentales sobre la
formacion de peliculas de hielo en componentes internos de motores aeronauticos que
fueron realizadas en [38]. Los resultados de estas pruebas se sintonizaron correctamente
con predicciones hechas previamente por simulaciones de CFD. Ademas, se reporté el
hecho de como afecta el tamafio relativo de la particula de hielo sobre el nimero de mach
de este en relacion con la velocidad que el flujo de aire le induce a la misma. En la figura
16 se aprecia la formacion de hielo en un cuerpo a diferentes tiempos de engelamiento.

638s, still growing

Figura 16. Formacion de hielo en un cuerpo asimétrico con nariz hemisférica [38]

En [39] se reporta el desarrollo de un compresor axial multietapa empleado para pruebas
de laboratorio para la investigacion de la ingestion de cristales y formacién de hielo en las
etapas de este, con el fin de que estas sean realizadas lo méas cercanas posible a la operacion
real de un motor de una aeronave que se encuentra en vuelo expuesto a este tipo de flujos
multifase, a causa de condiciones ambientales adversas. A su vez el registro de las
modelaciones y simulaciones previas que se tuvieron en cuenta para la construccion de
estos se da en [40] y [41]. En la figura 17 se muestra una imagen del modelo de compresor
desarrollado.
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Figura 17. Compresor axial modular multietapa para la investigacion de los cristales de hielo [39]

Avances como los antes mencionados son de importancia, porque hay aspectos que, por
ejemplo, en el asunto de la ingesta de cristales de hielo en motores de turbina, ain no se
definen con certeza [42], ya que la pelicula de hielo se forma principalmente en el nucleo
(core) del compresor [43], lo cual afecta directamente el performance del motor
ocasionando pérdidas de empuje, engine stall, surge y dafios en componentes continuos al
compresor, debido a desprendimientos de las capas de hielo formadas, hecho pronunciado
recientemente por una investigacion de la NASA [44].

En [45] se menciona que las temperaturas Yy altitudes asociadas a la formacién de hielo, se
encuentran en el rango entre -7°C a -63°C, en altitudes que van desde 9000ft a 41000ft.
Donde el 50% de los eventos se dan a -29°C o menores. Estos fendmenos ocurren al
momento en que la aeronave, esta pasando en medio de una nube convectiva, donde debido
a la caida de temperatura, se da condensacion del vapor de agua, por lo que se produce
gotas superenfriadas de agua y particulas de hielo. De acuerdo con Mason et al [46], a
temperaturas superiores a -12° C existe menor probabilidad de que exista contenido de agua
liquida (LWC), y mayor probabilidad de que la nube tenga contenido de particulas de hielo
(IWC).
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5.3 Marco Tebrico

5.3.1 Leyes Generales

5311

53.1.2

Uno de los aspectos importantes para la modelacion de flujos multifase, y que a su
vez es base fundamental para cualquier método numerico que simule este tipo de
fendmenos, son las leyes de conservacion de masa, la conservacion de momento y
la primera ley de la termodinamica, que es la conservacion de la energia.

Conservacion de Masa

En cuanto a la conservacion de masa, define que la cantidad de materia antes y
después de una transformacion siempre es la misma, en este sentido la ecuacion
de conservacion de masa, o ecuacion de continuidad esta dada por [47] :

dp ,
3 TV (V) =5y (1)

La ecuacion (1) es la ecuacion de conservacion de masa general donde el factor
Sm es la adicion de masa a la fase continua, desde la fase secundaria dispersa
debido a la evaporizacion de particulas liquidas.

0 d PV,
— — — — 2
+ pY” (pv,) + 3y (pv,) + - Sim @)

La ecuacidn (2) es para geometrias en dos dimensiones de ejes simétricos donde
vy es la velocidad axial y vr es la velocidad radial, siendo r la coordenada radial y
X la coordenada axial.

Conservacion de Momento

En cuanto a la conservacion de momentos, se define como un balance de
momentos entre los cambios de los momentos integrados en un volumen de
control que contribuyen al movimiento de un area y sus fuerzas superficiales.
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La ecuacion de momento en un marco de referencia inercial (sin aceleracion) se
escribe de la siguiente manera [47]:

a _ =3
5PV (pv0)=-Vp+V-(D+pg+F ©)

Donde p es la presion estatica, T es el tensor de esfuerzos, p g y F son las fuerzas
gravitacionales y externas del cuerpo, respectivamente, debido a la interaccion
con la fase dispersa. Las fuerzas también dependen de otros modelos en términos
de las condiciones iniciales. La siguiente ecuacion define el tensor de esfuerzos:

%=pkvﬁ+v#)—§vﬁd 4)

Donde p es la viscosidad molecular e 1, es el tensor unitario y el segundo término
de la derecha es el efecto debido a la dilatacion del volumen de control.

La siguiente ecuacion describe la conservacion de momento para geometrias de
eje simétricos en dos dimensiones:

9 L1 L ,
ot (pvx) v ox TPVUxVx ror (rpvyvy) =

p 10 ov. 2

P, #<2J2 (Vﬁﬂ

T ox ?ﬁr or 3

OO 2y, ©

ror or @ ox

y
6( )+16( )+16( ) = ap+16[ (E)vr+6vx>]
ot P rox o PV ror P = o T ek M Uox or
+16 Zavr Z(V ) ) Ur+2M(V 5 4 vZZ+F (6)
ror| "M\ %o T3V RT3y WP T

donde v; es la velocidad de rotacion del fluido, y:

ove  0vr vy
s 7)

ox | or | r

V9=
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5.3.1.3 Conservacion de Energia

En cuanto a la conservacion de energia, menciona que la energia no se crea ni se
destruye durante un proceso, solamente se puede transformar. La ecuacion de
conservacion de energia es la siguiente [47]:

%fp(e+%|u|2)dV= fpg-udV+ ff'udA— fq'ndA (8)

vt) Vit) A(t) A(t)

Donde los términos de la derecha son el trabajo realizado en el fluido dentro del
volumen de control por las fuerzas del cuerpo, el trabajo realizado en el fluido
debido a fuerzas superficiales y la transferencia de calor fuera del volumen de
control. Aqui g es el vector de flujo de calor y en general incluye conduccion y
radiacion térmica. El ultimo tiene signo negativo debido a que la energia en el
volumen de control decrece cuando pierde calor y ocurre cuando g*n > 0.

En los términos de la derecha e es la energia interna por unidad de masa y dentro
del volumen de control también se encuentra la energia cinética por unidad de
masa.

5.3.2 Meétodos Numéricos

Un método numérico es el procedimiento por el cual se obtiene de manera aproximada la
solucion de un problema realizando célculos puramente aritméticos y logicos. Este
procedimiento basicamente consiste en una secuencia de operaciones algebraicas que
constituyen un algoritmo el cual tiene como objetivo brindar una solucién convergente. En
esta seccion se dara una descripcion breve de los métodos numéricos con los que trabaja la
herramienta computacional utilizada [48] y [49], la cual es FENSAP - ICE. Esta
herramienta es un software perteneciente a ANSYS, que contiene seis modulos que forman
un sistema completo, versatil y flexible para el usuario, que se emplea para la simulacion
de formacion de hielo, se selecciond esta debido a que era la que se encontraba disponible
en la planta universitaria. FENSAP — ICE esta estructurado de la siguiente manera:

v' FENSAP: Paquete de analisis de elementos finitos 3D para las ecuaciones de Navier-
Stokes.

v OptiGrid: Herramienta de reconstruccion de CAD y adaptacion de malla en 3D.

v" DROP3D: Solucionador del impacto de gotas de agua por el método Euleriano de
elementos finitos en 3D.
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v ICE3D: Solucionador para la formacién de hielo por el método de volimenes finitos
en 3D.

v" CHT3D: Solucionador de la conjugada de transferencia de calor en 3D, incluyendo el
C3D para conduccion de calor.

v" FENSAP-ICE-TURBO 3D: Solucionadores adaptados para problemas especificos de
formacion de hielo que impliquen turbo-maquinarias. Este paquete incluye los
siguientes:

» FENSAP-TURBO: Paquete de analisis de elementos finitos 3D para las
ecuaciones de Navier-Stokes en rotores/estatores.

» DROP3D-TURBO: Solucionador del impacto de gotas de agua por el método
Euleriano de elementos finitos en 3D en rotores/estatores.

» ICE3D-TURBO: Solucionador para la formacion de hielo por el método de
volumenes finitos en 3D en rotores/estatores.

Como se puede apreciar este paquete de ANSYS trabaja con el método de volumenes
finitos y el método Euleriano de elementos finitos. Estos se describen de una manera
general a continuacion.

5.3.2.1 Método de Volumenes Finitos

El método de volimenes de control finitos discretiza y resuelve numéricamente
una o un sistema de ecuaciones diferenciales parciales (EDP) que definen la
conservaciéon, o balance de una o mas cantidades, es decir las leyes de
conservacién anteriormente descritas. En este método se construye una malla, que
consiste en una particion del dominio donde vive la variable de espacio. Los
elementos de la malla son los llamados volumenes de control. La integracién de
la ecuacion diferencial parcial sobre cada volumen de control da como resultado
una ecuacion de conservacion. Ahora si se tienen en cuenta todas las ecuaciones
qgue se generan por cada volumen de control, se conforma el conjunto de
ecuaciones de equilibrio, que luego se discretiza con respecto a un conjunto de
incgnitas. EI problema principal es la discretizacién en los limites de cada
volumen de control, entonces para que el método sea eficiente se deben tener en
cuenta los flujos en los limites de cada volumen de control, los cuales pueden ser:
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v Conservativo: El flujo que ingresa a un volumen de control desde un
volumen vecino debe ser opuesto al flujo que ingresa a ese vecino desde
el volumen mismo.

v Consistente: El flujo de una funcidn regular de interpolacion tiende a ser
un flujo continuo a medida que se desvanece el tamafio de la malla.

Lo que diferencia este método de otros, es la discretizacion de las ecuaciones de
conservacion localmente en cada volumen de control, lo que permite a su vez, la
discretizacion de los flujos en los limites de los volumenes de control, en lugar de
discretizar un operador diferencial continuo, lo cual permite dar una solucién bien
sea exacta o aproximada al problema.

Ahora considerando la siguiente ecuacion diferencial parcial en forma
conservativa:

0, ACx,t) + V- F(x,t) = S(x, t) (9)

Donde la variable de espacio x pertenece al dominio Q < RY (donde d es la
dimensién del espacio que es igual o0 mas grande que 1), y la variable t, que
pertenece a algun intervalo [0, T] con T > 0. La funcién escalar A, definida en
Q x [0, T], expresa la densidad de alguna cantidad, y d,A denota la derivada con
respecto al tiempo. La funcion F, definida en Q x [0, T] y evaluada en RY, expresa
el flujo de esta cantidad, y V- F denota su divergencia espacial. La funcion S,
definida en Q x [0, T] y evaluada en R, denota algin término fuente. Alguna
condicidn inicial A(x,0) = Aini(x) para x € Q es impuesta, donde la funcion Aini es
definida en Q y evaluada en R, asi como una condicion de frontera dependiente
de la ecuacion considerada. También es importante hacer la aclaracién de que las
funciones A y F, no necesariamente son regulares, por lo que las derivadas
involucradas en (9) podrian ser, no diferenciables o derivadas debiles. Estas
funciones A, F, y S, se asumen que estan relacionadas con un conjunto de campos
desconocidos (uj);=7, .., n, donde u;j es una funcién desconocida definida de
Q x [0, T] a R. Dichas relaciones se podrian escribir de la siguiente manera:

A(x, t) = Aluy(x, t), ..., uy(x, t), x, t] (10)
S(x,t) = S[u,(x, t), ..., un(x, t), x, t] 1D
F(x,t) = Flu,(x,t),...,uy(x,t), Vu,(x,t), ..., Vuy (x, t), x, t] (12)

Donde las funciones A, S y F estan dadas. Algunos ejemplos clasicos con N =1
son:
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v" La ecuacién de calor, que correspondientemente en el modelo seria:
A (X, t) =u (X, t), y ues latemperatura; F (x, t) = - AX)Vu(x, t), donde
para cualquier x € RY A(x) es un operador lineal de RY a R¢;
S, t)=8(x,t);

v" La ecuacion de Poisson, la cual es la version estable de las ecuaciones de
calor:
A1) =0;F(x,t)=- AX)Vu(x); S (x,t) = S(x);

v Laecuacion de conveccion lineal A (x, t) = u (x, t); F (x, t) = u(x, )V (x, t);
donde V es una funcion definida de Q x [0, T] a R u es una concentracion
y V su velocidad de transporte.

El dominio Q es particionado en una malla, denotada por M. En general, la malla
M es una familia finita de un subconjunto no superpuesto de Q, que satisface un
namero de propiedades regulares; algunas de estas propiedades son necesarias
para la definicion del esquema, mientras otras son requeridas para establecer la
precision y la convergencia del metodo, dependiendo en el tipo de término que
necesita ser discretizado. Los elementos de M, denotados por K, L, son los
[lamados volumenes de control. La medida de un volumen de control (es longitud
sid =1, areasi d = 2, volumen si d = 3) es denotada por |K|. El limite dK de cada
volumen de control K se divide en un conjunto finito &g, denominado conjunto de
caras (para d = 3), bordes (para d = 2), o extremidades (para d = 1) de K. Un
elemento o de g se encuentra en el limite de Q, o pertenece a ex N g, donde K
y L, son dos volimenes de control adyacentes. Esto se aprecia mejor en la figura
18, en donde se muestran los elementos Ky L de M:

Figura 18. Elementos Ky L de M [50]

La medida dimensional (d — 1) de una cara o € € (su longitud si d = 2, 0 su area
si d=3) es denotada por |o|. Una secuencia estrictamente creciente
t® = 0< tMW < ... <t es definida para el tiempo de discretizacion, y se
denota §t™ = t™ —t™=D paran =1, ..., N. La aproximacion clasica del
volumen finito en la figura 18 se basa en la aproximacion de las ecuaciones de
conservacion en los volimenes de control entre el intervalo de tiempo t™ 1 y
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t(™. Estas ecuaciones de balance pueden ser obtenidas por integracion en
K x [t™~D,¢+(M] y usando la férmula de divergencia:

f [A(x, t™) = A(x, e Y]dx + ...

t(m)

z ft(n_l)faF(x,t) ‘g o(x)ds(x)dt = ... (13)

tm

f fS(x, t)dxdt
tin-1 Jg

Donde ds(x) denota la integracion con respecto a la medida dimensional (d - 1)
del limite y ng ,(x), el vector normal unitario a ¢ en el punto x hacia fuera de K.
El esquema del volumen finito es una discretizacion de la ecuacion de balance
anterior, y puede escribirse como:

IKI(4F> — ATV) + 86" ) |olREY = 5eMIKIS (14)

oegy

Donde, A™ (respectivo de A%") es una aproximacion de rll(lfKA(x,t(”))dx
. 1
(respectivo de T Jie Aini (x)dx);

n

FK(’(? es una aproximacion de ¢,(("3 = &(n;)mftt(n_l) JoF () - ng o (x) ds(x)dt

y

n) . ./ 1 t"
S, es una aproximacion de é‘t(n—)|1(|ft(n_1) [, S(x, t) dxdt

Para una cara comun ¢ a dos volumenes de control K y L, desde ng,(x) +
n,s(x) =0 para X € o, el flujo normal en el problema original satisface la

propiedad de conservacion ¢,((’2+¢£_’2 = 0. Una version discreta de esta
propiedad de conservacion es entonces requerida:

Fig +Fy =0 (15)
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Esta relacion es uno de los pilares clasicos del método de volimenes finitos;
ademas, es crucial en el analisis matematico para proveer propiedades
convergentes. Las expresiones discretas en término de variables discretas deben

estar dadas por los términos Afc”), FK(’;) y S,(Z‘). Estas variables discretas se espera
usualmente que sean aproximaciones de las funciones incégnita (uj)j=1,...,N en
diferentes ubicaciones (bien sea bloques, caras o vértices de la malla) y tiempos:
por lo tanto u}? (respectivo de u}?) denota la aproximacion de la funcion wu; en
el volumen de control K (respectivo a la cara o) en el tiempo ¢t ™ [50].

5.3.2.2 Método de Elementos Finitos

El método de elementos finitos resuelve un sistema de ecuaciones algebraicas,
partiendo de las ecuaciones diferenciales parciales (EDP), que gobiernan el
problema. En el caso de movimiento de particulas son:

v" Conservacion de la masa:

d(a) N d(avy)

=0 (16)

v" Conservacion del momento:

d(av;) d(avjvy) 1 Pa CaRe,
= 1——)gi+——(vg; —v; 17
at + ax] a gl + 4’Kp (Ua,l Ul) ( )

v" Condiciones de frontera:

Vilg = vig (18)

Donde « se refiere a la fraccion de volumen de la particula, vij y vai los componentes
de velocidad de la particula y del aire, para una direccion con coordenadas dadas,
Fr es el nimero de Froude, gi es la componente de aceleracion debido a la gravedad,
Caq es el coeficiente de arrastre de la particula. Rep es el nimero de Reynolds de la
particula, Kp es el pardmetro de inercia, pp es la densidad de la particula y pa es la
densidad del aire. Las condiciones de frontera indican las condiciones de Dirichlet
que son asociadas a la entrada del dominio y a una condicion de frontera de
Neumann, que es usada para las condiciones de pared.
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Se discretiza el dominio en pequefios elementos, denominados elementos finitos,
que contiene un volumen y esta dado por una cantidad n de nodos, donde por medio
de funciones de interpolacion se puede aproximar cualquier cantidad dada dentro
del elemento.

n
Pe(x1,x2,x3) = @(x1,x2,x3) = Z Ny (x1,x2,x3 )pk (19)
k=1

Donde ¢e representa la cantidad exacta y ¢ una aproximacion en coordenadas
espaciales x1, x2, x3. Nk es la funcion de forma k™ y ¢« es el valor escalar de ¢
definido en el nodo k.

Debido a que las ecuaciones de conservacion son dependientes en el tiempo, estas
deben ser resueltas discretamente en el tiempo para todos los niveles de tiempo. El
tiempo actual, sera representado por un superindice m y un esquema euleriano para
la discretizacién de cualquier funcion en el tiempo.

af 3 fm _fm—l
ot At (20)
At =™ — ™1

v Formulacidn débil de la ecuacion de continuidad:
La formulacion integral de la ecuacién de continuidad dado un elemento en un
subespacio V, en un dominio encerrado por una frontera interna ¢ es:

f W, (a(“) + a(avf)) v =0 1)

Donde W4, es una funcién de peso para la conservacion de masa y el subindice
j indica la sumatoria sobre las coordenadas espaciales. Integrando por partes:

f W, <a(“) + anf)) dv + jﬂ W,avn;dS = 0 (22)

ot ax] ¢
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Se obtiene la formulacion débil, para hallar las condiciones de frontera naturales
a través del término integral de superficie. Aplicando la discretizacion en el
tiempo se obtiene:

am .+ Aa — ™1t
fwl nol n v ...
) At
(W,
f(an L+ Aai) (V5 + Avfh gxl) dv .. (23)
J

jgwl(an 1+Aocnm)( "+ Ay n)n]dS—O
¢

Expandiendo, y despreciando los términos de 42 da:

f WIM” dv — J ]ﬁl_lAa,’{la(Wl) v ...
v v
—] an-Av, g dV+j€ WiAay'vj,,_1n; dS ..
g1 (24)
o dV — .-

% Wiant 1 Avipn;dS = J W1
S

W“ gy [ ymqm 9D W ds
AL Vin—1@n-1—F7_ ax] + 1@ n 1V n 1My
v v

Donde los términos incrementales desconocidos estan en el lado izquierdo en
m, y los términos incrementales conocidos estan en el lado derecho de la
ecuacién en el tiempo m-1. El término inercial en el tiempo m-1 esta estatico en
el tiempo previo y permanece invariante, para todos los niveles de iteracion en
el tiempo dado m. Los otros términos en el lado derecho contribuyen al célculo
de los residuales. Como se mencion0 anteriormente, las funciones de
interpolacion se usan para aproximar el espacio discretizado, para cada variable
desconocida. Aqui N sera usada para representar « y Aa, mientras que N se
usara para representar los componentes de velocidad vi.

(Aa(x1,x2,x3) = Z Ni(x1, x2,x3) (A) ay, (25)

(A)v;(x1,x2,x3) = Z N;(x1,x2,x3)(A)v; (26)
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La sumatoria, sera excluida desde ahora y se aplicara la siguiente simplificacion
a los términos en las iteraciones previas:

(Npap)ps =@
(27)
(Nvidn—1 = v;

Aplicando las ecuaciones anteriores, la forma final de la ecuacion de
continuidad es:

Aa a(w.
f W, N, —£qv — j 9ijAank%dV...
]

At
. a(Wy) R
e aNlAvjnl a— av + WlNkAankvalde
K (28)

am—l
At
a . 0(Wy) N
. leEdV—fvja 3 dV+3€W1av]nde

dav ...

e f ch'iNlAvjnlnde :f W1

]

v Ecuacién de momento.
La forma integral de la ecuacion de momento es:

d(av;) d(avv;) B .
jW2i< ot + ax] dv —JWZiT'hS dv (29)

Donde Wa; representa la funcion de peso de la ecuacion de momento en una
direccion y no implicara la sumatoria de subindices repetidos i. El lado derecho
que contiene rhs” es:

fWZirhS*dV = J Wzl-a[li + gb(va,i - Ul)]dV (30)
_CqRep 1 Pa
=—x Y =F= (1 pp> 9i (31)

Integrando los términos derivativos en el espacio:
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J.WZi d(av;) a(Wy;)

— av;jv; _ dv ...
Jt ox; (32)

+ jg WyiavjvindS = f Wyirhs* dV

Aplicando la ecuaciéon derivativa en el tiempo y linealizando todos los
términos en el tiempo m obtenemos:

w, Wi
f—(avl) 1dV+f Ar Vi1 Aagtdv ..

At
Ws; Ws;
+j A -am™ AvTdV — jl(av-)m‘ldV...

At
m a(Wzl) m a(WZL)
= [ ) T2 — [ aap (), 5
o [l () a(Wm) v~ [ sopp(an)] - a(WzJ av.. (33
]

+ % Wzi(avjv') leds + f WZiAa;ln(vjvi)n_lnde
J WzlAvm(av]) ndS + f Wi Avf (av) it n;dS ..

= J Wyirhs*dV
Luego linealizando los téerminos en el lado derecho da:

j Wzia[ﬂ.' + ¢(Vai - Ul)]dv =...
JWZL Opn— 1[1 +¢(val_ lTl 1)]dV+JW21 Op— 1¢Avde (34)

+ f WZiAan—l[Ai + 1/1(17(“' - 17i,n—1)]dV

Reorganizando los términos que envuelven A a la izquierda, reemplazando los
términos desconocidos, por sus funciones de interpolacion y simplificando se
obtiene la formulacion de la ecuacion de momento por elementos finitos, donde
el superindice m es omitido por simplicidad y todos los términos estan en
funcion del nivel de tiempo m:
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WZl ~ WZI. A
U,_NkAande + aleAvlnldV

At At
0 (W) o (W)
— | 9,0 Ny Aty dV—f&ﬁNlAv- =22 av
f TSk g I g

R o(Ws;)
—f“ULNzAanz 6xl
j

+ § WziNlAviné?ﬁ;nde + f Wzl’NlAanlC’fT/J\lnde

dv + jg WoiNkAan, 0 0;n;dS ...

(35)
- f WZi&lelAvinldV - f WziNkAank [/11 + l/)(va’i - ﬁl)]dV

:fWZL

Ul&AdV f av;v, (ax]zl) dV+3£W21&®;1’7}anSl

ot f Wyi@[A; + Y (ve; — B)]dV

D™ty ..

v Matriz de rigidez del elemento:
El resultado de la discretizacion de las ecuaciones de las particulas por el
método de elementos finitos de Galerkin crea un sistema lineal de ecuaciones,
que puede ser representado por una matriz de rigidez A de 4x4, un vector de
variables desconocidas Qx y un residual para cada elemento en el espacio del
dominio:

|A|Ax = R (36)
Ay Ay Az Agg Aa R,
A A A A Av
Al = 921 22 23 24| Ay = 1 37
4l Az Ay Az Az Av, S
Agr Ay Ay Ay Av;

Donde cada entrada en la matriz A es a su vez una submatriz nxn, que depende
del nimero de nodos de cada elemento. Los datos de la primera fila pueden ser
deducidos a partir de la ecuacion de continuidad y los datos en las filas restantes
se pueden deducir de la ecuacién de momento. El vector de residuales se calcula
para un nivel de iteracion n-1, en el tiempo m. Para finalizar se construye un
sistema lineal de ecuaciones a partir de la matriz de conectividad dada para el
dominio de acuerdo a la cantidad de grados de libertad de cada elemento y el
numero de elementos, que tenga el caso, con el fin de armar la matriz de rigidez
global para todo el dominio y resolver las incognitas [26] y [51].
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6. METODOLOGIA

Teniendo como referente el estado del arte, se trabajard en ANSYS con los paquetes de FLUENT
y FENSAP — ICE. Como se menciono anteriormente se seleccionan estos por la disponibilidad de
estas herramientas en el campus universitario, ademas se consideran herramientas fiables, debido
a la cantidad de expertos que las usan como se ve en la literatura. Estas se utilizaran para realizar
las simulaciones que conciernen a la sintonia y validacion de datos experimentales disponibles en
la literatura, y el estudio de tres casos que hayan sido reportados, que, debido a los fendmenos de
formacion de hielo, hayan generado consecuencias negativas considerables. De esta manera el
trabajo con las herramientas quedara distribuido en cuatro partes, la validacion de las herramientas
y los tres casos de estudio. Cada una de estas partes se segmenta a continuacion.

6.1 Validacion

Con el fin de verificar que las herramientas computacionales que se emplearan son capaces
de reproducir los fendmenos fisicos que se buscan estudiar, se realizaron tres simulaciones
tal y como se describe a continuacion.

6.1.1 Validacion FLUENT

Para validar los resultados de esta herramienta se realizaron una serie de simulaciones
donde se compara el coeficiente de sustentacion y arrastre a varios angulos de ataque, con
los coeficientes de sustentacion y arrastre experimentales tomados de los datos reportados
por Ladson [52] en un perfil NACA 0012. Las condiciones de frontera, se presentan en la
tabla 1:

Tabla 1. Condiciones validacion Ladson

Reynolds 6.00-10°
Mach 0.15
Cuerda [cm] 60.1
Densidad [kg/m°] 1.225
Viscosidad [kg/(m-s)] | 1.7894-10°
Velocidad [m/s] 145.83042

Cabe aclarar que las condiciones registradas en la tabla 1, son las condiciones a las cuales
Ladson realizé las pruebas experimentales en el perfil NACA 0012, lo que se pretende es
recrear dicho experimento con las herramientas de computo mencionadas, y asi validar la
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veracidad de los resultados que estas arrojan, mediante una comparacion entre ambos
resultados, los experimentales y los de la simulacion.

Para realizar esta simulacion se utiliz una malla estructurada en 2D con 482800 elementos
hexaedricos, y con un dominio de 12 veces la cuerda, como se muestra en la figura 20. Se
seleccionaron este tipo de elementos, debido a que estos brindan una mejor solucién en las
simulaciones, disminuyen el coste computacional, lo cual disminuye el tiempo de
simulacion, gracias a que poseen un mejor enlace de elemento a elemento. La malla
presenta convergencia a partir de los 460000 elementos. Las caracteristicas geométricas
del perfil se encuentran en la tabla 1. La geometria empleada se muestra en la figura 19,
donde encontramos un dominio para una malla tipo C, se usé este tipo para facilitar la
construccion de la malla estructurada, ademas que es la representacion computacional mas
fiable de acuerdo con la literatura para simular flujos externos.

Figura 19. Geometria del domino del flujo sobre el perfil.
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Figura 20. Mallado del perfil.

En la figura 21 se muestra el grafico de calidad de los elementos de la malla para esta
validacién. Se puede observar que la calidad de los elementos no se considera buena,
debido a que su mayoria, se encuentran en un valor que tiende a cero, teniendo en cuenta,
que se considera de 0-0.2 como de muy mala calidad del elemento, de 0.2-0.5 mala calidad
del elemento, de 0.5- 0.9 buena calidad y de 0.9 a 1 muy buena calidad del elemento. Para
este caso la calidad del elemento no juega un papel preponderante, debido a que los
elementos mas cercanos a la superficie del perfil tienden a tener una muy alta relacién de
aspecto, como se observa en la figura 22, donde la mayoria de los elementos tienen una
relacién de aspecto que va de 50 a casi 1000, como lo indica esta. En la figura 23, se puede
observar una muy buena oblicuidad, la cual debe tender a ser cero, en la gréfica, se puede
ver que esta de 0 a 0.17, lo cual indica que los elementos tienen excelente oblicuidad.
Teniendo en cuenta, que se considera excelente si va de 0-0.2, muy buena de 0.2-0.5, buena
de 0.5-0.75, mala de 0.75-0.95 y elementos degenerados de 0.95 en adelante.
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Figura 21. Calidad de elementos de la malla para validacion en perfil NACA 0012 en 2D.
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Figura 22. Relacion de aspecto de elementos de malla para validacion NACA 0012 en 2D.
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Figura 23. Oblicuidad de elementos de malla para validacion NACA 0012 en 2D.

6.1.2 Validacion FENSAP - ICE

Para la validacion de esta herramienta se compara la formacion de hielo experimental
reportada por Al-Khalil [53] en un perfil NACA 0012, con los resultados de formacion de
hielo obtenidos a partir de este mddulo de ANSYS. También se compara la formacion de
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hielo reportada por Wang et al [23] en su caso N°14 para un perfil NACA 63(4)421 a
diferentes Reynolds, con el resultado obtenido en FENSAP-ICE. En la tabla 2 se reportan
las condiciones empleadas para la simulacion de las pruebas hechas por Al-Khalil y en la
tabla 3 se reportan las condiciones empleadas para las pruebas hechas por Wang, que seran
nuestras condiciones de trabajo para la simulacion para comparar los resultados de esta,
con los experimentales.

Tabla 2. Condiciones validacion Al - Khalil

Presion [Pa] 101325
Densidad [kg/m?] 1.318821823
Temperatura [K] 267.65

Viscosidad Dinamica [Kg/(m-s)] | 1.6900858043-10°
Reynolds 3.85-10°
Cuerda [m] 0.9144
Envergadura [m] 0.1
Area [m?] 0.09144
Constante Aire - R [J/(Kg-K)] 287.05376
Conductividad Térmica
[W/(m-K)] 0.023584957
Velocidad [m/s] 54

LWC [g/m?] 0.7

IWC [g/m?] 0
Rugosidad [mm] 0.5

Calor Especifico [J/Kg'K] 1004.68816
MVD [pm] 20
ICD [pum] 0

Tiempo de engelamiento [s] 600

Tabla 3. Condiciones validacion Wang

Reynolds 830000 937000 1050000 | 1150000
Area [m?] 0.0388 0.0388 0.0388 0.0388
Cuerda [m] 0.5 0.5 0.5 0.5

Densidad [kg/m® | 1.130263 | 1.130263 | 1.130263 | 1.130263
Temperatura [K] | 268.15 268.15 268.15 268.15
n [Kg/(m-s)] 1.76E-05 | 1.76E-05 | 1.76E-05 | 1.76E-05

V [m/s] 25.8870369 | 29.2242814 | 32.7486612 | 35.8675813
Envergadura [m] 0.125 0.125 0.125 0.125
LWC [g/m?] 0.8 0.8 0.8 0.8

Para simular la formacién de hielo en un perfil NACA 0012 se utiliz6 una malla en 3D,
con 616000 nodos y 490000 elementos como se observa en la figura 25, con elementos
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hexaédricos, que cémo se menciond anteriormente ofrecen una mejor fidelidad en los
resultados. La malla presenta convergencia en sus resultados a partir de 480000 elementos.
El dominio utilizado es de 12.5 veces la cuerda con una forma tipo C, esto para facilitar la
construccion de un mallado estructurado, como se observa en las figuras 24 y 25. Las
caracteristicas geométricas del perfil se pueden encontrar en la tabla 2.

Figura 24. Dominio para formacion de hielo sobre el perfil NACA 0012.
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Figura 25.Malla para el perfil NACA 0012 en 3D.

En la figura 26, se puede observar, que la calidad de los elementos de la malla es mala, aun
asi, como en el caso anterior de la malla en 2D, esto es debido a la alta relacion de aspecto
de los elementos, por tanto, no tiene ningun efecto importante. La relacién de aspecto de
los elementos, en su mayoria tienden a tener un valor de 1 como se observa en la figura 27,
que es lo ideal y en el caso de la oblicuidad, como se observa en la figura 28, los elementos
tienden a situarse en un valor de cero, lo cual indica que es excelente, pero siempre hay
algunos de hasta 0.81, alejados de la superficie del perfil, que tienden a ser muy malos,
pero no afectan el resultado de la simulacion.

Calidad del Elemento

152438,00
,» 125000,00
-]
£
E 100000,00
H
W 75000,00
®
3
2 50000,00
E
]
o B B =
om0 [
0,00 013 025 038 0,50 0,63 0,75 08 1,00

Métricas Elemento

Figura 26. Calidad de elementos de la malla para validacion en perfil NACA 0012 en 3D.
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Relacion de Aspecto de los Elementos
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Figura 27. Relacién de aspecto de malla para validacion en perfil NACA 0012 en 3D.
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Figura 28. Oblicuidad de elementos de la malla para validacion en perfil NACA 0012 en 3D.

Para simular la acrecién de hielo en el perfil NACA 63(4)421, con el fin de asemejarnos a
los datos que presenta Wang, se utilizo el dominio que se observa en la figura 29, el cual
tiene las dimensiones del tunel de viento donde se hace el experimento, por ende, se utiliza
una malla en 3D, con 1512066 nodos y 1471022 elementos hexaédricos, nuevamente la
razon de uso de este tipo de elementos, es la fidelidad de sus resultados. La malla presenta
convergencia en sus resultados a partir 1460000 elementos. En la figura 29 también se
puede apreciar que el dominio posee cuatro particiones, esto para facilitar la construccion
de un mallado estructurado, tal y como se puede observar en la figura 30.
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Figura 29. Dominio de validacion en el perfil NACA 63(4)421

1000,00 {rm)

250,00 750,00

Figura 30. Malla del dominio para el perfil NACA 63(4)421.

En la figura 31, se puede observar, como la calidad de los elementos es muy buena ya que
tiende a 1 en la mayoria de los elementos. En la figura 32 se observa que la relacién de
aspecto en la mayoria de los elementos tiende a uno, por ende, poseen buena relacién de
aspecto. En la figura 33, se puede observar, que la oblicuidad de los elementos es excelente
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en la mayoria de estos, debido a su cercania a un valor de cero, aun asi, muy pocos
elementos tienen una oblicuidad muy mala, pero debido a que no son degenerados, los
errores debido a discretizacion del dominio son muy pequefios, por ende, la fidelidad en
los resultados de la simulacion no se ve afectada.
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Figura 31. Calidad del elemento para malla de validacion en el NACA 63(4)421
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Figura 32. Relacién de aspecto para elementos de malla de validacién en el NACA 63(4)421
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Figura 33. Oblicuidad de elementos de la malla de validacion en el NACA 63(4)421
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6.2 Caso de Estudio N°1: Rotor de un helicoptero

Una de las maquinas que tiene mayor gama de uso en la industria aerondutica son los
helicopteros, y es gracias a su capacidad de acceso a zonas remotas, en donde cumplen
misiones de rescate, combate aéreo, vigilancia e inteligencia, carga y descarga de mercancias,
fotografia aérea, entre otras; es por esto que durante algunos ciclos de operacion, este tipo de
aeronaves se ven enfrentadas a condiciones climéticas adversas, que por supuesto, también
dependerén del lugar donde se esté llevando a cabo la tarea. Para este caso el interés esta
centrado en la operacion bajo condiciones climaticas adversas que generen formacion de hielo
en la aeronave. Es evidente que es muy importante estudiar este tipo de casos, debido a que de
por si los helicopteros aerodinamicamente no son totalmente estables y atribuirle el hecho de
que se esté formando una pelicula de hielo, que constantemente cambie la geometria de las
palas del rotor y del fuselaje de la aeronave, afecta directamente el rendimiento aerodindmico
de la aeronave, que intuitivamente se creeria que dicho rendimiento aerodindmico se
degradaria (este es uno de los aspectos que se verificara con la simulacion de este caso). Los
componentes mas comunmente afectados por formacién de hielo en un helicdptero se muestran
en la figura 34.

Rotor Blaq\es

Wind Shield

Figura 34. Zonas propensas a la formacion de hielo en un helicoptero [54]

Un claro ejemplo de las consecuencias que conlleva la operacion de un helicéptero bajo
condiciones de formacion de hielo es el caso del BK117A3 (ver figura 35) operado por Air
Methods for React, dedicada a brindar soporte medico aéreo de emergencia, la cual se siniestro
cerca a Rochelle, en el estado de Illinois, Estados Unidos, accidente en el cual murié el piloto
y dos tripulantes del personal médico. Las condiciones climaticas reportadas en el aeropuerto
municipal de Rochelle, a 10 millas de donde ocurrié el accidente eran siete millas de
visibilidad, nieve ligera, techo cubierto a 3.300 pies, temperatura de -1 ° C y punto de rocio de
-2 ° C. El dictamen final del reporte de investigacion del accidente dado por la National
Transportation Safety Board (NTSB) indic6 que la aeronave se encontraba bajo condiciones
de nieve, llovizna y particulas de agua superenfriadas, y determind como causas probables del
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accidente, que las condiciones climaticas adversas generaron que el piloto perdiera el control
de la aeronave [55], [56] y [57].

Figura 35. Tres vistas helicoptero BK117A3 [58]

Bajo las condiciones climaticas reportadas por la NTSB, intuitivamente se podria decir que se
formaron peliculas de hielo en zonas criticas de la aeronave. La idea principal en este caso de
estudio es recrear las condiciones climaticas en las que se encontraba el rotor de la aeronave
mediante una simulacion, para apreciar si degradé el rendimiento aerodindmico de este debido
a la formacion de hielo, tomando como referencia la aeronave del accidente mencionado y las
condiciones reportadas. Para comprender un poco las simplificaciones que se haran para
simular el rotor, primero se deben definir algunos conceptos en torno a los fendmenos
aerodinamicos que posee el rotor.

v Disimetria de sustentacién: Cuando un helicoptero se encuentra en vuelo
horizontal hacia adelante, el rotor del helicoptero sufre este fendmeno, el cual
es un desbalance que se da debido a la fuerza de sustentacion por la manera en
como se enfrentan las palas del rotor con respecto al viento relativo. Cémo las
palas del rotor se pueden considerar como alas con una relacion de aspecto alta
Y que poseen, en su mayoria, un perfil simétrico o cuasi—simétrico, y a su vez
expuestas a una velocidad rotacional, en el rotor se forma lo que denomina un
lado de avance y un lado de retroceso. El lado de avance son las palas que se
enfrentan al flujo por el borde de ataque. Y el lado de retroceso son las palas
que se enfrentan al flujo por el borde de fuga. En el lado de avance hay una
mayor componente de velocidad, debido a que a la componente generada por el
viento relativo se le adiciona la velocidad rotacional que lleva la pala definida
por:
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VR:.Q'T (37)

Ahora, como en lado de retroceso la componente de velocidad rotacional Vr es
opuesta a la componente generada por el viento relativo se genera un desbalance
de velocidades en las palas, en ambos lados que si esto se considera en la
ecuacion de sustentacion:

1
L=3 pV25C, (38)

Un desbalance en las velocidades genera un desbalance al cuadrado en las
fuerzas de sustentacion que poseen las palas de cada lado. Esto se aprecia de
mejor manera en la figura 36.

| /\'elocidad del viento

Pala de retroceso

.

Pala de avance

Velocidad rotacional

Angulo Azimutal

Figura 36. Disimetria de sustentacion

v" Precesion giroscopica: El rotor de un helicoptero es un cuerpo que esta girando
a altas velocidades, por lo tanto, se le atribuye el mismo comportamiento fisico
gue posee un girdscopo. La precesion giroscopica es el fendmeno que sufre un
giroscopo cuando a este se le aplica una fuerza y la reaccion de esta se da a 90°
a partir de donde se aplicd. Ahora, considerando el hecho de que en el lado de
avance del rotor tenemos un vector de sustentacion mayor que en el lado de
retroceso (por disimetria de sustentacion), esta diferencia de fuerzas genera una
fuerza residual que hace que el rotor sufra el fendbmeno de precesion
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giroscopica, induciendo un nuevo factor que descompensa la estabilidad del
rotor. Un esquema de esto se aprecia en la figura 37.

Angle of attack decreased

Maximum upward deflection

\

:

Angle of attack increased

Blade rotation

Figura 37. Precesion giroscdpica en un rotor [59]

Por suerte, los ingenieros descubrieron la manera de brindar una solucion a esta problemética
en torno a los fendmenos anteriormente descritos que generan inestabilidad. EIl rotor del
helicdptero viene integrado en el hub assembly con un sistema que controla el &ngulo de paso
que deben tener las palas, dependiendo del angulo azimutal en el que se encuentre esta. Este
sistema trabaja en conjunto con el swash plate y el control de ciclico, y basicamente lo que
hace, es que le da un angulo de paso mayor o menor a la pala, lo cual también aumenta o
disminuye el angulo de ataque de la pala, que dependiendo del perfil aerodinamico que esta
posea, la pala obtendra el coeficiente de sustentacidn necesario para que se dé la compensacion
de las fuerzas, es decir, que la pala tendra un angulo de paso variable durante toda su rotacion.
Aun asi, la inestabilidad no se elimina por completo, dependiendo de la fase de vuelo en la que
se encuentre el helicoptero, el piloto también juega un papel fundamental en mantener la
estabilidad de la aeronave.

Como se puede apreciar, es complicado simular el flujo a través del rotor completo y tener en
cuenta al mismo tiempo todos estos fendmenos, por esta razon se realizara una simplificacion
que han hecho diversos autores (e.g. [60], [61] y [62]) para el desarrollo numérico de los
fendmenos aerodinamicos en torno al rotor de un helicoptero, y es la de asumir este como un
disco actuador. Esto ya se ha realizado en simulaciones CFD cémo en [63], cuyo resultado se
aprecia en la figura 38.
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Figura 38. Simulacion del rotor de un helicoptero como disco actuador [63]

Asumir el rotor como disco actuador simplifica el fendmeno y brinda una buena aproximacion
para los resultados del flujo, haciendo que los efectos por disimetria de sustentacion y
precesion giroscopica sean despreciables. Para la simulacion de la formacion de hielo en el
rotor, se realizard solamente en una pala, y gracias a la asuncion de disco actuador el resultado
de formacion de hielo para las otras palas se puede considerar que se da de la misma manera.

Las condiciones a las que se realizaron las simulaciones se encuentran en la tabla 4:

Tabla 4.Condiciones para la simulacion del rotor de helicoptero.

Reynolds 832333.2607
Mach 0.15225335
Viscosidad Dindmica [Kg/m's] | 1.69187-10°
AOA [deg] 2.5944
Densidad [Kg/m?] 0.9046625
Constate Aire — R [J/Kg-K] 287.1
Presién [Pa] 69664.01
Cuerda [m] 0.311321
Velocidad [m/s] 50
Temperatura [K] 268.55
Calor Especifico [J/Kg-K] 1004.85
Conductividad Térmica [W/m-K] | 0.023650981
Area [m?] 1.7122655
RPM 398.3
ICC [g/m?] 0.1
Diametro Cristales [um] 100

45



LWC [g/m?] 1.2
Diametro Gotas [um] 35
Tiempo Engelamiento [s] 1020

Estas condiciones se asumieron teniendo en cuenta que en el reporte del accidente no registran
altitud de vuelo para el helicoptero, y se asume que el helicoptero se encontraba volando a una
altitud de crucero de 10000 pies. Por otro lado, la geometria empleada para la simulacion se
presenta en la figura 39, en la que la geometria de color verde es la pala del helicoptero la cual
tiene un perfil NACA 23012 en la raiz y un perfil NACA 23010 en la punta, de acuerdo con la
base de datos de [64]. La pala posee una envergadura de 5.5 m teniendo en cuenta que el rotor
del helicdptero tiene un didmetro de 11 m. La parte transparente es el dominio del fluido, la
cual es una seccion circular de 90° (esto debido a que el helicoptero posee 4 palas) de 6 m de
radio y una longitud de 20 veces la cuerda de la pala.

Q 3e+03 6e+03 {mm)
I ..
1,5e+03 4,5e+03

Figura 39. Geometria pala de helicoptero

En la figura 40 se presenta la malla de la geometria de la figura 39, la cual posee un
refinamiento en las cercanias de la pala, tiene 915179 elementos y 163370 nodos, teniendo una
convergencia a partir de los 900000 elementos, es decir que, a partir de este nimero de
elementos, bajo ciertas condiciones, la malla ofrece veracidad en sus resultados.
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Figura 40. Malla de la pala de helicéptero

Como se puede apreciar en la figura 40 la malla posee elementos tetraédricos, debido a que
cdmo se trata de una geometria muy esbelta, el refinamiento de la malla en las cercanias de la
pala con elementos hexaédricos seria muy complejo, asi que por simplicidad se selecciond este
tipo de elementos. En la figura 41 se muestra el gréafico de calidad de los elementos, en el cual
podemos apreciar, que la gran mayoria se encuentra en un valor cercano a 1 y mayor a un valor
de 0.5, por ende, se podria decir que la calidad de los elementos es buena y aceptable. Por otro
lado, en cuanto a la relacion de aspecto de los elementos en la figura 42, se puede observar que
la gran mayoria de los elementos tienen una relacion de aspecto aproximadamente de 1, por lo
tanto, los elementos de la malla poseen una buena relacion de aspecto. Y, por Gltimo, en cuanto
a la oblicuidad de los elementos de la malla, en la figura 43 se pueden observar que la mayoria
de los elementos poseen una oblicuidad cercana a 0 y mayor a 0.5 lo que hace, que, por este
lado, los elementos de la malla sean buenos y aceptables. No obstante, hay elementos que no
cumplen con la categoria de buenos y aceptables para la simulacion, pero como estan lejanos
de la superficie de interés, es decir, de la pala, la fidelidad de los resultados no se verd afectada.
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Figura 41. Calidad de elementos de malla del Caso N°1
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Figura 42. Relacion de aspecto de malla del Caso N°1

Oblicuidad del elemento

—p Tet4

68,40

260910,00
240000,00

200000,00

160000,00

Number of Elements

:
8

120000,00
40000,00
0,00

00

0,

013 025 038

0,50 0,63 075 088

Element Metrics

Figura 43. Oblicuidad de malla del Caso N°1
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Cabe mencionar que las geometrias para todos los casos fueron realizadas en el software de
CAD CATIA [65], las mallas en el componente de mallado (Meshing) de ANSY'S. En cuanto
a medidas y valores de algunas variables para las condiciones de simulacion de este se
definieron y se tomaron datos a partir del Certificado Tipo del Helicoptero BK117A3 [66], ¥
de los reportes del accidente mencionados anteriormente.

6.3 Caso de Estudio N°2: Ala de una aeronave

La mayoria de las operaciones en aerondutica se llevan a cabo con una aeronave convencional
de ala fija. Estas durante su operacion, al igual que en el caso de un helicoptero se ven expuestas
a condiciones climaticas adversas que también permiten la formacién de hielo. Los aviones
son mas propensos a estar expuestos a este tipo de fendmenos multifase debido a que en
contraste con los helicopteros poseen mayor techo de servicio alcanzando mayores altitudes
con menores temperaturas que facilitan la formacién de hielo.

Un rango general de altura para esto, oscila entre los 7000 y 41000 pies, donde las temperaturas
se encuentran en un rango entre 0°C y - 40°C. A estas altitudes por lo general hay nubes
convectivas, las cuales contienen cristales de hielo y gotas superenfriadas. Las areas mas
propensas a la formacion de hielo en una aeronave se muestran en la figura 44.

Wind Shield
-,

Air Intake ADS
Figura 44. Zonas propensas a la formacion de hielo en una aeronave [54]

La formacion de hielo en las alas de una aeronave trae como consecuencias el cambio constante
en la geometria del perfil alar, lo que cambia el rendimiento aerodinamico del ala, lo que puede
traer consecuencias catastroficas, como es el caso del CASA CN 235 (ver figura 45) de la
Fuerza Aérea Colombiana (FAC) siniestrado, en el que perdieron la vida 11 militares [67].
Esta aeronave se accidento cuando hacia un vuelo entre la base de Palanquero y Codazzi —
Cesar a 21000 pies de altitud, y segun el reporte del accidente las condiciones climaticas no
eran las optimas para realizar el vuelo, y las condiciones eran propicias para la formacion de
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hielo, dado el hecho de que la aeronave se encontraba atravesando una nube convectiva tal y
como se ve en la figura 46.

Figura 46. Imagen satelital de las condiciones climaticas durante el vuelo [69]

La idea de este caso de estudio es realizar una simulacion en la que se recreen las condiciones
a las que se encontraba la aeronave, para apreciar si es posible que se haya dado la formacion

50



de hielo sobre la superficie alar, de ser asi se analizaran los cambios aerodinamicos que se
dieron en el ala, ademas se incluira el hecho de que la aeronave posee un sistema de deshielo
de tubo piccolo, asumiendo que este genera una temperatura constante sobre el borde de ataque
del ala, y se realizaran dos simulaciones para notar la diferencia de formacion de hielo con y
sin este sistema. Otra simplificacion es que solamente se simulara la envergadura del ala que
va desde la punta hasta el motor, esto por simplicidad y no tener que incluir el efecto que
genera la hélice del motor de la aeronave, debido a que esta trabaja con motores turboprop.
Las condiciones empleadas para la simulacion se presentan en la tabla 5.

Tabla 5.Condiciones para simular la formacién en el ala de la aeronave

Reynolds 9431043.565
Mach 0.326839263
Viscosidad Dinamica [Kg/m-s] 1,58369E-05
AOA [deg] 0
Densidad [Kg/m?] 0.630875
Presion [Pa] 44643.795
Cuerda [m] 2.301
Velocidad [m/s] 102.889
Temperatura [K] 246.75
Constante Aire — R [J/Kg-K] 287.1
Conductividad Térmica [W/m-K] 0.022023971
Calor Especifico [J/Kg-K] 1006.43
Flux de Cal[oKrVSvl/srt:Zr]na antihielo 713323
Area [m?] 19.305
ICC [g/m3] 0.5
Diametro Cristales [um] 150
LWC [g/m?] 2
Diametro Gotas [um] 20
Tiempo Engelamiento [s] 900

Estas condiciones se tomaron a partir de la altitud de vuelo que tenia la aeronave segun el
reporte del accidente (21000 pies) asumiendo una condicion de crucero.

La geometria empleada para la simulacion se muestra en la figura 47, donde la geometria verde
es el ala y la geometria transparente es el dominio para el aire, el cual es 4 veces la cuerda en
Z, X 'y 3 veces la cuerda en Y, ademas esta porcion del ala tiene una envergadura de 8.8 m.
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Figura 47. Geometria ala de aeronave

En cuanto a la malla esta posee 3928717 elementos y 679709 nodos, y posee un refinamiento
en los elementos cercanos al ala. La malla se realiz6 con esta cantidad de elementos debido a
que la malla presentaba convergencia a partir de los 3600000 elementos (es decir que, bajo
condiciones constantes y mayor numero de elementos, ofrece resultados constantes), y la idea
es obtener los resultados en la medida que sea posible lo méas cercanos a la realidad. Este
mallado se muestra en la figura 48.
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Figura 48. Malla del ala de aeronave

Como se puede apreciar en la figura 48, la malla posee elementos de tipo tetraédricos. Este
tipo de elementos se selecciond por simplicidad al momento de realizar el mallado de la
geometria, debido a que el ala, posee una geometria compleja y realizar un mallado con
elementos hexaédricos con el fin de buscar una malla estructurada, era algo de gran dificultad.
En la figura 49 se presenta el grafico de calidad de los elementos de la malla, en el que se
aprecia que la mayoria de los elementos se encuentran en un valor cercano a 1y superior a 0.5,
lo que implica que la calidad de los elementos es buena y aceptable.

En lo que concierne a la relacion de aspecto de los elementos, la cual se puede observar en la
figura 50, se aprecia que la mayoria de los elementos poseen un valor 2.5 y menor a 10, lo cual
es cercano a 1 e inferior a 20, es decir, que los elementos en cuanto a su relacion de aspecto
son aceptables, ademas como son elementos tetraedricos, esta variable de calidad no es tan
determinante.

En cuanto a la oblicuidad de los elementos de la malla, en la figura 51 que la mayoria de los
elementos tienden a encontrarse en un valor cercano a 0 y relativamente inferior a 0.5, lo que
indica que, en el sentido de la oblicuidad de los elementos, la malla es buena y aceptable.
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Figura 49. Calidad de elementos malla del Caso N°2

Relacion de aspecto
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Figura 50. Relacion de aspecto de malla del Caso N°2
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Figura 51. Oblicuidad de malla del Caso N°2
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En cuanto a medidas y valores de algunas variables para las condiciones de simulacion de este
caso, se definieron y se tomaron datos a partir del Certificado Tipo de la aeronave CASA CN-
235 [70], y de los reportes del accidente mencionados anteriormente.

6.4  Caso de estudio N°3: Ingestion de cristales de hielo en una turbina.

Como se menciond en el estado del arte, las turbinas aeronauticas pueden presentar formacion
de hielo en diversos componentes de las primeras etapas como el fan, el estator, el rotor del
compresor, entre otras; esto cuando estas se ven sometidas a operaciones con condiciones
climéticas adversas en la que hay presencia de particulas de agua superenfriadas y cristales de
hielo. La ingestién de dichos cristales hace que estos tiendan a adherirse sobre superficies en
las que hay altas temperaturas, como por ejemplo los alabes del compresor los cuales se
encuentran antes de la cAmara de combustion. La acrecion de hielo en estas zonas genera
fendmenos de contraflujo (surge), entrada en pérdida (stall) y retroceso de los alabes (rollback).

En la figura 52 se aprecia un grafico de presion vs. flujo mésico de aire, en donde se ve que a
menor flujo de aire se corre el riesgo de estar mas cerca de la linea de surge, y es precisamente
esto lo que ocurre cuando se forman peliculas de hielo en las primeras etapas, que generan un
mayor volumen gque impide que pase la cantidad de flujo adecuado, haciendo que el compresor
genere contraflujo.

Flow
Reversal

>
Quq

Figura 52. Presion (Heq) vs. Flujo Masico de aire (Qeq) para un ciclo de surge [71]

Las consecuencias de la formacion de hielo en estas zonas de una turbina generan pérdidas de
potencia en el motor, debido a que el flujo de entrada no es el suficiente para la produccion de
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empuje requerido, lo cual trae graves consecuencias como el apagon repentino de la flama
generando el apagado del motor, que para una aeronave en vuelo puede ser fatal. La NASA
hace un tiempo realiz6 una recopilacion del namero de accidentes que se generaron en un
margen de 15 afios debido a la formacion de hielo en los motores por causa de la ingesta de
cristales de hielo. El resultado de esto se muestra en la figura 53 donde los accidentes estan
clasificados por tipo de motor.

sl
s ||
!

Engine type, percent

1988 1989 1990 1991 1992 1993 1994 1995 1996 1997 1998 1999 2000 2001 2002 2003

Year

B Reciprocating O Turbofan Turboprop E Turbojet B Unknown

Figura 53. Accidentes por tipo de motor [72]

Como se puede apreciar en la figura 53 la mayoria de los accidentes se presentaron en
aeronaves con motores turboprop, turbojet y turbofan, y algunos de los accidentes fatales de
esa época se presentan en la tabla 6:

Tabla 6. Accidentes fatales por tipo de motor.

Fecha Ubicacién Aerolinea Tipo De Motor
03/15/89 | West Lafayette, IN Mid Pacific Turboprop
02/17/91| Cleveland, OH Ryan International Turbojet
03/22/92 Flushing, NY uUs Air Turbofan
10/31/94 Roselawn, IN American Eagle Turboprop

Otro ejemplo un poco mas actual ocurrido en el 2014 es el del Embraer 145 (ver figura 54)
operado por Trans States Airlines que realizaba un vuelo de Houston, Texas a Memphis,
Tennessee, por suerte no resultaron personas heridas, pero la aeronave tuvo graves dafos
debido a que la aeronave experimentd un hard landing. Segun el informe de la NTSB, la
aeronave present6 condiciones de engelamiento [73] y [74]. La idea de este caso de estudio es
recrear las condiciones a las cuales se encontraba en vuelo la aeronave y verificar la formacion
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de hielo en las primeras etapas de los motores de esta. Esta aeronave posee dos motores
turbofan Roll Royce AE 3007A (ver figura 55).

==/l

@—‘

Figura 54. Tres vistas Embraer ERJ 145 [75]

Figura 55. Roll Royce AE 3007A [76]
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Por simplicidad solo se simularan las primeras etapas del motor, desde la nacelle, el spinner,
el fan, el estator (el cual contiene el bypass y el inlet guide vane), hasta la primera fila de alabes
del rotor del compresor, esto debido a que son las etapas que mas se ven afectadas por la
formacion de hielo. La simulacion para este caso se realizard en el modulo de FENSAP-
TURBO el cuél es especifico para simulaciones de elementos de turbo maquinarias. Este es
simplemente un componente de la herramienta madre FENSAP — ICE que a diferencia de los
otros componentes permite solucionar multiples mallas al mismo tiempo y de manera acoplada,
es decir, que tengan una interfaz comun. En este sentido para realizar las simulaciones se
realizaron 6 geometrias diferentes con sus respectivas mallas. En la tabla 7 se presentan las
geometrias construidas con sus respectivas descripciones, y en la tabla 8 las mallas de cada
geometria con su respectiva descripcion.

Tabla 7. Geometrias para el caso de estudio 3

COMPONENTE GEOMETRIA

Nacelle: La geometria resaltada en verde es
la nacelle del motor, lo transparente es el
dominio del fluido, el cual es una seccion
circular de 1.5 veces la longitud del motor y \
30° de periodicidad.

0,00 1000,00 200000 ()
500,00 1500,00

Figura 56. Geometria Nacelle

Spinner: La geometria resaltada en verde es
el spinner como tal, lo transparente es el

dominio del fluido, el cual es una seccion
circular de 1 vez la longitud del spinner, y ,
posee una periodicidad de 30°.

0,00 150,00 300,00 (mm)
==l ]

75,00 225,00

Figura 57. Geometria Spinner
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Fan: Las geometrias resaltadas en verde son
el alabe del fan y el borde de ataque que
divide al bypass y al inlet guide vane en el
estator. El alabe posee un perfil NACA 65-
(12A10)10 y ademas un twist geométrico de

30°. La geometria transparente es el
dominio del fluido, y posee una
periodicidad de 15°.

0,00 150,00

300,00 (mm)
]

75,00 225,00

Figura 58. Geometria Fan

Bypass: La geometria resaltada en verde es
el alabe del bypass el cual posee un perfil
NACA 65410 y tiene un twist geométrico de
15°. La geometria transparente es el
dominio del fluido y posee una periodicidad
de 10°.

000 100,00
50,00 150,00

Figura 59. Geometria Bypass

200,00 (mm)

Inlet Guide Vane (IGV): La geometria
resaltada en verde es el alabe del IGV, el
cual posee un perfil NACA 65810 y ademas
posee un twist geométrico de 20°. La
geometria transparente es el dominio del
fluido, y posee una periodicidad de 10°.

0,00 50,00
25,00 75,00

Figura 60. Geometria IGV

100,00 (mm)
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Rotor del Compresor: La geometria
resaltada en verde es el alabe de la primera
fila de alabes del rotor del compresor, posee
un perfil NGTE 10C4/30C50, y posee un
twist geométrico de 35°. La parte
transparente es el dominio del fluido el cuél
posee una periodicidad de 15°.

0,00 150,00 300,00 (mm)
]

75,00 225,00

Figura 61. Geometria rotor del compresor

Es importante mencionar que algunas medidas de las geometrias anteriormente descritas
fueron asumidas al igual que algunos perfiles aerodindmicos a partir de reportes de la
NASA [77] y [78], en los cuales se describe informacion sobre lo que es mas comin para este
tipo de componentes, esto debido a la carencia de informacion que se tiene por parte del
fabricante a cerca de esto.

Tabla 8. Mallas para el caso de estudio 3

COMPONENTE MALLA

Nacelle:
v" Elementos: 3209200
v" Nodos: 560120
v’ Convergencia: A partir de
3000000 elementos
v Tipo de elementos:
Tetraédricos

0,00 1000,00 2000,00 (mm)
]

500,00 1500,00

Figura 62. Malla Nacelle
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Spinner:
v Elementos: 243625
v Nodos: 45981
v Convergencia: A partir de
220000 elementos
v Tipo de elementos:
Tetraédricos

0,00 150,00 300,00 (mm)
1]

75,00 225,00

Figura 63. Malla Spinner

Fan:

Elementos: 598280

Nodos: 108492

Convergencia: A partir de

590000 elementos

v" Tipo de elementos:
Tetraédricos

ANANRN

0,00 150,00 300,00 {rnrn)
75,00 225,00

Figura 64. Malla Fan

Bypass:
v Elementos: 252692
v Nodos: 258258
v Convergencia: A partir de
250000 elementos
v Tipo de elementos:
Hexaédricos

0,00 100,00

200,00 (mm)
]

50,00 150,00

Figura 65. Malla Bypass
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Inlet Guide Vane (IGV):
v Elementos: 251970
v Nodos: 259253
v Convergencia: A partir de
250000 elementos
v Tipo de elementos:
Hexaédricos

0,00 50,00 100,00 {rmm)
25,00 75,00

Figura 66. Malla IGV

Rotor del Compresor:
v’ Elementos: 899262
v" Nodos: 913554
v' Convergencia: A partir de
890000 elementos
v Tipo de elementos:
Hexaédricos

0,00 150,00
75,00 225,00
Figura 67. Malla rotor del compresor

300,00 (mm)
1

Con respecto a las descripciones hechas en la tabla 8 sobre las mallas de cada componente: en
los que poseen elementos tetraédricos, se utilizan estos por simplicidad y mejor amoldamiento
de la malla a la geometria y porque un mallado estructurado con elementos hexaédricos
resultaba en una tarea compleja. En los componentes que si tienen elementos hexaedricos, es
porque la geometria permitio realizar un mallado estructurado con este tipo de elementos. Las
estadisticas de calidad del elemento, relacion de aspecto y oblicuidad de elemento para cada

de una de las mallas mostradas anteriormente se registra en la tabla 9.
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Tabla 9. Estadisticas de mallas para el Caso N°3

COMPONENTE ESTADISTICA
Calidad del elemento
1284639,00
1000000,00
Cal idad EYSODOD,OO
del
ESODDO0,0D
elemento £
250000,00
0,00
0,03 013 025 0,38 0,50 0,63 075 0,88 1,00
Element Metrics
Figura 68. Calidad del elemento para malla del Nacelle
Relacion de aspecto
3209107,00
3000000,00
2500000,00
., EEOODOOO,W
! Relacién
« 1500000,00
Nacelle de aspecto
Z 1000000,00
500000,00
0,00
1,16 2,50 5,00 7,50 10,00 12,50 15,00
Element Metrics
Figura 69. Relacion de aspecto para malla del Nacelle
Oblicuidad del elemento
1096553,00
1000000,00
2750000,00
Oblicuidad mea
2
250000,00
0,00 |
0,00 0,13 025 038 0,50 0,63 0,75 0,88 1,00
Element Metrics
Figura 70. Oblicuidad del elemento para malla del Nacelle
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Calidad
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Number of Elements

—— Tetd

Calidad del elemento

80274,00
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25000,00
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0,00
0,26

030
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Figura 71. Calidad del elemento para malla del Spinner

Relacion
de aspecto

et Tetd

157418,00

125000,00

100000,00

75000,00

Number of Elements

50000,00

25000,00

0,00

Relacién de aspecto

2,00

5,00

Element Metrics

6,00 7,00

Figura 72. Relacion de aspecto para malla del Spinner

Oblicuidad

—— Tetd

Oblicuidad del elemento

63423,00

60000,00

50000,00

40000,00

30000,00

Number of Elements

20000,00

10000,00

0,00
0,00

0,13

025

038

0,50
Element Metrics

0,63 075

Figura 73. Oblicuidad del elemento para malla del Spinner
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Fan

Calidad
del
elemento

229660,00

200000,00

160000,00

120000,00

£0000,00

Number of Elements

40000,00

Calidad del elemento

0,00 0,13 0,25 0,38 0,50 0,63 0,75 088 1,00

Element Metrics

Figura 74. Calidad del elemento para malla del Fan

Relacién
de aspecto

593740,00

500000,00

400000,00

300000,00

Number of Elements

I

200000,00

100000,00

Relacion de aspecto

Tetd

250,00 500,00 750,00 1000,00 1250,00 1465,90
Hement Metrics

Figura 75. Relacion de aspecto para malla del Fan

Oblicuidad

170822,00

150000,00

125000,00

100000,00

75000,00

Number of Elements

50000,00

25000,00

0,00

Oblicuidad del elemento

0,00 013 0,25 038 0,50 0,63 075 0,88 1,00

Element Metrics

Figura 76. Oblicuidad del elemento para malla del Fan
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Bypass

Calidad
del
elemento

Calidad del elemento

95134,00

87500,00

75000,00

62500,00

50000,00

Number of Elements

37500,00

25000,00

12500,00

0,00
0,00

0,13 025 038 0,50 0,63 0,75 088 1,00
EHement Metrics

Figura 77. Calidad del elemento para malla del Bypass

Relacién
de aspecto

216267,00
200000,00

160000,00

120000,00

80000,00

Number of Elements

40000,00

1,00

Relacién de aspecto

—
12,50 25,00 37,50 50,00 62,50 75,00 85,39

Element Metrics

Figura 78. Relacion de aspecto para malla del Bypass

Oblicuidad

113490,00

100000,00

75000,00

50000,00

Number of Elements

25000,00

Oblicuidad del elemento

013 025 038 0,50 063 075 083 0,99
Element Metrics

Figura 79. Oblicuidad del elemento para malla del Bypass

66




Inlet Guide Vane
(IGV)

Calidad del elemento

120271,00
100000,00
Cal idad 275000,00
del
-E 50000,00
elemento E
25000,00
0,00
0,06 0,13 0,25 0,38 0,50 0,63 0,75 0,88 1,00
Element Metrics
Figura 80. Calidad del elemento para malla del IGV
Relacion de aspecto
243796,00
200000,00
i 160000,00
Relacion | £
de aspecto | :
Z 30000,00
40000,00
0,00
1,00 2,50 5,00 7,50 10,00 12,50 15,00 17,50 20,00
Element Metrics
Figura 81. Relacién de aspecto para malla del IGV
Oblicuidad del elemento
108547,00
100000,00
= 75000,00
Oblicuidad | Fso
E
E
25000,00
0,00 |
0,00 0,13 0,25 0,38 0,50 0,63 0,75 0,88 0,94

Element Metrics

Figura 82. Oblicuidad del elemento para malla del IGV




Rotor del
compresor

Calidad del elemento

269982,00

240000,00

200000,00

Cal idad g 160000,00
del E 120000,00
elemento :
= 80000,00
40000,00
0,00
0,04 0,13 0,25 038 0,50 0,63 0,75 0,88 1,00
Element Metrics
Figura 83. Calidad del elemento para el rotor del compresor
Relacion de aspecto
el H 38
827917,00
750000,00
625000,00
., gSDDDDD,DD
Relacion | ¢
& 375000,00
de aspecto | £
z 250000,00
125000,00
0,00 -
1,00 4,00 8,00 12,00 16,00 20,00 24,00 26,67
Element Metrics
Figura 84. Relacion de aspecto para malla del rotor del compresor
Oblicuidad del elemento
el H €45
536895,00
500000,00
400000,00
& 300000,00
Oblicuidad | 3
£ 200000,00
z
100000,00
0,00 . —

0,00 0,13 0,25 0,38 0,50 0,63 075 0,38

Element Metrics

Figura 85. Oblicuidad del elemento para malla del rotor del compresor

En cuanto a la malla del nacelle, se puede decir que los elementos de la malla poseen una buena
calidad (ver figura 68) debido a que la mayoria de estos se encuentra en un valor entre 1 y 0.5,
tienen una buena relacion de aspecto debido a que la mayoria de los elementos tienen un valor
cercano a 1 (ver figura 69), y poseen buena oblicuidad debido a que los elementos se
encuentran en un valor entre 0 y 0.5 (ver figura 70). En lo que concierne al spinner los
elementos de la malla de este tienen un comportamiento similar a los elementos de la malla del
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nacelle, por ende, se podria decir que la malla es buena y aceptable (ver figuras 71 a 73). Si se
observan los graficos estadisticos de las mallas de los componentes del fan (ver figuras 74 a
76), IGV (ver figuras 80 a 82) y el rotor del compresor (ver figuras 83 a 85), se podria realizar
un analisis similar que con el nacelle y el spinner, teniendo como conclusion que los mallados
de estos componentes también son buenos y aceptables.

En lo que respecta al bypass no poseen muy buena calidad, tal y como se aprecia en la figura
77, pero al igual que en casos anteriores esta variable no es determinante para los resultados
de la simulacion debido a que la malla del bypass posee elementos hexaédricos. En contraste
con la calidad de los elementos, la malla posee una buena relacion de aspecto y buena
oblicuidad, debido a que en su mayoria los elementos estan cercanos a un valor de 1 y 0,
respectivamente (ver figuras 78 y 79). A pesar de que hay algunos elementos en las mallas que
estan un poco alejados de los criterios de aceptacion, al igual que en casos anteriores, estos
elementos no estan proximos a las zonas de interés, por lo tanto, el resultado de las
simulaciones no se vera afectado.

Por otro lado, la manera en que FENSAP realiza los acoples de las mallas de los componentes
que se muestran en la tabla 8, es por medio de las interfaces que genera el programa con las
condiciones de frontera de entrada y salida de cada una, es decir, por ejemplo, la salida de
presion del nacelle es la condicion de velocidad de entrada para el spinner y asi sucesivamente,
esto se aprecia de mejor manera en la figura 86 y en la tabla 10.
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Figura 86. Interfaces entre componentes en el caso de estudio 3

Tabla 10. Interfaces de componentes en el motor

N° INTERFAZ COLOR
1 Nacelle = Spinner

2 Spinner - Fan

3 Bypass

1 Fan <: 1y

5 Estator - Rotor del Compresor

En la tabla 11 se presentan las condiciones para la simulacion de este caso de estudio.

Tabla 11. Condiciones simulacién motor turbofan

Reynolds 5890326.246

Densidad Aire [Kg/m?] 0.652044076

Viscosidad Dinamica [Kg/m-s] | 1.59404-10°
Constante Aire - R [J/Kg-K] 287.053
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Conductividad Térmica 0.022175706
Calor Especifico [J/Kg'K] 1004.6855
Rugosidad [m] 0.0005
Longitud Caracteristica [m] 0.8
Velocidad del aire [m/s] 180
Presion [Pa] 46558.838
Temperatura [K] 248.75
LWC [Kg/m?] 0.001
Diametro de gotas [um] 20
Densidad Agua [Kg/mq] 1000
ICC [Kg/m?] 0.5
Diametro de cristales [um] 100
RPMs Fan 1400
RPMs Rotor Compresor 1500
Tiempo Engelamiento [s] 600

Algunas valores y variables para los datos requeridos para la simulacion de este caso fueron
tomados a partir de datos reportados en el certificado tipo del motor AE3007A [79], del

certificado tipo de la aeronave Embraer ERJ 145 [80], y del reporte de accidente mencionado
anteriormente.
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7. RESULTADOS Y ANALISIS

7.1 Validacion

A continuacion, se presentan los resultados obtenidos de las simulaciones realizadas, para
las validaciones que se describieron anteriormente en el capitulo 6.

7.1.1 Validacion NACA 0012 FLUENT.

En las figuras 87 y 88 se presentan los resultados obtenidos para esta validacion:

Validaciéon cl NACA 0012

1,40000000
1,20000000
1,00000000
0,80000000
0,60000000

0,40000000

cl

0,20000000

0,00000000

-6 -4 A 0 2 4 6 8 10 12
-0,26000000
a -0,40000000

-0,60000000
AOA

©— Datos Fluent Naca 0012 Datos Experimentales Ladson Naca 0012

Figura 87. Validacion del coeficiente de sustentacion a diferentes angulos de ataque.
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Figura 88. Validacion del coeficiente de arrastre a diferentes angulos de ataque.

En la figura 87, se puede observar que el coeficiente de sustentacion obtenido a partir de
FLUENT, es muy cercano al coeficiente de sustentacion obtenido a partir de los datos
experimentales tomados por Ladson. Para el coeficiente de arrastre, se ve que la gréafica no
se acerca tanto a la experimental en la figura 88, pero se logr6 obtener un buen error, donde
para bajos angulos de ataque positivos, el error para el coeficiente de sustentacién es de
4.51% y para el coeficiente de arrastre es de 3.11% por lo cual podemos observar que el
programa es capaz de simular el fendmeno fisico con un alto grado de precision, aunque a
altos angulos de ataque el arrastre aumenta considerablemente con respecto al
experimental, debido a que cambia el punto de transicion de laminar a turbulento en el
perfil. Ademas, se debe tener en cuenta el error de discretizacién, acorde a la malla que
tiene el modelo.
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7.1.2 Validacion NACA 0012 FENSAP-ICE.

En la figura 89, 90 y 91 se muestran los resultados obtenidos para esta validacion:

0,05 -

Yim]
I

T T T T T
0,1 0,05 0 0,05 0,1 0,15 0,2
X[m]
FENSAP

Perfil

Experimental

Figura 89. Comparacion de la formacién de hielo experimental [53] y del FENSAP — ICE

En la figura 89, se puede apreciar que la formacion de hielo sobre la superficie, obtenida a
partir de FENSAP-ICE, se aproxima considerablemente en forma y en espesor a la pelicula
de hielo experimental obtenida a partir de la literatura, la forma del cuerno que se ve en los
datos experimentales, no tiene el mismo comportamiento que en FENSAP-ICE, debido a
que las gotas de agua superenfriadas, no necesariamente van formando una pelicula suave,
como el resultado obtenido en FENSAP-ICE. El error de los espesores relativos de las
peliculas de hielo es del 2.9%; es un error inferior al 5%, que es lo aceptable para ingenieria,
por lo tanto, se podria decir que el programa se ajusta y es capaz de realizar modelaciones
y simulaciones de fendmenos de formacién de hielo, representando lo que ocurre en la
realidad.
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7.1.3

Figura 91. Contorno de velocidad a partir de los datos

Figura 90. Contornos de velocidad en perfil NACA de Nilamdeen con FENSAP-ICE.

0012 obtenido con FENSAP-ICE.

En las figuras 90 y 91, se presenta una comparacion, entre los contornos de la magnitud de
velocidad del flujo de aire obtenida a partir de la simulacién propia, y la simulacién
realizada por Nilamdeen, las cuales se realizaron con las mismas condiciones, en FENSAP-
ICE, con el fin de demostrar la destreza y el conocimiento en el uso del programa, las
velocidades no son exactamente las mismas, debido a que se realizaron en diferentes
versiones de FENSAP-ICE, por tanto existen diferencias, entre ambas, que son muy
pequerias.

Validacion NACA 63(4)421 FENSAP-ICE.

En las figuras 92, 93 y 94 se pueden observar los resultados obtenidos para esta validacion:
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Figura 92. Comparacién de los datos de Wang [81] y obtenidos con FENSAP-ICE.

En la figura 92, se puede observar, que la pelicula de hielo obtenida por FENSAP-ICE, no
se aproxima considerablemente, a los datos obtenidos de Wang, debido a que para ese caso
no se tiene gran informacién, como, por ejemplo, la forma de las gotas y el TWC, que son
datos necesarios y que influyen directamente en los resultados de la simulacion. Por otro
lado, la geometria, es aproximada a la forma de la pelicula de hielo obtenida por Wang, como
se observa en las figuras 93 y 94. El error entre los espesores obtenidos para la pelicula de
hielo es del 11.2%. Aunque este error no entra en el margen de aceptacion, los resultados de
esta simulacion esclarecen el hecho, de que para aproximarnos lo mas que se pueda a lo que
ocurre en la realidad, se deben conocer y tener bien definidas todas las variables que estan
involucradas durante el desarrollo del fendmeno.

Figura 93. Foto de acrecion de hielo sobre un Figura 94. Acrecion de hielo utilizando el programa
perfil NACA 63(4)421 tomada de Wang [81] FENSAP-ICE para el caso de Wang
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7.2 Caso de estudio N°1: Rotor de un helicoptero.

Los resultados de sustentacion, arrastre y torque obtenidos en la simulacion se registran en

la tabla 12.

El resultado del flujo obtenido a partir de FLUENT en el rotor se muestra en la figura 95.

Tabla 12. Resultados Caso de Estudio N°1

Sin Engelamiento

Cl Cd Torque [Nm] | Potencia [W]
2.867 0.0434 366.692 15294.67875
Con Engelamiento

Cl Cd Torque [Nm] | Potencia [W]
2.5584 | 0.09121 808.366 33716.84761
Diferencias

ACI ACd ATorque [Nm] | APotencia [W]
0.30871 | 0.04724 441.674 18422.16886
Cl [%] Cd [%] | Torque [%] Potencia [%0]

10.77 51.79 54.64 54.64

Pressure.Gradient

Contour 2
5.000e+04

‘ 4.500e+04
4.000e+04
3.500e+04
3.000e+04
2.500e+04
2.000e+04
1.500e+04
1.000e+04
5.000e+03

0.000e+00
[kg mA-2 sA-2]

&z

Figura 95. Resultado flujo en el rotor de helicoptero
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El resultado de formacion de hielo para el rotor se muestra en la figura 96, de manera
tridimensional, y en la figura 97 de manera bidimensional en la pala del helicoptero a una
distancia radial de 4.5 m.

2019 RL

Figura 96. Formacion de hielo en el rotor del helicdptero
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Figura 97. Formacion de hielo 2D en la pala del helicdptero

Como se puede apreciar los resultados registrados en la tabla 12, después de la formacién de
hielo en el rotor hubo una diminucion del Cl del 10.77%, un aumento del drag en un 51.79%
y por supuesto si las palas tienen un mayor arrastre necesitan un mayor torque, es decir una
mayor potencia requerida; dicho aumento fue del 54.64%. De esta manera se puede decir
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que los resultados son totalmente 16gicos y ademas tratdndose de un componente que esta
girando a altas rpm, cualquier masa adicional generada induce inestabilidad en la rotacion
de este lo cual hace que el piloto pierda el control de la aeronave, teniendo como resultado
final, las consecuencias que pagaron los tripulantes del BK117A3 de este caso de estudio.

Por otro lado, como se observa en la figura 95, en el borde de ataque de las palas es donde
se presenta un menor gradiente de presion, tal y como se ve en el contorno de esta figura, y
este va aumentando radialmente, y haciendo una comparacion con la figura 96 en las zonas
en las que se formo hielo, se podria decir que a menor gradiente de presion, mayor eficiencia
de coleccion de particulas de hielo y gotas de agua superenfriadas. Este hecho se puede
ratificar observando la figura 97, donde se puede apreciar la pelicula de hielo formada
bidimensionalmente, y claramente se ve que el mayor espesor de hielo se forma en el borde
de ataque de la pala.

Propuestas: El principal problema para la seleccion de un sistema o mecanismo que
evite la formacion de hielo en las palas del rotor de un helicoptero, es que es un
componente que se encuentra girando a alta velocidad, por lo que el choque de
particulas de hielo con el rotor es inevitable. Considerar la idea de un componente
mecénico, como botas neumaticas no es una buena opcion debido a que el espacio
reducido interno en las palas no permite la instalacion de un sistema de estos, ademas
cambiar la geometria del perfil con un sistema mecénico induciria por defecto
desbalances en el rotor. Lo que deja como mejor opcién emplear resistencias
eléctricas uniformemente distribuidas a lo largo de la envergadura de toda la pala y
que generen un flux de calor constante sobre toda la superficie de esta, existen varias
formas de hacer esto como la propuesta de Froman [82] o la de Maglieri [83]. La
propuesta seria que la parte regulativa para todos los helicdpteros sea mas estricta en
cuanto a sistemas que prevengan la formacion de hielo, y ademas seria bueno
considerar el hecho de que la aeronave posea un sistema sensorial ( [84] y [85]) que
indique si es conveniente que la aeronave haga un aterrizaje de emergencia, lo cual
es una ventaja comparativa de los helicopteros frente a las aeronaves de ala fija dado
que los helicopteros pueden aterrizar casi que en cualquier lugar. Esto disminuiria en
gran medida los accidentes por formacién de hielo en las palas de los rotores de los
helicOpteros, debido a que hoy en dia los fabricantes venden helicopteros certificados
sin este tipo de sistemas como por ejemplo el Bell 206 que no cuenta con este tipo
de sistemas, y muy pocos helicopteros poseen sistemas antihielo, como el Mi-26.
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7.3 Caso de estudio N°2: Ala de una aeronave

En latabla 13 se registran se registran los resultados de coeficiente de arrastre y sustentacion,
con y sin formacion de hielo y los deltas de estos coeficientes, esto obtenido a partir de las
simulaciones realizadas para este caso de estudio. Y en las figuras 98 a 103 se presentan los
resultados de contornos de velocidad, formacion de hielo y flujos de calor evaporativo, para
las situaciones con y sin formacion de hielo.

Tabla 13.Resultados para el caso N°2.

Sin Engelamiento
Ci Cq
0.43649861 0.02118352
Con Engelamiento
Ci Cd
0.43023782 0.02576268
Sistema Anti-lce
Ci Cd
0.4365728 0.02120769
Diferencia sin Antihielo
ACi ACd
0.00626079 0.00457915
Diferencia con Antihielo
AC| ACd
7.419-10° 2.417-10°
Reduccidn n sin antihielo [%0]
18.95%
Reduccion n con antihielo [%]
0.0970%

En la tabla 13, se puede observar, que se disminuye en aproximadamente un 19% la
eficiencia del ala, debido al engelamiento, lo cual puede provocar que exista
desprendimiento de la capa limite y por tanto entrada en perdida del ala, como lo que
sucedio con el avion CN 235 de la FAC. Si durante el engelamiento, el sistema de antihielo
de la aeronave estuviera encendido al momento de entrar a la nube, como se logra ver en
la tabla 13, la disminucidn en la eficiencia es menor al 1%, por tanto, el piloto, pudo haber
mantenido el control de la aeronave, y descender a una altitud segura, hasta llegar a su
destino.
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Figura 98. Contorno de velocidad sin engelamiento Figura 99. Contorno de velocidad con engelamiento.

En la figura 99, se puede observar, como disminuye la velocidad sobre el perfil, con
respecto a la figura 98. Esto debido a la capa de hielo, que dafia su geometria, disminuyendo
la sustentacion y aumentando considerablemente el arrastre, como se observa en la tabla
13.

o 220

Figura 100. Ala con sistema antihielo evaporativo. Figura 101. Ala sin sistema antihielo.

En la figura 101, se puede observar que también hay formacion de hielo, cerca al borde de
fuga, lo que nos indica que, durante el vuelo, probablemente hubo engelamiento en las
superficies de control, lo que impide su correcto accionamiento y por tanto pérdida de
control de la aeronave.

En la figura 100, se ve como un sistema antihielo, evaporativo, es capaz de eliminar casi
que por completo la capa de hielo, la gran desventaja, de este sistema es que se necesitaria
mucha potencia, incluso mucho mayor a lo que ofrecen los generadores del motor, como
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se puede observar en la tabla 5, donde la potencia necesaria, es de 71 KW, con el fin de
que otorgue la temperatura necesaria para eliminar la capa de hielo.

En la figura 102, se puede observar como el flux de calor por evaporacion, es mucho menor
alo largo de la cuerda del ala, ademas el flux de calor es mucho menor en la superficie con
respecto al que se muestra en la figura 103, donde el flux de calor es muy alto, ademas de
que se distribuye en mayor medida a lo largo de la superficie.
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Figura 103. Flujo de calor evaporativo con sistema de deshielo

Propuestas: Con el fin de disminuir el gasto energético, que implica colocar un
sistema antihielo evaporativo, y evitar al mismo tiempo la formacion de hielo, se
plantea un sistema de deshielo, que utilice resistencias eléctricas, que se calienten
por intervalos de tiempo en puntos focalizados del ala, mientras la aeronave pasa en
medio de la nube convectiva, haciendo que el hielo se derrita y por la accion del aire
de impacto se despegue de la superficie. Budinger et al [43], proponen un sistema de
deshielo, por medio de actuadores piezoeléctricos, que generen una vibracion en el
punto donde se dé la acrecion de hielo, con el fin de desprender la pelicula, y que
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esta se despegue por la accion del impacto contra el viento. Estas propuestas estan
pensadas con el fin de reducir el gasto energético de los sistemas antihielo/deshielo
actuales, los cuales ademas de tener un alto gasto energético, contienen componentes
que aumentan el peso considerablemente como lo son tuberias en el caso de tubos
Piccolo y botas de deshielo, que ademas dafian la aerodindmica del perfil al inflarse.
Ademas, también se proponen unas resistencias eléctricas, que se calienten lo
suficiente para derretir el hielo que se forme en puntos criticos de los actuadores de
control, para evitar la formacion de hielo en estos puntos que pueden conllevar la
pérdida de control de la aeronave.

7.4 Caso de estudio N°3: Ingestion de cristales de hielo en motor turbofan

Para este caso de estudio primero se realiz6 la simulacion del flujo de aire a través del motor
tal y cdmo se muestra en el contorno de presién indicado en la figura 104, en donde se puede
apreciar que los resultados son légicos debido a que las mayores presiones se encuentran en
los puntos que generan zonas de estancamiento para el fluido.

Pressure (N/m"2)

[ . |
4,52928e-01 7.01360e+04

Figura 104. Contorno de presion para el flujo a través del motor

Hecho esto se realizo el acople de la simulacion del flujo de gotas con el de aire, y de esta
manera ir logrando el flujo multifase para recrear el fendmeno que se desea replicar. En la
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figura 105 se muestra el contorno de la eficiencia de coleccidn de las gotas, que son las zonas
en las que se impregnan las gotas con mayor facilidad.

Collection efficiency-Droplet

[ ]
0,00000e+00 6.148962-01

Figura 105. Eficiencia de coleccion de las gotas.

Después de haber hecho la simulacion de la formacion de gotas de agua superenfriadas, se
realiza la simulacion de los cristales de hielo, y la solucion de esta simulacion se acopla a
los resultados de las simulaciones anteriores, la del flujo de aire y la de las gotas, y de esta
manera se logra conformar el entorno multifasico en el cual se encuentra sometido el motor.

En las figuras 106, 107 y 108 se muestran los contornos de los diferentes tipos de acrecion
de hielo que se dan en el motor. En la figura 106 se muestra la fraccion de la formacion de
hielo en el motor debido a cristales que se encontraban en su fase sélida; en la figura 107 se
muestra la fraccion de acrecion de hielo que se formé debido a cristales de hielo que se
encontraban en fase liquida, es decir, que a causa de la temperatura a la que los sometio el
motor, completaron un cambio de fase de sélido a liquido, es decir, que se habian convertido
totalmente en gotas.

En la figura 108 se muestra la fraccidn de la masa de hielo que se formo debido a los cristales
que estaban cambiando de fase sélida a liquida y que no alcanzaron a completar dicho
cambio e impactaron con las superficies de los componentes del motor, es decir, en palabras
castizas se estaban derritiendo. De esta manera acorde a los contornos presentados se puede
decir que la mayor formacion de hielo en componentes como la nacelle, el spinner y el fan
se dio debido a cristales en fase solida, en el estator por cristales que se encontraban en
cambio de fase y en el rotor por cristales que se habian convertido en gotas y que estaban en
cambio de fase mayoritariamente. Posteriormente en la figura 109 se muestra la eficiencia
de coleccion de las gotas es decir las zonas que mas recaudaron formacion de hielo con
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mayor eficiencia, y finalmente en la figura 110 se muestra la formacion de hielo final que se
dio en el motor.

.//
/‘A/-

b Solid phase (g/m3)
N — B
4,28376e-06 4,25346e+00

Figura 106. Cristales en fase solida
>

b Ligquid phase (g/m3)
e | - = = |
0. 00000e+00 1,33684e+00

Figura 107. Cristales en fase liquida



Crystal Meltfraction

0,00000e+00 5,84650e-01

Figura 108. Fraccion de Cristales Derretidos

Collection efficiency-Crystal

0,00000e+00 2,18569e-01

Figura 109. Eficiencia de Coleccion de Cristales
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Figura 110. Resultado formacion de hielo motor turbofan

En la tabla 14 se presenta la formacién de hielo que se dio en cada componente
individualmente, y se muestra el area frontal de cada componente con y sin formacion de
hielo esto con la intencién de poder apreciar facilmente la reduccion de area por las cuales
puede atravesar el flujo en el motor. Si se observan las figuras 115 y 116 a simple vista se
ve que la reduccién de area en el rotor del compresor es lo suficiente como para que se
presenten fenémenos de contraflujo y de stall, lo que trae como consecuencia final pérdidas
de potencia en el motor o apagones repentinos de este debido al apagado de la flama.

Por otro lado, en las figuras 111 y 112 se puede observar como la toma de aire del motor, se
ve reducida, lo que genera, que no se cumpla con el flujo maésico de aire, establecido por
disefio para el motor lo que reduce el empuje que puede generar el motor, ya que es menos
aire el que sale a través de la tobera del motor, ademas para tener funcionando el sistema de
antihielo del motor, es necesario sangrar aire de este mismo, lo que ratifica el hecho de que
puede presentarse un apagon de la llama en el motor, debido a la falta de flujo mésico para
sostener la temperatura de la Ilama en la camara de combustion. Si se aprecian detenidamente
las figuras 113 y 114, la reduccién de area frontal para el IGV es evidente y la obstruccién
por la pelicula de hielo es total, lo que hace que el rotor del compresor solo tome el aire que
viene del bypass, por ende, la relacion de compresion del compresor se va a ver reducida,
ratificando el hecho de que se haya presentado una pérdida de potencia.
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Tabla 14. Componentes del motor con y sin formacién de hielo

Componentes sin formacion de hielo | Componentes con formacion de hielo

Nacelle, Spinner & Fan

Estator: Bypass & Inlet Guide

Vane

Primera Fila Alabes Rotor del

Compresor

Figura 115. Rotor del compresor sin hielo Figura 116. Rotor del compresor con hielo

. Propuestas: Con el fin de prevenir un apagon repentino de llama debido a la

formacion de hielo se proponen dos diferentes formas en cuanto a sistemas antihielo
y deshielo para aeromotores y también para evitar la formacion de hielo en la toma
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de aire del motor y en las primeras etapas del compresor. La primera consiste en
utilizar el efecto térmico inducido por plasma, por medio de actuadores DBD de
plasma, que calienten la superficie, y generen la fusion de las particulas de hielo,
evitando que se peguen a la superficie de acuerdo con lo planteado con Zhou et al
[86]. La segunda propuesta consiste en utilizar una pelicula de un material
hidrofobico, para evitar que se dé la formacion de hielo en las superficies expuestas,
como lo plantean Laforte et al [87]. Si se implementan algunas de estas dos opciones,
con el pasar del tiempo seguramente naceran nuevas propuestas, se lograra evitar o
mitigar la formacion de peliculas de hielo en estas primeras etapas de este tipo de
motores, reduciendo asi el indice de accidentes e incidentes de aeronaves por causas
de pérdidas de potencias y apagones de los motores debido a formaciones de hielo.
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8. CONCLUSIONES

Para el primer caso de estudio, acorde a los resultados presentados se puede concluir finalmente
que el rendimiento aerodindmico del rotor sufrié una alta degradacion aerodinamica debido a la
formacion de hielo, y se logré comprender que esta degradacion puede contener las posibles causas
de mayor peso para que el accidente de la aeronave reportado se presentard, reafirmando las causas
probables presentadas por la NTSB en el reporte final presentado. En cuanto al segundo caso de
estudio la simulacion logré demostrar que el sistema anti — hielo de la aeronave tiene las
capacidades suficientes para evitar que se presentara una formacion de hielo considerable para qué
las causas principales del accidente fueran por formacion de hielo; este resultado demuestra que el
sistema anti — hielo no estaba en funcionamiento durante la formacion de hielo, como se presenta
en el reporte del accidente. Para el tercer caso de estudio, la simulacién demostr6 que la formacion
de hielo en el motor es bastante considerable y tal como se describi6 en la parte de analisis las
pérdidas de potencia registradas en el reporte del incidente de la aeronave son fielmente
respaldadas por los resultados de la simulacion.

A traves del estudio de los tres casos presentados y por medio de las validaciones respectivas
realizadas para cada herramienta o software usado, los resultados abren a la luz hechos que los
investigadores de los accidentes e incidentes, quizas no pudieron analizar al momento en el que se
estaba realizando la investigacién de cada caso para proporcionar un dictamen final, esto permite
reafirmar lo importante que es el analisis numérico con soporte computacional de fenémenos de
este tipo, debido a que como se demostro se pueden replicar estos con una alta certeza de lo que
sucederd en la realidad.

Por otro lado, este proyecto deja a la luz las aplicaciones que pueden tener este tipo de analisis en
diversos campos en la industria aeronautica llegandose a la premisa de que es un campo fuerte
para explotar en la investigacion de accidentes que involucren este tipo de fendmenos, debido a
que permite esclarecer hechos que a simple vista no se aprecian, y que quizas quedan ocultos, y lo
mas importante es que no se requiere una interaccién directa con la zona del accidente por asi
decirlo, sino simplemente tener claro las condiciones a las que se generd y tener la astucia para
reproducir el fenébmeno.

En contraste con lo anterior, también se abre la posibilidad de la aplicacion de que este tipo de
metodologias de simulacién se apliquen en la fase de disefio de componentes en los cuales se
prevera que se encontraran en interaccién directa con este tipo de ambientes agrestes, que cOmo se
evidencid en maquinas como aeronaves y motores trae consecuencias fatales. Si se incluye este
tipo de analisis en la fase de disefio de los componentes se lograra buscar estrategias para que
desde el disefio se optimice la manera en la que se evite la formacién de hielo o se busquen
estrategias para combatirlo de manera eficiente y asi de esta manera mitigar el riesgo de fallos en
dichos componentes debido a la formacion y acrecion de hielo en este. En la figura 84 se presenta
un esquema sencillo paso a paso de como se podria optimizar el disefio de un componente.
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Figura 117. Esquema de optimizacion de disefio

Como conclusion se puede decir que se cumplié con los objetivos planteados para el desarrollo de
este proyecto, llegandose a la premisa de que los flujos multifase que permiten o facilitan la
formacion de hielo en un componente que se ve expuesto a dichas condiciones, requieren de suma
atencion y mas en la industria aeronautica donde se mantiene siempre una mentalidad proactiva
con la que se busca la reduccion del riesgo.
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