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RESUMEN

El andlisis de las variables aerodinamicas en puentes surgio luego del colapso
del puente Tacoma Narrows. La comunidad cientifica quiso comprender la
naturaleza de las vibraciones y movimientos torsionales que se presentaron en
dicho puente [Boberg, 2016]. El estudio de estos fenémenos condujo a desarrollos
importantes como los tlneles de viento para puentes con modelos a escala que
permiten analizar el comportamiento aerodinamico. Por otra parte, los desarrollos
computacionales han dejado herramientas poderosas como los modelos dinamicos
de fluidos computacional (CFD), que, junto a los estudios en tuneles de viento, son
andlisis obligatorios para el disefio de puentes con grandes claros en la actualidad.
Estos puentes son el objeto de estudio de este documento.

La solucion a la ecuaciéon de Navier Stokes es la ecuacion que describe el fenébmeno
de la turbulencia. Gracias a los recientes desarrollos computacionales y el aumento
en la capacidad de computo [Versteeg & Malalasekera, 2007], se han desarrollado
métodos que consideran los fendmenos de turbulencia. Uno de ellos es el método
de volumen finito y es el método usado para los analisis desarrollados en este
documento. La estrategia es usar CFD con métodos numéricos para obtener la
solucion a los problemas de turbulencia en puentes. El objetivo es determinar si el
uso de aeroestabilizadores es una buena manera para reducir vibraciones y torsion.
El uso de aeroestabilizadores tiene entonces dos objetivos: 1) Reducir la carga
aerodinamica reduciendo las fuerzas de arrastre y sustentacion, y 2) incrementar la
velocidad critica para reducir la generacién de vortices y evitar el dafio por fatiga a
largo plazo.

Esta tesis plantea un dimensionamiento de aeroestabilizadores de viento a partir de
variables como el ancho del tablero en secciébn compuesta, el peralte de las vigas
laterales y la velocidad del viento en el sitio del puente. Estos parametros se usaran
en puentes atirantados de grandes claros, mediante el uso de CFD con el método
RANS (Reynolds averaged Navier Stokes) con el software ANSYS FLUENT. Para
establecer las caracteristicas de disefio se consideran los puentes “Deer Island
Bridge” y “Bronx Whitestone Bridge”, ubicados en Estados Unidos y construidos en
1940 [Cai et al., 1999; Lee, 2003]. Estos puentes son un excelente punto de partida,
ya que han sido modificados usando aeroestabilizadores de viento triangulares
laterales con el objetivo mejorar su comportamiento aerodinamico, este tipo de
aeroestabilizador es el que se analiza en este trabajo. Para calibrar los modelos se
usan los datos experimentales y de CFD del puente La Concordia ubicado en
México, reproduciendo las mismas condiciones empleadas por Sanchez, [2020]
para obtener los coeficientes aerodinamicos y evaluar si el modelo propuesto
conduce a resultados similares. También se wusan los modelos de
aeroestabilizadores del puente Baluarte como referencia de los modelos. La
metodologia consiste en construir una seccion estandar del puente La Concordia y
probar diferentes aeroestabilizadores con geometrias diferentes, luego se define
cual tuvo un mejor comportamiento aerodinamico y se establece un
aeroestabilizador final el cual sera también modelado en el puente Kessock para
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concluir si se mejora su comportamiento. El objetivo es determinar cuales son las
dimensiones del aeroestabilizador que dejan a los coeficientes aerodinamicos en
valores minimos, ya que esto determina el mejor comportamiento aerodinamico.
Para establecer la pertinencia del uso de los aeroestabilizadores se hace una
comparacion sin ellos y se comprueba su efecto en el comportamiento aerodinamico
de los puentes y la prevencion de dafos a largo plazo. Los resultados obtenidos a
partir del aeroestabilizador usado para el mejoramiento del puente “The Deer Isle
Bridge”, mostraron un mejor comportamiento respecto a coeficiente de arrastre y
velocidad criticas, por lo que es el aeroestabilizador que se propone usar para
futuros proyectos de puentes de seccion compuesta de grandes claros.



ABSTRACT

The analysis of aerodynamic variables in bridges emerged after the Tacoma
Narrows Bridge's collapse. The scientific community was interested in the nature of
the vibration and torsional movements observed on this bridge [Boberg, 2016]. The
study of these phenomena led to important developments such as the use of wind
tunnels in small models of the bridges allowing the analysis of its aerodynamic
behavior. On the other hand, computational developments have left powerful tools
such as the CFD (Computational Fluid Dynamics) models, which together with
studies in wind tunnels, are currently mandatory analyzes for the design of bridges
with large spans. These bridges are the object of study of this document.

The Navier Stokes solution is the equation that describes the phenomenon of
turbulence. Thanks to the recent computational developments and the increase in
computing power [Versteeg & amp; Malalasekera, 2007], it has been possible to
develop methods that allows describe the turbulence phenomena in a cheaper way
without the needed to use a wind tunnel. One of these methods is the finite volume
method which is the method used for the analyzes performed in this document. The
strategy is using the CFD numerical methods to obtain the Navier Stokes solution in
bridges with turbulence problems. The goal is determined if the use of wind
stabilizers can be a good strategy to improve their vibration and torsional behavior.
The use of wind stabilizers has two objectives: 1) to reduce the downforce by
reducing drag and lift forces, and 2) to increase the critical speed to reduce the
generation of vortices and avoid fatigue damage to long term.

The proposal of this thesis project is to determine the dimensions of wind stabilizers,
based on variables such as the width of the composite section deck, the cant of the
side beams and the wind speed at the site of the bridge. These parameters will be
used in CFDs models with the RANS method (Reynolds averaged Navier Stokes)
on the ANSYS FLUENT software, to study cable-stayed bridges with large spans.
The “Deer Island Bridge” and “Bronx Whitestone Bridge”, both located in the United
States and built-in 1940 [Cai et al., 1999; Lee, 2003], are considered to establish the
design characteristics. These bridges are an excellent starting point since they have
been modified using lateral triangular wind stabilizers with the aim of improving their
aerodynamic behavior. This type of wind fairing is one of the types analyzed in this
work. The experimental and CFD data of the "La Concordia" bridge located in Mexico
are used to calibrate the proposed models. The goal is to reproduce the same
conditions used by [Sanchez, 2020] to obtain the aerodynamic coefficients and
evaluate if the proposed model leads to similar results. The Baluarte bridge is also
used as a reference to standardize the models. The methodology consists of building
a standard section of “La Concordia" bridge and testing different wind fairings with
different geometries. Then, it is defined which one had better aerodynamic behavior.
The wind fairing selected is modeled on the "Kessock" bridge to evaluate if the use
of this design improves its behavior. The objective is to determine which are the
dimensions of the stabilizer leaving the minimum values of aerodynamic coefficients
with the aim to determine the best aerodynamic behavior. To establish the relevance
of the use of aero stabilizers, the aerodynamic behavior of the bridges is studied with

7



and without the wind fairings as well as it is verified the prevention of long-term
damage. The results obtained from the wind fairing used on "The Deer Isle Bridge",
showed a better behavior with respect to drag coefficient and critical speed. This
wind fairing is proposed to be used for future projects of composite section bridges
of large span
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1 INTRODUCCION

Gracias al aumento de la capacidad de computo y el desarrollo de métodos
numeéricos para la soluciébn de problemas en la Ingenieria de Viento, como la
solucion de la ecuacion de Navier Stokes, se han logrado estudiar los efectos de la
fuerza de viento en estructuras civiles. En las dltimas décadas a la par con el
desarrollo de la capacidad de computo y las unidades de procesamiento, se ha
implementado el método CFD, por sus siglas en inglés, que significan,
“Computational Fluid Dynamics”, que consiste en el desarrollo de modelos tedricos,
usando algoritmos que usan métodos numéricos, con los cuales se obtienen
soluciones aproximadas de fendmenos fisicos como el de la turbulencia, descrito
matematicamente por la ecuacién de Navier Stokes. [Sanchez, 2020; Versteeg &
Malalasekera, 2007].

El método CFD tiene como principal virtud proporcionar informacion detallada de las
variables importantes en todo el dominio de calculo, contrario al modelo
experimental de tinel de viento. No obstante, para la validacion de los resultados
por el método CFD es necesario que estos resultados sean comparados con
resultados de modelos de tunel de viento, en los cuales se requiere de mediciones
con una buena calidad. Ambos métodos el teérico, CFD y el experimental, tinel de
viento, necesitan tener datos de entrada precisos como lo son las variables
atmosféricas, variables meteoroldgicas y las caracteristicas del sitio entre otros.

Respecto a los puentes atirantados, este tipo de estructuras tienen la particularidad
de ser muy flexibles y con claros de gran longitud, lo que las hace vulnerables a la
fuerza del viento. Los fenémenos producidos por la fuerza que produce el viento en
este tipo de estructuras incluyen flexién y torsién en el tablero. Estos movimientos
son una consecuencia del fendbmeno de aleteo, asi como movimientos verticales
producido por vértices. [Holmes, 2007; A. Larsen, 1992; Strammen, 2006].

En este trabajo se presenta el estudio de aeroestabilizadores laterales de viento
mediante simulaciones de dinamica de fluidos computacional CFD, se pretende
modelar la respuesta aerodinamica del tablero y las ventajas que este tipo de
dispositivos ofrecen para disminuir la carga de arrastre, fatiga, generacion de
vortices a bajas velocidades e inestabilidades en puentes atirantados de seccion
compuesta de grandes claros.

La manera de determinar si la instalacion de aeroestabilizadores mejora la
capacidad aerodinamica del puente consiste en proponer y evaluar las variables
aerodinamicas de los puentes Kessock y La Concordia mediante (CFD) con
diferentes tipos de aeroestabilizadores, comparar su comportamiento y determinar
si hay una mejora en las cargas aerodinamicas.

Los fendmenos inducidos por el viento en estructuras flexibles, como los puentes
de grandes claros, son comunes y ocurren en diferentes rangos de velocidad del
viento. Los criterios de disefio para puentes de grandes claros implican la
consideracion de fendmenos producidos por el viento, asi como las oscilaciones
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inducidas por vortices e inestabilidades aeroelésticas, como el aleteo. Las
oscilaciones inducidas por vértices no causan un colapso inmediato, pero deben
tenerse en cuenta en el disefio, ya que pueden causar grandes efectos visuales,
desplazamientos e incomodidad para los usuarios del puente, y dafio por fatiga a
largo plazo. Una falla més rapida se puede producir cuando se alcanza la velocidad
del viento limite de aleteo. Cuando esta velocidad se alcanza la amplitud de la
vibracion puede aumentar sin limite por resonancia hasta que el puente falla. Este
fue el caso del puente Tacoma Narrows (EE. UU.), cuyo tramo principal era de 854m
de largo, y el cual fue construido en al afio 1940 (una estructura con seccion tipo
placa-viga). A raiz del colapso del puente Tacoma Narrows, se inicié el estudio
aerodindmico de puentes, buscando una explicacion a su colapso, lo que también
condujo al inicié de los estudios de puentes en el tinel de viento. Hoy las pruebas
de tunel de viento constituyen la base para el disefio de puentes con grandes claros
[Frandsen, 2000].

El comportamiento de puentes a escala real es aun poco conocido debido a
que no es frecuente medir los coeficientes aerodinamicos en puentes cuando ya
han sido construidos. En varios puentes modernos con grandes claros se han
identificado problemas inducidos por vértices y oscilaciones. A menudo se han
experimentado desplazamientos graves a gran escala, y en algunos casos, han sido
necesarias soluciones como el uso de deflectores en el puente como en el puente
colgante Little Belt de 600 m (luz principal) en Dinamarca y el puente colgante
Ostergy de 600 m en Noruega. Otros ejemplos son los baffles instalados en el
puente atirantado Vasco da Gama de 420 m en Portugal y el puente atirantado
Second-Severn de 456 m en Gran Bretafia de los cuales se hablara en detalle en el
inciso 3.1 [Frandsen, 2000].
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2 EFECTOSDEL VIENTO EN PUENTES DE GRAN LONGITUD O SENSIBLES
AL VIENTO.

2.1 DESPRENDIMIENTO DE VORTICES

El ejemplo clsico del fendmeno de desprendimiento de vortices es el de un
cilindro circular inmerso en una corriente de aire. Este fenbmeno se caracteriza por
el desprendimiento alternado y periddico de vortices y se conoce como calle de
vortices de Von Karman. El desprendimiento de vértices genera sobre el cilindro
fuerzas periodicas que causan vibraciones laterales y es un fendmeno presente
mayormente en estructuras esbeltas como lo tableros de los puentes (objeto de
estudio de este documento), las pilas de los puentes y los cables en puentes
atirantados y colgantes. ElI parametro que define la frecuencia principal de los
vortices es conocido como numero de Strouhal y se define como:

f*D (2.1)

St= U

donde f es la frecuencia de desprendimiento de vortices, D es la longitud
caracteristica de la seccion y U la velocidad media de la corriente de aire.

El ndmero de Strouhal varia con el nimero de Reynolds, el cual es un nimero
adimensional que se utiliza para caracterizar el movimiento de un fluido y su valor
indica si el fluido sigue el modelo laminar o turbulento. En puentes es importante
determinar el nUmero de Strouhal debido a que, si la frecuencia de desprendimiento
de vértices coincide con alguna de las frecuencias del puente, se puede presentar
el fenbmeno de resonancia y ocasionar un colapso. [Rodrigo, 2005].

2.2 ALETEO

Desde la caida del puente Tacoma Narrows, las instabilidades aerodinamicas
han despertado el interés del disefio de puentes con grandes claros. El fenomeno
mas peligroso es el aleteo, un fendmeno de inestabilidad dindmica al alcanzarse la
velocidad critica, si esto ocurre el puente oscila de una manera descontrolada.
Como consecuencia del fendmeno del aleteo es obligatorio que durante la vida de
servicio del puente nunca se exceda la velocidad critica del mismo.

Las fuerzas del viento sobre el tablero se pueden agrupar en las tres siguientes
variables: D(t), que es la fuerza de arrastre asociada a la direccion X,(D arrastre por
su sigla en inglés Drag), L(t), que es la fuerza de sustentacion asociada a la
direccion Y, ( L viene de la sigla en inglés Lift) y por altimo (M), que es la fuerza que
produce momento alrededor del eje Z, ver Figura 2-1.[Venegas, 2016] .El desarrollo
de las tres fuerzas mencionadas se presenta en las ecuaciones a continuacion:
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D(t) = Dy + D, (t) + D, (t) (2.2)
L(t) = Lg+ Ly(t) + Lge(t) (2.3)
M(t) = Mg + M, (t) + M, (t) (2.4)

Los subindices s, b y ae representan las fuerzas estéaticas, de golpeteo y
aeroelasticas respectivamente.

ANGULO DE AYP&\JL l

FA

Figura 2-1 Fuerzas aeroelasticas actuando en una seccion de un puente.

Para el célculo de las fuerzas elasticas se tienen las siguientes ecuaciones:

1 2.5

Dy = 5 pBCpU” (25)
1 2.6

Ls = 5pBC,U” (28)

(2.7)

i
M = 5 pB*CyU?

donde p es la densidad del aire, U es la velocidad media del viento, Cp, C; y C,, Son
los coeficientes de arrastre, de sustentacién y de momento, respectivamente los
cuales estan en funcion del angulo de ataque a. Estos coeficientes son obtenidos a
partir de pruebas en el tunel de viento o mediante el método CFD. En este
documento se presentara el calculo de dichos coeficientes usando el método CFD
y se obtendran a partir de las ecuaciones ( 2.5 ),( 2.6 ) y ( 2.7 ). Para ello los
coeficientes aerodindmicos seran obtenidos por el método CFD, y se calcularan a
partir de las ecuaciones de fuerzas elasticas anteriormente descritas.

Tomando el modelo cuasi-estacionario propuesto por Davenport (1966), donde la
interaccion fluido-estructura se ignora, y las fuerzas son originadas por los vientos
fluctuantes, las fuerzas de golpeteo pueden expresarse con las siguientes
ecuaciones:

2 2.8
u(t) re w(t) (2.8)

1
Dy (D) =§PUZB Cp 7
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Ly(t) = %pUZB [CL 2u U( ), (€' +Cp) (t)l (29)
Mb(t)=%pUzB2 [C % c W((])l (2.10)

donde u(t) y w(t) se define como la velocidad del viento fluctuante en la misma
direccion que la media del viento, y ortogonal a la direccibn media del viento.
Cp, C/y C;, son las derivadas de los coeficientes aerodinamicos respecto a a.

Las fuerzas aeroelasticas actuando por unidad de longitud en la superficie del
puente pueden ser descritas como se muestra en las siguientes ecuaciones
[Scanlan 1978, Jain, et al. 1996]:

1 L h , Ba o h *p 2y P (2.11)
L%:ENJQB)KH15+KH277+KH3a+kH4§+KH g K H
Daezszz(ZB) [KP15+KP27+K2P 3a+k2P4E+KH U+K2P B]

1 L h , Ba . , .. h b, p| (213)
Maezsz (ZB) KA15+KA27+KA3(Z+ICA4E+KA55+KA65

donde p es la densidad del aire y U la velocidad media del viento; B es el ancho del
tablero, K =w B/U , es la frecuencia circular reducida. H, p y a son el
desplazamiento vertical, lateral y torsional, respectivamente. Cada punto denota la
diferencial respecto al tiempo de A*, Hi* y Pi* (i variando de 1 a 6. Estas funciones
dependen de la frecuencia reducida y son derivadas adimensionales del aleteo. Se
determinan a partir de ensayos en el tunel de viento [Hua etal., 2007]. Las
ecuaciones ( 2.11) y ( 2.13) representan las fuerzas aeroelasticas distribuidas en
la unidad de longitud del tablero

Para encontrar la inestabilidad y la frecuencia por aleteo en un sistema, se considera
un sistema de dos grados de libertad mecanicamente simétrico, representando una
seccion del puente con un ancho B. De manera matricial la ecuacién de movimiento
puede expresarse como: [Hua et al., 2007]:

MX+CX+KX=F, (2.14)

donde las matrices de masa, amortiguamiento y rigidez estan definidas por:

L R R E e o ) P )

donde:
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m es la masa, | el momento de inercia, k, es la rigidez del sistema vertical, k, es la
rigidez del sistema rotacional, c, es el amortiguamiento del sistema vertical, c, es el
amortiguamiento del sistema rotacional, x(t) es el desplazamiento del sistema
vertical, a(t) es el desplazamiento rotacional, L. (t) es la fuerza de sustentacion
externa restringida por la accion del viento y M, (t) es el momento de torsidn externa
restringida por la accién del viento [Venegas, 2016].

2.3 BATANEO

El bataneo se define como una vibracion aleatoria con desplazamientos
limitados. Los efectos del bataneo y del desprendimiento de vértices difieren en que
en el bataneo las vibraciones son aleatorias, mientras que en el fenébmeno de
desprendimiento de vortices las vibraciones son periddicas. Al igual que los vortices,
el bataneo produce dafio por fatiga a largo plazo. Usando el tunel de viento, la
respuesta al bataneo puede ser medida usando un modelo aerodindmico del puente
completo, o también puede ser calculado usando fuerzas promedio aerodinamicas
medidas en este, usando un modelo rigido seccional [Gamez, 2013].

2.4 COLAPSO DEL PUENTE TACOMA NARROWS

El 7 de noviembre de 1940 el puente colgante Tacoma Narrows construido en
el estado de Washington en EE. UU. fallé6 durante una tormenta con velocidades de
viento que alcanzaron los 19 m/s. El colapso del puente ocurri6 después de 70
minutos de grandes movimientos oscilatorios del tablero, durante estos movimientos
las secciones transversales se torcieron con amplitudes de aproximadamente + 35°.
El movimiento de torsion que destruyd el puente de Tacoma Narrows no tenia
precedentes en el puente, pero las oscilaciones verticales del tablero ya se habian
producido a menudo desde su apertura el 1 de julio de 1940, fendmeno que se
apreciaba incluso con vientos suaves que generaban ondulaciones verticales. Estos
movimientos fueron de gran preocupacién para los ingenieros, quienes
monitorearon los patrones de vibracion hasta su colapso final [Allan Larsen, 2000].
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3 TIPOS DE SECCIONES TRANSVERSALES DE PUENTES DE GRANDES
CLAROS

Se muestra en la Figura 3-1 la grafica que relaciona la longitud del claro principal
en puentes con seccién compuesta en funcion del afio de entrada en servicio.
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Figura 3-1 Construccion de puentes de grandes claros con seccién compuesta [Oliveira
Pedro & Reis, 2016].

De la Figura 3-1 se puede concluir que a partir de la década del 90 se incrementé
el uso de puentes de seccidbn compuesta, asi como el vano principal se ha
mantenido en su mayoria por debajo de los 500m. Se observa que en la década del
2010 al 2020 el uso de puentes de seccion compuesta disminuyo
considerablemente.

Se considera un puente de seccién compuesta si se tiene alguna de las siguientes
propiedades:

e Las secciones compuestas tienen una losa de hormigon en la parte superior,
y una estructura inferior de acero.

e Cubiertas hibridas que generalmente estan formadas por una seccion
totalmente de acero sin tablero en el vano principal, con tablero de hormigon
pretensado en los tramos de alrededor.

e Secciones del tablero de hormigon pretensado con vigas transversales de
acero u otros elementos transversales de acero. De manera ilustrativa se
presenta en la Figura 3-2 una seccion transversal tipica de un puente
atirantado con seccion compuesta.
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Figura 3-2 Seccién transversal tipica de un puente atirantado con seccion
compuesta [Oliveira Pedro & Reis, 2016].

Estos puentes se pueden clasificar en cuatro categorias, las cuales son: puentes
con dos trabes, puentes con cuatro trabes, puentes tipo cajén y puentes tipo cercha.
A continuacién, se muestran ejemplos de puentes atirantados con seccion
compuesta:

Pedro & Reis, 2016]

El puente Stromsund (Figura 3-3), es un puente atirantado de seccidon compuesta
con una longitud total de 332m y un claro principal de 182m, ver Figura 3-4. Fue
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abierto en el afio 1956 y es considerado el primer puente atirantado moderno del
mundo.

Losa de hormigén III

L Viga secundaria longitudinal '||

'\ Sistema de arriostramiento en plantg |
Vigas transversales
Viga lengitudinal principal
Figura 3-4 Stromsund Bridge, Suecia, seccién transversal con dos trabes principalesy 9
trabes secundarios [Oliveira Pedro & Reis, 2016]
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Figura 3-5

El puente Alex Fraser (Figura 3-5), fue el puente atirantado mas largo del mundo
cuando fue abierto en el afio 1986. Tiene una longitud total de 2525m y un vano
principal de 465m. El detalle de la seccion transversal se encuentra en la Figura 3-6.

Losa de hormigdén pre-fabricada
t=0-265m

Viga principal 2-0 m de peralte ’ “Viga transversal a 4-5 m

Figura 3-6 Alex Fraser Bridge, seccion transversal con dos trabes [Oliveira Pedro & Reis,
2016].
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Figura 3-7 Rio-Antirio bridge, Grecia [Ferries, 2015]

El puente de Rio-Antirio (Figura 3-7), tiene una longitud total de 2252m, un ancho
de 28m y vanos de 560m, fue abierto en el afio 2004. En la Figura 3-8 se puede
apreciar el detalle de la seccion transversal de este con sus respectivas
dimensiones con un tablero soportado en dos vigas. El puente “La Concordia” y el
puente “Kessock” son de este tipo de puente.

26-6m

20m, 2> M0 m, 7-0m F-SnF 7.0m iz-o mH'SS rl{z-mn

Figura 3-8 Rio-Antirio bridge, seccion transversal con dos trabes [Oliveira Pedro & Reis,
2016].

Figura 3-9 Ting Kau Bridge, Hong Kong [Ting Kau Bridge, 2007].
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El puente Ting Kau Bridge (Figura 3-9), tiene una longitud total de 1177m con dos
vanos de 448m y 475m. Fue inaugurado en el afio 1998. En la Figura 3-10 se
aprecia el detalle de su seccion transversal caracterizada por tener cuatro trabes.

L}
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/ v pereas | kS
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1877 m 526 m 4 1877 m
; 428m
Figura 3-10 Ting Kau Bridge, seccion transversal con cuatro trabes [Oliveira Pedro & Reis,
2016].
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Figura 3-11 Second Severn Crossing, Reino Unido [Second Severn Crossing, 2006]

El puente Second Severn (Figura 3-11), esta ubicado entre Gales e Inglaterra, tiene
una longitud total de 5128m, un ancho de 34.6m y un vano principal de 456m, fue

inaugurado en el afio 1996. En la Figura 3-12 se observa la seccion transversal del
puente con el tablero en tipo celosia.

i ousm
] _2:5% A 259% 3
S 2
=N C

;/’ N
- 314m| < \ -

Vigas transversales
252 m 3:65m

34-6m

Figura 3-12 Second Severn Crossing Bridge, seccién transversal con dos trabes principales
y tipo celosia [Oliveira Pedro & Reis, 2016].
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El puente Quennsferry (Figura 3-13), tiene una longitud total de 2700m y un vano
principal de 650m, fue inaugurado en el afio 2017. En la Figura 3-14 se observan
las dimensiones del tablero para el puente tipo cajon.

I
!1 -41—? 12-7 | | 48 48 I 127 ]‘Oﬂ—d1

RN

s "' A (m)
4

Figura 3-14 Quennsferry Crossing bridge, seccién transversal vigas tipo cajon [Oliveira
Pedro & Reis, 2016].
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Figura 3-15 Comparativa de uso de puentes de seccidon compuesta [Oliveira Pedro & Reis,
2016].

En la Figura 3-15 se observa una grafica comparativa entre la esbeltez contra el
largo del vano principal. Para el caso de puentes de seccién compuesta con dos
trabes existe una relacion creciente entre el largo del vano principal con la esbeltez,
mientras que en los puentes tipo cajon se tiene una mucho menor relacion de
esbeltez.

En la Figura 3-16 se aprecia el uso de los diferentes tipos de secciones
transversales en puentes de grandes claros, en su mayoria, con un 47%, son
puentes tipo cajon con seccion transversal aerodindmica, mientras que el 28% son
puentes con secciones transversales trapezoidales y hexagonales sin
aeroestabilizadores, como se ilustra en la Figura 3-17.

Los datos mostrados a continuacion estan referidos a las geometrias que se usan
en puentes de grandes claros, y no son necesariamente puentes de seccion
compuesta.

B Tablero aerodindmico de cajén simple
M Tablero de celosia
B Tablero de cajon doble

Otro (plataforma trapezoidal, plataforma
hexagonal sin aeroestabilizador

Figura 3-16 Tipos de seccion transversal en puentes de grandes claros [Haque, 2015].
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(a) Tablero aerodinamico tipo cajén simple

N

(b) Tablero aerodindmico tipo cajén doble
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(c) Cubierta tipo celosia
l )
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(d) Tablero trapezoidal (e) Tablero hexagonal sin aeroestabilizador

Figura 3-17 Representacién de los tipos de puentes [Haque, 2015]

En la Tabla 3-1 se exponen las propiedades geométricas de algunos puentes con
grandes claros, donde en su mayoria son puentes con seccion transversal
aerodindmica de un solo cajon. Los valores de referencia de la tabla son

determinados como se muestra en la Figura 3-18.

donde:
r—B—j
&
e‘B
I——
Figura 3-18 Valores de referencia.
B (3.1)
R =—
D
b (3.2)
W =— '
B
Tabla 3-1 Propiedades de puentes de grandes claros [Haque, 2015].
Nombre del Longitud del | Relacién | Relacion de | Pendiente placa | Pendiente placa
puente claro (m) lateral(R) | ancho(W) superior Bs(°) inferior 81 (°)
Great Belt Bridge, | ¢, 6.75 0.7 33.7 26.6
Dinamarca
Nanjin-4 Bridge, 1418 10.2 0.62 57.4 15.5
China
Tasing Ma Bridge, | 14577 4.6 0.8 36 31.2
China
Huga Kuston 1210 4.45 0.55 355 22.6
Bridge, Suecia
Halogaland
Bridge, 1145 5 0.53 41.4 15.8
Dinamarca
Sutong Bridge, 1088 95 0.6 49.1 15.5
China
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Bridge, Japén

Nombre del Longitud del | Relacién | Relacion de | Pendiente placa | Pendiente placa
puente claro (m) lateral(R) | ancho(W) superior 0s(°) inferior 81 (°)
Tamhm{Bndge, 1080 10.5 0.58 30.72 17.35
China
Edong Bridge, 926 10.3 0.69 33.69 19.44
China
Jingyue Bridge, 816 9.55 0.73 45 24.22
China
Incheon Bridge, 800 11 05 55.3 11.25
Corea
Shanghai Bridge, 730 12.5 0.67 59 17.08
China
Nanjin-3 Bridge, 648 10.7 0.63 33.7 15.8
China
Nanjin-2 Bridge, 628 8.6 0.73 45 28.5
China
Osteroy Bridge, 595 5.3 0.63 62.85 29.5
Noruega
Meikou Chupo 590 10 0.72 26.7 21
Bridge, Japon
Tsurym Tsubasa 510 8.75 05 33.7 16.3
Bridge, Japon
Miekou Higashi 410 9.9 0.72 25.3 22
Bridge, Japon
Meikou Nishi 405 6.35 0.55 35.8 23.45
Bridge, Japén
Japan-Egypt
Bridge, Egipto 404 8 053 * oo
Oshwnapndge, 350 38 0.67 15.7 22.62
Japon
Shinonomichi
Bridge, Jap6n 215 99 065 4353 143
Canﬂu)Bndge, 210 93 0.5 60.25 16.39
Vietnam
Takeshima
Ohashi, Japén 400 >-85 045 > o8
Shunenmoq1 264 52 0.21 90 14.96
Bridge, Japén
Oshima I?rldge, 296 55 0.23 920 11.95
Japon
Kesennuma 360 7.81 0.47 90 12.18

3.1 COMPORTAMIENTO AERODINAMICO DEL TABLERO DE PUENTES DE GRANDES

CLAROS

Como consideracion general aplicable a todos los puentes sensibles a los
efectos dinamicos del viento, los criterios de disefio de los aeroestabilizadores se
centran en la determinacion de la velocidad critica de viento, el coeficiente de
arrastre, el coeficiente de sustentacion y el numero de Strouhal [Abrahm Sanchez

Corriols, 2015].
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Con el fin de comparar las fuerzas aerodinamicas principales (coeficiente de
arrastre, coeficiente de sustentacion y coeficiente de momento), se muestran
graficamente los resultados de los puentes Akashi (Figura 3-20), Humber (Figura
3-21)y Tacoma (Figura 3-22). [Brancaleoni et al., 2010].

FUERZA X —— ]

Eju ¥
FUERZA
X

Figura 3-19 Representacidn gréafica de las fuerzas de arrastre (Fuerza X) y fuerza de
sustentaciéon (Fuerza ).
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Figura 3-20 En la parte izquierda se muestran los resultados de coeficiente de arrastre,
sustentacion y momento en el puente Akashi para diferentes angulos de ataque. En la parte
derecha se muestra la seccién transversal del puente [Brancaleoni et al., 2010].
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-0.1 ‘ | 7 200 l
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0.6 S — -

-10 -8 -6 -4 -2 8

“ 2 4 8
Angulo de ataque (Grados)

10

Figura 3-21 En la parte izquierda se muestran los resultados de coeficiente de arrastre,
sustentacion y momento en el puente Humber para diferentes angulos de ataque. En la parte
derecha se muestra la seccién transversal del puente en escala 1:1. Todas las medidas en
mm [Brown John et al., 1994].
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Angulo de ataque (Grados)
Figura 3-22 En la parte izquierda se muestra, los resultados de coeficiente de arrastre,
sustentacion y momento en el puente Tacoma Narrows para diferentes angulos de ataque.
En la parte derecha se muestra la seccion transversal del puente en escala 1:40.

[Matsumoto,2003].

3.2 USO DE ESTABILIZADORES EN PUENTES DE SECCION COMPUESTA

3.2.1 Second Severn Crossing Bridge. (Reino Unido)

El puente Second Severn es un puente atirantado cuyo claro principal es de
456 m, tiene una seccion transversal con seccion compuesta que comprende dos
vigas de acero longitudinal, el tablero tiene armaduras de acero transversales con
un espaciamiento de 3.65m, una losa de hormigén armado de 200mm. En la Figura
3-23 se aprecia el puente construido mientras que en la Figura 3-24 se aprecian las
caracteristicas de los vanos principales. En la Figura 3-25 se muestra la seccién
transversal del tablero del puente con sus dimensiones principales.[Macdonald
et al., 2002].

Figura 3-23 Fotografica del puente atirantado Second Severn Crossing[«Second Severn
Crossing», 2021].

Anenémetro Anenémetro
(lado norte)  (lado sur) Conexién con
Lugar de viaducto de hormigén
l ‘medicién en cada extremo.

49050 98118 98 118 456 000 98 118 49050

Gales Inglaterra
—

Figura 3-24 Seccién longitudinal del puente Second Severn Crossing, medidas en mm
[Macdonald et al., 2002]
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Figura 3-25 Seccidn transversal del puente Second Severn Crossing [Macdonald et al.,
2002].

Debido a que en el primer invierno después de la apertura del puente se tuvieron
vortices ocasionales que generaban oscilaciones verticales, se decidi6 iniciar un
estudio aerodinamico detallado en busca de las causas. La excitacion de los vortices
fue detectada por las pruebas de tunel de viento en modelos de seccién durante la
etapa de disefio y se propuso una solucion aerodinamica, sin embargo, con base
en el amortiguamiento y la turbulencia de los cédigos de disefio, se concluyé que la
probabilidad de que grandes vibraciones ocurrieran era pequefia por lo que se
decidi6é no usar la solucion aerodinamica.

El monitoreo a gran escala de vientos y la respuesta estructural permitié observar
las oscilaciones después de su construccion. Se encontrd que el amortiguamiento
y la turbulencia del viento diferian significativamente de los valores que fueron
tomados en el disefio Las pruebas de tunel de viento se llevaron a cabo utilizando
la escala completa con miras a replicar el comportamiento real y la implementacion
de una solucion que tuviera en cuenta el amortiguamiento y la turbulencia. Se queria
incluir también un factor para corregir la forma modal a escala completa que a
menudo se ignora. Esto condujo a una buena concordancia entre el modelo y las
mediciones reales. A partir de la buena correlacion de los resultados en el modelo
con el puente real, se probaron soluciones aerodinamicas al problema de vértices.
Se evaluaron las placas de baffles y se demostr6 que eran una solucién efectiva
para un angulo de ataque 0° pero no en angulos positivos de 2.5° y 5.0°. Ya que
todas las excitaciones de vértices observadas a gran escala alcanzaron su pico
maximo a 17-18 m/s, velocidad en la que se producen los vértices con un angulo de
0°, y ningun pico se habia visto a 22 m/s, (velocidad que produce excitacion para
angulos mayores a 1.25°), se concluyé que los baffles eran una buena
solucion.[Macdonald et al., 2002]. Como resultado de estos estudios se instalaron
placas deflectoras conocidas como baffles debajo del tablero del puente. Desde su
instalacion, no se han detectado vortices que produzcan grandes
oscilaciones.[Macdonald et al., 2002]

En la Figura 3-26 se aprecia la ubicacion de los baffles que se instalaron en el
puente para reducir los desplazamientos. En la Figura 3-27 se muestra la
comparacion de los desplazamientos verticales, en la parte izquierda de la figura se
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aprecia el desplazamiento vertical con el uso de los baffles mientras en la parte
derecha el desplazamiento vertical sin la presencia de estos.

l

NN L NIAAAZD

¥ >y ¥

Vigas
longitudinales Deflectores

Figura 3-26 Seccidn transversal del puente Second Severn Crossing con los baffles
instalados [Macdonad et al., 2002].
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Figura 3-27 En la gréfica izquierda se muestran los resultados obtenidos de
desplazamientos vs. la velocidad del viento por vortices con lainstalacién de lo baffles. En
la grafica de la parte derecha se muestran los resultados de desplazamiento vs. la velocidad

del viento por vortice antes de la instalacion de los baffles.[Macdonald et al., 2002]
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3.2.2 Puente Vasco da Gama (Portugal)

El Puente Vasco da Gama es un puente atirantado formado por dos trabes
de concreto pretensado de 2.65m de alto. El puente se encuentra en el cruce del rio
Tajo en Lisboa, Figura 3-28. El puente tiene una luz central de 420m y un ancho de
tablero de 31.25m sobre el canal de navegacién principal. Las autoridades
portuguesas exigieron que el puente fuera capaz de resistir condiciones de
velocidades de viento de hasta 250 km/h. Los modelos hechos para evaluar la
respuesta del puente para condiciones de altas velocidades mostraron que el
puente tenia inestabilidad a velocidades cercanas a los 170 km/h. Esto llevo a
plantear el uso de baffles por debajo del tablero del puente las cuales fueron
evaluadas mediante el tinel de viento y CFD. Se evidencié una respuesta positiva
en el comportamiento del puente a velocidades altas, por lo que se optd por su
instalacion. En la Figura 3-29 y Figura 3-30 se observa el cambio en el perfil de
velocidades, con y sin baffles [Mendes & Branco, 1998].
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ma en Lisboa [«Ponte a da Gamay, 2021].
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Figura 3-29 Contorno de velocidad en la seccién transversal del puente Vasco Da Gama sin
Baffles.

I .
1542

1.163
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Figura 3-30 Contorno de velocidad en la seccién transversal del puente Vasco Da Gama con
Baffles.

Tabla 3-2 Comparativa de coeficientes aerodinamicos con y sin Baffles en el puente Vaso Da
Gama.

Seccién CD CL CM
Con Baffles | 0.144 | -0.037 | 0.015
Sin Baffles |0.158 |-0.055 | 0.035
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3.3 USO DE ESTABILIZADORES EN PUENTES DE SECCION ABIERTA

3.3.1 The Bronx Whitestone bridge (Estados Unidos)

El puente Bronx Whitestone se encuentra en la ciudad de Nueva York.
Cuenta con una claro principal de 701 m, tiene una seccion transversal en forma de
H similar a la del puente Tacoma Narrows (Figura 3-31 y Figura 3-32). El puente fue
inaugurado el 30 de abril de 1939. En el 2005 tuvo una importante modernizacion
en la que se busco que el puente tenga una mejor respuesta aerodinamica. Ensayos
en el tanel de viento fueron ejecutados para examinar las diferentes formas
aerodinamicas, los cuales condujeron a la decisidén de unir deflectores triangulares
cerrados a las vigas de borde para aumentar su estabilidad aerodindmica (Figura
3-33) y reducir el movimiento vertical [Lee, 2003].

. 11‘

Figura 3-31 Fotografia del puente Bronx-Whitesonte [«Bronx—Whitestone Bridge», 2021].
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Figura 3-32 Seccién transversal, donde D=57.2mm basado en la escala 1:60 [Lee, 2003].
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Figura 3-33 Secmon transversal con el deflector triangular, donde D=57.2mm basado en la
escala 1:60 [Lee, 2003].

Los deflectores triangulares miden 2.7m de largo, 3.4m de alto y 2.1m en la parte
mas ancha en el centro de las trabes laterales del puente. El objetivo de la
modernizacién de este puente y la instalacién de los aeroestabilizadores fue la de
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reducir la carga aerodindmica de 744 kg/m a 253 kg/m. Cuando el puente fue
construido se disefi0 para soportar cuatro carriles de trafico, pero posteriormente
fue ampliado a seis carriles por lo que el peso adicional debi6 ser compensado. Esto
se logré reduciendo el peso del tablero del puente entre un 15% y 20%. El puente
antes de la instalacion de los deflectores era capaz de resistir una velocidad de
viento de hasta 80 km/h y con los deflectores y el tablero aligerado puede resistir
velocidades de viento mayores a los 161 km/h.[Landers, 2002]. En la Figura 3-34
se muestran graficas que comparan los valores de coeficiente de arrastre y
sustentacién para diferentes angulos de ataque con y sin deflectores probados de
manera experimental y con el método CFD. Con este tipo de aeroestabilizador es
posible observar un ligero aumento en los valores de coeficiente de sustentacion,
con este tipo de deflector, pero una notable reduccion del coeficiente de arrastre.
Este tipo de deflector se evaluard mas adelante en este documento en el puente La
Concordia.

F1A: Detlector, Riostras Lipo K, sin celosia MNIA: Sin deflector, sin riostras, sin celosia
Vin=10mser, Re=3.T8x10°, D=0.05T15 m Ven=8m/see, Re=1.00x10", D=0.05715 m
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Figura 3-34 Comparacion entre el modelo del puente Bronx-Whitestone con deflectores
laterales y el tablero modificado vs el modelo sin deflectores y con el tablero normal [Lee,
2003].

3.3.2 The Deer isle-Sedgwick bridge (Estados Unidos)
El puente de The Deer isle-Sedgwick, Figura 3-35 y Figura 3-36 bridge se
encuentra en la autopista 15, entre las ciudades de Sedgwick y Deer Island en la
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costa de Maine de Estados Unidos. Este puente colgante fue construido en el afo
1939, tiene seccidon tipo H y un claro central de 329.2 m. Es un puente
contempordneo al puente Tacoma Narrows y al igual que este, no se evalué su
resistencia al viento al momento de ser construido. Después de construido el puente
mostré ser muy flexible, razon por la cual se le hicieron mejoras en su estructura
con el fin de hacerlo mas rigido. El puente fue objeto de estudios aerodinamicos en
busca de mejorar su respuesta ante el viento. Estos estudios consistieron en evaluar
diferentes tipos de aeroestabilizadores y ver la respuesta aerodinamica del puente
con diferentes tipos de estos dispositivos, un analisis similar al que se realiza en la
presente tesis. Dichos estudios concluyeron que la instalacion de
aeroestabilizadores triangulares cerrados con diferentes &ngulos de inclinacién (ver
Figura 3-37) eran los aeroestabilizadores que presentaban una mejor respuesta
aerodindmica del puente [Cai et al., 1999].

is -Ihi'lr' ~

I
, ri’
ik}
|

Puente rigido

Figura 3-36 Puente Deer Island (Todas las unidades en metros) , en la parte izquierda se

observan las modificaciones que se hicieron para darle més rigidez, mientras que a la
derecha se observa la distribucién original.[Cai et al., 1999] .

Puente original

45° | 30m i 30m ‘ T
18.5° ’ ' g
/ ¢—0.11 m Losa de harmigén o
[ ! o
DeﬂectM W24 Viga de piso
anadido
72m

Figura 3-37 Seccidn transversal del puente con los deflectores triangulares cerrados [Cai et
al., 1999].

La Figura 3-38 muestra la diferencia en el coeficiente de sustentacion para
diferentes angulos de ataque de viento. Se observa que respecto al coeficiente de
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arrastre hay un aumento en la magnitud de este. Por otra parte, en la Figura 3-39
se muestra el valor del coeficiente de arrastre para distintos angulos de ataque y se
compara el puente con y sin aeroestabilizador, se aprecia una reduccion importante
en el coeficiente de arrastre.

Coeficientes de fuerza aerodinamicos
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Figura 3-38 Coeficiente de sustentacion del puente Deer-Island con y sin deflector[Bosch,

1990].
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Figura 3-39 Coeficiente de arrastre del puente Deer-Island con y sin deflector [Bosch, 1990].
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El uso de aeroestabilizadores en puentes atirantados, como lo son el puente Bronx
Whitestone y el puente The Deer isle-Sedgwick, son ejemplos claros del
mejoramiento del comportamiento de las estructuras ante el viento usando estos
dispositivos. A largo plazo implica una reduccion en el mantenimiento debido a que
los desplazamientos verticales se disminuyen al igual que la fatiga, ademas de la
disminucién de la carga de arrastre. Para el puente Bronx Whitestone la instalacion
de aeroestabilizadores fue una solucién simple y no tuvo un impacto significativo en
la apariencia del puente.

3.4 ESTUDIOS EN TUNEL DE VIENTO DE PUENTES SENSIBLES AL VIENTO

Actualmente, existen 3 métodos de estudiar el comportamiento de los tableros
de puentes ante efectos del viento en un tinel de viento: modelo de seccion, modelo
Taut-Strip o tira tensada y modelo aeroelastico.

3.4.1 Modelo seccional

El modelo seccional es el mas usado [Farquharson 1949-54, Wardlaw 1978,
Scanlan 1975]. Consiste en modelar en el tinel de viento Unicamente una pequefia
seccién del claro principal; la longitud del modelo a escala debe ser al menos cuatro
veces el ancho a escala del tablero. El modelo es rigido y usualmente esta sostenido
por placas o muros laterales que restringen la torsion y traslacion del tablero. El
modelo seccional se usa principalmente para determinar el fendmeno de
desprendimiento de voértices en el tablero, la instabilidad torsional y el aleteo. Con
este método se pueden obtener las velocidades de desprendimiento de vortices y
velocidades criticas, asi como también las fuerzas aerodindmicas promedio y
coeficientes de momento en el tablero con un angulo de ataque de viento. [Gamez,
2013]

3.4.2 Modelo “taut strip model”

El modelo “taut strip model”, es un tipo de modelado en el cual el prototipo a
escala del puente es apoyado sobre dos cuerdas longitudinales en los extremos del
prototipo y tiene como objeto el simular mejor el comportamiento aeroelastico
haciendo el modelo menos rigido. Tiene la ventaja sobre el modelo seccional ya que
puede ser probado en turbulencia atmosférica escalada y los movimientos en tres
dimensiones del modelo pueden ser incluidos. [Gamez, 2013] .

3.4.3 Modelo aeroelastico completo

El modelo completo sirve para determinar la respuesta al galope y la
velocidad de viento critica para inestabilidad torsional y aleteo. EI modelo completo
es el unico que incluye todos los parametros relevantes como rigidez, masa y
amortiguamiento, es el mas complejo, siendo mas costoso y complejo, pero no es
un buen método para la simulacién de Unicamente un tramo de la superestructura.
Para el uso del modelo completo se aconseja primero realizar simulaciones con
modelos seccionales y posteriormente usar el modelo de escala completa [Gamez,
2013].
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3.4.4 Uso de modelos numéricos con CFD en el estudio de puentes sensibles
al viento.

El uso de modelos numéricos en el estudio de puentes de grandes claros ha
tenido un gran desarrollo de la mano con los adelantos en la capacidad de computo,
principalmente son usados para ser comparados con los resultados que se realizan
en el tinel de viento, por lo que ambos métodos se complementan.

El dominio de simulacion y la seccion de tablero elegidos para los analisis de CFD
y tanel de viento para estudiar el puente “The Bronx-Whitestone bridge” con
deflectores, se muestra en la Figura 3-40. Ademas, se observan las proporciones
que definen el tamafio del dominio a partir de la seccién transversal del puente.

Frontera abierta (malla: 2D)

Las condiciones de frontera son iguales a las de rio abajo

Aguas arriba Aguas abajo
pr—— —

|
i
I
|
.
T 1)

-

— |
W] N
. 2 2 |

ICentro elastico = Centro de masa: 0.66 D desde la parte inferior de la viga

N

Condiciones de fronfera: v = q y equilibrio del vector de estrés
Pared sélida (malla:{D/80)

FEl vector estado, W (densidad, velocidades,
resion) es descrito basado en gamplo lejano.

[Condiciones de frontera transmisivas
!antera rio abajo (malla 0.35|D+1.5 D)

Las condiciones iniciales son las mismas que rio arriba

Frontera abierta (malla: 2D)
Figura 3-40 Dominio para la simulacion del tablero con aeroestabilizadores en el puente The
Bronx-Whitestone [Lee, 2003].

En la Figura 3-41 se muestra el mallado con 150000 nodos elegido para el
puente Great Belt east bridge (Dinamarca) mediante el programa ANSYS Fluent 14
en el afio 2002.
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Figura 3-41 Dominio y malla para la simulacion del tablero en el puente Great Belt [Malveira
et al., 2015].

42



En la Figura 3-42 se muestra el mallado del puente Kessock (Escocia), el cual
sera presentado en los siguientes capitulos y al cual se le obtuvo el valor del nUmero
de Strouhal por el método CFD.

Figura 3-42 Mallado estructurado puente Kessock [Liaw, 2005].

3.5 OBJETIVO:

e Mediante la técnica de CFD se estudiara el efecto de diferentes
aeroestabilizadores, para puentes atirantados de seccidon compuesta.

e Estudiar diferentes tipos de aeroestabilizadores utilizando modelos
dindmicos de fluidos para diferentes puentes atirantados con un gran
claro y de seccion transversal compuesta.

e Proponer criterios y/o recomendaciones de disefio para dichos puentes.
Los modelos numéricos se calibrardn con resultados de pruebas en
tunel de viento de andlisis hechos por otros autores.

e Establecer cual aeroestabilizador tiene un, mejor comportamiento
aerodindmico y compararlo para concluir que beneficios puede generar
y si es justificable su instalacion.

3.6 ALCANCES

Se planteara un dimensionamiento del aeroestabilizador teniendo en cuenta
las caracteristicas geométricas de la seccion transversal del puente atirantado de
seccién compuesta las cuales son el peralte y el ancho del tablero. Ademas, se
evaluaran diferentes tipos de aeroestabilizadores y se concluird acerca de cual
presenta un mejor comportamiento aerodinamico con un angulo de ataque de cero
grados y mediante el programa de CFD ANSYS Fluent. Esto se evaluard mediante
los coeficientes aerodinamicos de arrastre y sustentacion, asi como la velocidad
critica. Debido a que no fue posible la utilizacién del tunel de viento por motivo de la
pandemia, todos los analisis se haran por el método CFD y los resultados se
comparan con estudios previos hecho en el tunel de viento.

3.7 JUSTIFICACION

Debido al incremento de construcciébn de puentes atirantados con grandes
claros en México, como el puente Baluarte y el puente La Concordia, hay la
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necesidad de la implementacién de dispositivos que mejoren su comportamiento
aerodinamico, dado que en la actualidad no hay un criterio de disefio para los
aeroestabilizadores. La propuesta es estandarizar el uso de un aeroestabilizador
para futuros proyectos y presentar un pre-dimensionamiento que sirva de punto de
partida para los andlisis aerodinAmicos de puentes. La instalacion de los
aeroestabilizadores mejorara en el comportamiento aerodinamico de los puentes,
tanto en desplazamientos verticales como en cargas de arrastre, por lo que ademas
a largo plazo se evitan dafos por fatiga y a corto plazo se evitan movimientos
indeseados.
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4 METODO DE CFD

El CFD o en espafiol dinamica de fluidos computacional, consiste en la solucion
de fendbmenos fisicos relacionados al movimiento de fluidos. El fendbmeno que se
estudia en el documento es la turbulencia que ademas es el fenomeno fisico
principal de andlisis del CFD. ElI CFD resuelve la ecuacion de Navier Stokes
mediante el uso de algoritmos y métodos numéricos debido a que esta contiene un
sistema acoplado de ecuaciones del que no es posible obtener una solucién
analitica Unica, por lo que su andlisis debe ir en su mayoria acompafado de un
estudio experimental. Debido a la complejidad del calculo es necesario hacer
suposiciones, como que el fluido es isotérmico, incompresible y newtoniano que
para el tipo de analisis y la precision esperada son suposiciones que no afectan los
resultados y simplifican el calculo. EI CFD se origind por la necesidad de resolver
ecuaciones mediante métodos iterativos y el cual tuvo un avance importante con el
desarrollo de las maquinas de codmputo, ya que hasta antes de su invencion los
calculos hechos por personas podrian tardar semanas y tener una capacidad muy
limitada. De la mano al desarrollo de la computadora el CFD se ha implementado
en la industria, como lo es en el disefio de aeronaves o simulaciones de autos de
férmula uno. A partir de la década de 1970 en el Imperial College de Londres se
desarrolla el algoritmo SIMPLE, que consiste en una formulacion implicita basada
en el método de acoplamiento lo que presentd una ventaja debido a que tiene una
mejor estabilidad numérica. Una de las ventajas que ha ofrecido el desarrollo del
CFD es que para el analisis de estructuras como aviones son necesarios menos
modelos experimentales, lo que se traduce en una reduccion de costos. Otros
beneficios que brinda es que se pueden simular condiciones irreales y dificiles de
recrear experimentalmente, como los son velocidades hipersoénicas, temperaturas
muy altas o bajas entre otras. Se puede realizar a un analisis en condiciones limites
y obtener resultados de toda la superficie del modelo sin tener que implementar
dispositivos de medicién. Las desventajas son que se debe tener una capacidad de
cOmputo robusta, la cual es costosa, se necesitan licencias de programas, no
siempre se tiene resultados precisos y se necesita igual la recreacion de un modelo
para contrastar los resultados [Fernandez Oro, 2012]. Algunos de los usos del CFD
se muestran a continuacion:

e Aerodinamica de aviones y vehiculos: sustentacién y arrastre.

e Hidrodindmica de barcos.

e Turbomagquinas: flujo dentro de conductos giratorios, difusores, etc.

e Ingenieria eléctrica y electronica: refrigeracion de equipos, incluido
microcircuitos.

e Entorno externo e interno de los edificios: carga de viento vy
calefaccion/ventilacion.

e Ingenieria naval: cargas en estructuras marinas.

¢ Ingenieria ambiental: distribucion de contaminantes y efluentes.

e Hidrologia y oceanografia: caudales en rios, estuarios, océanos.

e Meteorologia: prediccién del tiempo.
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La técnica CFD tiene la siguiente estructura:

El dominio se divide en un gran nimero de celdas que representan los volimenes
de control, se plantean en cada celda las ecuaciones generales de conservacion de
la masa, conservacion del momento, la cantidad de movimiento, la energia entre
otras. Las ecuaciones se discretizan y linealizan para obtener un sistema algebraico
de ecuaciones. Se resuelve numéricamente de forma iterativa el sistema algebraico
para obtener la solucion final del campo fluidodinamico [Fernandez Oro, 2012]

Los programas de solucion CFD como ANSYS Fluent usado en esta tesis tienen los
siguientes elementos principales:

e Preprocesador

El preprocesamiento consiste en ser la interfaz para el ingreso los datos de un
problema de flujo. Estos datos posteriormente seran los que utilice el solucionador
para desarrollar el método de solucion. Las variables que se definen para un
preprocesamiento implican la definicion de la geometria, que para el caso de estudio
consiste en la secciéon transversal del puente, la definicion del dominio, y la
generacion de la malla que es la subdivision del dominio en un namero de
subdominios mas pequefios. El estudio del dominio se detalla en el inciso 4.2. El
fendmeno que se quiere evaluar es la turbulencia. La definicion de propiedades del
fluido, como densidad y viscosidad se encuentran en el inciso 5.2.

1 e

Figura 4-1 Ejemplo de preprocesamiento de un automovil, cuyo analisis por el método CFD
es fundamental debido a que hacer un prototipo para el andlisis en el tinel de viento es
costoso y complejo [Streamline Pre-Processing, Meshing and Materials Selection with
Ansys 2019 R2, s. f.].

e Solucionador

Hay tres técnicas de solucibn numérica: diferencias finitas, elemento finito y
meétodos espectrales. Para el caso de estudio se usara el método de volumen finito,
el cual es una formulacion especial del método de diferencias finitas, fundamental
para los codigos CFD. Alguno son el CFX/ANSYS, PHOENICS, STAR-CD vy
FLUENT, que es el usado para este trabajo [Versteeg & Malalasekera, 2007].
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o Posprocesador.

Con el aumento de la capacidad de computo, y las mejoras en las capacidades
graficas de los posprocesadores de datos, los programas de calculo ahora tienen
una mejor interaccion grafica con los resultados. Esta interaccion gréfica incluye:

Geometria de dominio y visualizacion de cuadricula.

Gréficas vectoriales.

Gréficos de contorno de lineas y sombreados.

Gréficos de superficie 2D y 3D.

Seguimiento de particulas.

Visualizacion de la manipulacién (traslacién, rotacion, escalado,
etc.)[Versteeg & Malalasekera, 2007].

La Figura 4-2 muestra un ejemplo de una salida grafica de un pos-procesamiento
de la interaccion del viento con un avion de combate.

Figura 4-2 Ejemplo de uso de CFD en aviacion[«Computational Fluid Dynamics (CFD)», s. f.].

4.1 DISCRETIZACION DE LAS ECUACIONES GOBERNANTES

4.1.1 Ecuacion de Navier Stokes

La ecuacién que representa el fenbmeno de la turbulencia es la ecuacién de
Navier Stokes, la cual es una ecuacién de derivadas parciales que puede ser
obtenida a partir de la ley de conservacién de masa, momento y energia. [Cengel &
Cimbala, 2014].

Para resolver la ecuacion de Navier Stokes se deben conocer seis variables
independientes del tensor de esfuerzos. Asi, en adicion ademas de la densidad y
los tres componentes de la velocidad resulta en un total de 10 variables
desconocidas que en coordenadas cartesianas son; (o, U, V, W, Oxx , Oxy, , Oy , Oyz ,
Oxz Y Ozz). Debido a que se tiene 6 variables desconocidas se necesitan la misma
cantidad de ecuaciones para ser resueltas. Estas ecuaciones son llamadas
ecuaciones constitutivas, y permiten escribir los componentes del tensor de
esfuerzos en términos del campo de velocidad y del campo de presion. Lo primero
gue se debe hacer es separar los esfuerzos debidos a la presion y la viscosidad.
Cuando un fluido se encuentra en reposo, el unico esfuerzo actuando sobre la
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superficie es la presion local hidrostatica P, la cual siempre actia hacia adentro y
normal a la superficie. Asi, sin tener en cuenta la orientacion de los ejes de sistema
de coordenadas, para un fluido en reposo el tensor de esfuerzos se reduce a:

Oxx Oxy Oxz —P 0 0 i1
o;jj =(%x Oy Oyz|=| 0 —-P 0 (4.1)
Ozx Ozy Oz 0 0 —P

La presion hidrostéatica P, es la igual a la presion termodinamica. P esta relacionada
con la temperatura y la densidad a través de algunas ecuaciones de estado como
la ley de los gases ideales. Esta caracteristica que relaciona la temperatura con la
presion dificulta el andlisis en flujos compresibles, ya que se tiene la temperatura
como una variable adicional. La temperatura requiere otra ecuacion diferencial con
forma de ecuacion de energia la cual no ser& discutida en el documento ya que para
los analisis hechos en el documento se considera que el aire es isotérmico.[Cengel
& Cimbala, 2014]

Cuando el fluido estd en movimiento, la presion es aun normal y hacia adentro, pero
los esfuerzos viscosos pueden existir. Para fluidos en movimiento se tiene la
siguiente expresion:

Oxx Oxy Oxz —P 0 0 Txx Txy Txz 45
oijj=|%x Oyy Oyz|=[0 —-P 0 |+|%yx Tyy Tyz (42)
Ozx Ozy Ozz 0 0 —-P Tzx Tzy Tzz

Donde se tiene un nuevo tensor 7;;, llamado el tensor de esfuerzos viscoso.
Matematicamente, el incluir el nuevo tensor no ayuda a resolver la ecuacion, porque
se reemplazan seis variables desconocidas de g;; por otras seis desconocidas ;;
y ademas se agrega otra viable desconocida P. Sin embargo, las ecuaciones
constitutivas expresan 7;; en términos del campo de velocidad, ademas de
propiedades fisicas medibles como la viscosidad. La forma de las relaciones
constitutivas depende del tipo de fluido. Si el fluido es incompresible como se
considera para los andlisis hechos en el documento, no se tiene la ecuacion de
cambio de estado entonces, p = Constante, y P se puede definir como la presion
mecanica Pm:

1
P, =- 3 (axx + 0y, + azz) (4.3)

Cuando se trata con fluidos incompresibles, que es lo que se asume para el caso
de estudio, P es siempre asumida como la presion mecanica Pm[Cengel & Cimbala,
2014].
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El fluido de interés en esta tesis es el aire, que se comporta como un fluido
Newtoniano donde por definicion el tensor de esfuerzos es linealmente proporcional
al cambio del tensor de deformacion. Por lo tanto, al asumir un flujo incompresible
e isotérmico, se elimina la necesidad de la ecuacion diferencial de la energia. Un
beneficio adicional de hacer estas suposiciones es que la viscosidad dinamica p y
la viscosidad cinematica 9, son constantes. Con estos supuestos el tensor de
esfuerzos se reduce a:

= 4.4

Tij = 2 U Eij ( )
Donde ¢;; es el tensor de deformacion y es linealmente proporcional al esfuerzo. En
coordenadas cartesianas, las nueve componentes del tensor de esfuerzos viscosos

se muestran a continuacion, y solo seis de la cuales son independientes debido a la
simetria [Cengel & Cimbala, 2014]:

) du (6u N av) (au 6W>
. / Hox ay " ox 9z \
rxx Txy sz I (617 N 6u) 5 av (av + ) I (45)
Ty =\t'yx tyy tyz|= = t+== -
Y Tyx Tzy Tzz | # \ox dy May |
\ (6W N 6u) (6W N av) /
H\ox Taz) *\ay "oz 2u az

En coordenadas cartesianas el tensor de esfuerzos se convierte en:

Ju (au 617)

ou Jdw
2% oy " ox N&*a)
_ —P 0 0 ov du ov ov ow (46)
%-—(g - _°>+ LGty vy w (G
ow Jdu ow dv ow
(a*&) (@*a—z) 2157

A partir de la ecuacion de Cauchy, que es la ecuacién que describe el transporte no
relativista de momentum en cualquier medio continuo, se tiene [Cengel & Cimbala,
2014]:

d - N . 4.7
a(pV)+V-(pVV)=pg+V-aU (4.7)
La ecuacion de Cauchy en coordenadas cartesianas en las tres componentes es:

En X:
Du 00y, 00y N 00,y (4.8)
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EnY:

Dv 00y, 00y, 00y (4.9)
PDe =PI T ox T3, Tz

En Z:
Dw doy, 00y, 00, (4.10)
pﬁ—pgz+ o0x + 0y T 0z
donde:
pv . - (4.11)
Ppf = PYtVoy

Posteriormente se reemplazan los valores de la ecuacion de Cauchy con los de la
ecuacion de Navier Stokes para flujos isotérmicos e incompresibles y se tiene
[Cengel & Cimbala, 2014]:

Para la componente X

Du oP 0%u 0 (av au) 0 <6W 6u) (4.12)

- 2 — Il g _ (=
PDE™ "ax TPIx Tl 5\ox T ay) TH 52 \Gx T a2

Debido a que los componentes de la velocidad en X, Y y Z son funciones suaves, el
orden de diferenciacion es irrelevante, por lo que la ecuacion puede reescribirse de
la siguiente manera [Cengel & Cimbala, 2014]:

Du 6P+ N 62u+ 66u+66v+62u+ 66W+62u (4.13)
Poc™ "ax TP TG T Gxox T ox dy 0dy% 0x0z 0z
Du 6P+ N d <6u+6v+6W)+62u+62u+62u (4.14)
Poe = "ax P9 TH5x ox dy 0z) 0xZ 0y? 09z2

donde el termino dentro de los paréntesis redondos es cero debido a la ecuacion de
continuidad para flujos incompresibles. Se pueden reconocer los ultimos tres
términos dentro de los paréntesis cuadrados que corresponden al laplaciano del
componente de la velocidad u en coordenadas cartesianas. Asi se puede reescribir
la ecuacion para la componente X como sigue [Cengel & Cimbala, 2014]:

Du apP (4.15)
—_——— 2 '
th ax+pgx+uVu
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Se hace el mismo andlisis para las demés componentes Y y Z:

Dv oP

bv __oF V2 (4.16)
PDr= "3y T PIy UV

Dw _ aP + + 72 (4.17)
p Dt 0z pPg; T UV-w

Combinando las tres componentes resulta la ecuacion de Navier Stokes para flujo
incompresible:

|4 . - (4.18)

p—=—-VP +pg+ uv-v
Dt

Posterior a desarrollar la ecuacidén de Navier Stokes se debe escoger un sistema de

referencia que para coordenadas cartesianas es (x, Y, z) y (u, v, w):

Asumiendo flujo incompresible se tiene:

ou 617 OW
ou. % (4.19)
0x ay Fr

La componente en X de la ecuacion de Navier Stokes en coordenadas cartesianas
entonces sera:

(au 6u+ 6u+ au)_ 6P+ N 62u+62u+62u (4.20)
ot T Yax Ve TWaz) T Tax TPt g T a2 T 92

Para la componente Y se tiene:

v v v v P
< tu—+v—+w )

6217 6217 6217 (4.21)
Jat 0x dy 0z

ay+pgy+“<a 2t 521 9z

Para la componente Z se tiene:

<aw+ ow ow aW)_ o . (0w 0w 03w (4.22)
ot Yox " Vay " Waz) T Tay TPIT R Gxz T Gy2 T 522

De manera vectorial la ecuacién de Navier Stokes se puede representar como:

v . R . (4.23)
p E+(VV)V = —VP + pg + uv?v

4.1.2 Algoritmo SIMPLE

La Figura 4-3 tiene como finalidad representar la correspondencia entre volimenes
de control para velocidades y presion en dos dimensiones. Se presenta en dos
dimensiones por facilidad en su representacion grafica, en tres dimensiones se
cumple el mismo principio. Se aprecian las caras N, W, E y S que corresponden a
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los puntos cardinales en el volumen de control y los cuales sirven como notacién
para las ecuaciones que se expondran a continuacion.

ww
50

EE
©
50

Figura 4-3 Relacion entre volimenes de control para velocidades y para presién, en la
imagen de la parte izquierda en dos dimensiones y en laimagen de la parte derecha en una
dimensidén [Fernandez Oro, 2012].

En la ecuacion ( 4.24 )se presenta la ecuacion de momento en x

(4.24)
ApUp = Z AcplUey + (Pw — DAY + b

C.V.

En la ecuacion ( 4.25 )se presenta la ecuacion de momento en 'y (4.25)

ApVp = Z AcyVep. + (s — Pp)Ax + b

Cc.v.

donde:

a,. Es el coeficiente de la ecuacion algebraica de transporte. p hace referencia al
nodo actual como se aprecia en la Figura 4-3

Pw,Ps, Pn Y Pe: Se definen como la presidn en las diferentes caras

Ax y Ay: Tamario de la celda

b: Termino fuente

El algoritmo SIMPLE inicia con un campo de presiones supuesto denominado p*,
con el que se resuelven las ecuaciones de momento en X Ecuacion ( 4.24) y
momento en Y Ecuacion ( 4.25). Debido a que el campo de presiones es supuesto
el resultado sera un campo de velocidades tentativo[Fernandez Oro, 2012].

aply = Z AcyUcy, + (Py — o)Ay + b (4.26)

C.V.
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: , S 4.27
ApVp = Z Ay Vey, + (Ps — Pp)Ax + b ( )

Cc.v.

donde

u, vy, . Velocidades supuestas en p

Dw Pe, Ds,» Pr. Presiones supuestas en cada cara

c.v. hace referencia a las celdas vecinas. Como el campo de presiones y el campo
de velocidades obtenidos estan basados en suposiciones, no son los campos que
se buscan por lo que se debe definir un valor de correccion que aproxime la soluciéon
real de la solucion supuesta. Esta correccién viene dada por las variables primadas
gue se muestran a continuacion y que se definen como la diferencia del valor real
menos el valor supuesto [Fernandez Oro, 2012]:

R 4.28
p=p"+p (4.28)
u=u"+u (4.29)
v=v+v (4.30)

Utilizando el campo de presiones correcto en las ecuaciones de conservacion del
momento se obtiene el cambio de velocidades correcto. Entonces restando los
valores supuestos de las ecuaciones exactas se tiene [Fernandez Oro, 2012]:

ap(ty = 145) = D Gy ey = 0) + [P = P3) — e —pDIAY  (431)

. . . . 4.32
ap (UP - UP) = z Acy, Ve — Vew) + [(0s — P5) — (P — PR)]AX ( )
Cc.V.
Al hacer los reemplazos se tiene:
apUp = Z AcpUcy, + (p’w —ps) Ay (4.33)
c.v.
(4.34)

ot = st + ()

Cc.V.

Si se elimina la contribuciéon de las celdas vecinas se tienen como resultados las
siguientes ecuaciones [Fernandez Oro, 2012]:

ayup ~ (py, —pe) Ay (4.35)
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a,vy = (ps —pn) A X (4.36)
Si se renombran los coeficientes como d, =Ay/a, 'y d,=Ax/a, que

corresponden a cada componente de u y v, y despejando las velocidades y
reemplazando las expresiones se tiene [Fernandez Oro, 2012]:

U, = upy +d,(py, —pe) Ay (4.37)
vp =vp +dp(ps —pn) Ax (4.38)
U, =up +do(pp —pp) Ay (4.39)

(4.40)

v, = vy + dn(p;, —py) Ax

Las expresiones anteriores tienen una notacion que esta definida para celdas
centradas en vectores. A continuacion, se reescriben las ecuaciones de continuidad
sobre la celda escalar P haciendo el punto P el punto central de volumen de control
escalar [Fernandez Oro, 2012].

* ’ ’ 4.41
ue:ue-l'de(pp_pE)Ay ( )

v, = v +da(p) —DN) A x (4.42)
También se pueden calcular los flujos masicos que se definen como el movimiento
de la masa por unidad de tiempo en las distintas caras con los valores supuestos y
sus correcciones segun las siguientes ecuaciones:

F, = pe e Ay = peus Ay + ped, A y(pp — pE) (4.43)
Fy = pn Un Ax = pousy Ay + pudy A x(pp — i) (4.44)
Ey = puwiwAy = pyiy, Ay + pydy Ay(py, — pp) (4.45)

(4.46)

F; = psusdx = pgusdx + psdsAx(p; - pll))
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Introduciendo las ecuaciones se plantea que:

Fe_Fw-l'Fn_F.:)w
= pelts AV + pede AY(Pp — PE) — Pwily A Y — pwdy

! 4 * ! ! * 447
Ay(pi = Pp) + Pavin A X+ pady Ax(py —pi) —psvs 447
Ax —psds Ax(pi—pp) =0
Se obtiene la ecuacion de correccion de la presion p’p:
(pede Ay + pwdyw Ay + psds A x)pp =(ped. AY) P
ap ag
(Pwdw AY)Pw | (Pndn AX) Py | (Prdn A X)Ps
- —_— (4.48)
Ay ay Qs
N (Pell’e A Y — pwUndy + pnndx — psvs4) 0
Fre—Fy+F — F
Que puede ser expresada como:
appzla = Z AcyPew. T D (4.49)

Cc.v.

Donde ag = p.d. A y,a, = pudy Ay, ay = psds A x Yy el termino fuente es la suma
de los flujos masicos de los campos de velocidad sin corregir b = F; — F, + F;, — F;

La ecuacion de correccion de presion es la manera que se utiliza para acoplar los
campos de presion con los campos de velocidad y estos ademas satisfagan la
ecuacion de continuidad y de conservaciéon de momento. Como el método se basa
en un campo de presidn supuesto y que este se utilice para resolver la ecuacién de
momento, el campo de velocidades no cumplird la ecuacion de continuidad. El
termino b usado en la ecuacién de correccién de presion representa el desequilibrio
en la continuidad que aparece al utilizar campos de velocidad supuestos u* y v*
incorrectos. La ecuacién de correccién corrige la presion y los campos de velocidad
para que el campo resultante cumpla la ecuacién de continuidad. Esto implica que
la ecuacién de momento deje de cumplir por lo que el proceso resulta iterativo hasta
que los campos de velocidad y presién cumplan ambas ecuaciones y converjan
[Fernandez Oro, 2012].

4.2 DOMINIO COMPUTACIONAL Y GRID

Para el modelado por el método CFD, lo primero que se debe definir es el
tamafo del dominio numérico. Las dimensiones estan sujetas considerando que las
fronteras estén lo suficientemente lejanas al modelo para no provocar interferencia
al flujo ni alteraciones en los resultados, ademas, se debe generar un dominio que
no tenga un tamafo excesivo para que no impliqgue un gran costo computacional.
Las fronteras del dominio se clasifican segun su funcion, las usadas en ANSYS
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FLUENT se conocen como: de entrada (inlet), salida (outlet), paredes (wall) y
simétricas (symmetry).

Después de establecer los limites del dominio y clasificar las fronteras se requiere
que este se divida en varias partes llamados volumenes finitos, sobre los cuales se
imponen las ecuaciones a ser resueltas, a esto se le conoce como malla o grid.

Respecto a la malla, cerca de las paredes se requiere una malla mas refinada
debido a que en éstas existen variaciones fuertes de las propiedades del fluido. La
altura de la primera celda estéa relacionada con el parametro Y* (Y plus) de la ley de
la pared (que se presenta en el inciso 4.5 ) y esta relacionado con qué parte de la
capa limite se quiere simular, por ejemplo, para modelar la capa viscosa se
recomienda un valor de Y* menor a 5. Ademas, se recomienda que la malla esté
alineada con el sentido del flujo y el cambio de tamafos de las celdas sea suave
para evitar problemas de difusion.

Existen diferentes tipos de mallas, como las estructuradas y no estructuradas de las
Figura 4-4 y Figura 4-5 respectivamente. La malla estructurada es atil cuando se
tienen modelos con formas rectas, simples y con pocos elementos, lo que en pocas
ocasiones sucede. Por el contrario, la malla no estructurada tiene la cualidad de
adaptarse a cualquier forma, aunque suele ser menos estética.

V44 Y4 Y44 Y44
V4V VA Va4 Y4 YaYd
/‘///f/ NN
1 11V
‘ 7
L '/
V'V /1/1
VA7

Figura 4-4 Ejemplo de malla estructurada [Sanchez, 2020].

Figura 4-5 Ejemplo malla no estructurada [Sanchez, 2020].

Se debe garantizar la independencia de los resultados en relacién con la malla, esto
se logra si los resultados no se alteran de forma considerable al momento de que la
malla este mas refinada, de ahi la necesidad de requerir tres mallados distintos, con
diferente nimero de celdas y los tres deben converger aproximadamente al mismo
valor, asi se garantiza que el resultado es independiente del mallado.

56



Condiciones de frontera usuales:

o Inlet: Es por donde el flujo ingresa al dominio, por lo cual se deben
proporcionar los valores de velocidad del viento y porcentaje de
intensidad de la turbulencia.

o Outlet: Son las condiciones de salida del flujo, para los casos de estudio
el fluido tendra una presion de salida de cero.
o Wall: La condicion wall, en el dominio define los limites por donde va a

transitar el fluido. Cerca de las paredes las fuerzas viscosas son
dominantes, por lo que se aconseja que las paredes estén lejos del
modelo, para no interferir en los calculos.

4.3 MODELADO DE LA TURBULENCIA.

La turbulencia es el fendmeno producido por un fluido en el que se generan
vortices individuales, los cuales son aleatorios por lo que no pueden ser
representados por modelos matematicos y deben ser modelados con métodos
aproximados, que dependiendo de la precisibn que se necesite serd su costo
computacional.

Los métodos actuales de solucién para el modelado de la turbulencia son, el método
(DNS) que es el método de solucién directa por sus siglas en inglés, (DES)
Detached Eddy Simulation, (LES), Large Eddie Solution y la solucién que se usara
para el caso de estudio que es (RANS) por sus siglas en inglés, Reynols Averaged
Navier Stokes. [Sanchez, 2020]

4.4 SIMULACIONES RANS Y URANS

A pesar de las limitaciones del enfoque RANS por no ser el mas preciso, este
método es el que mas se ha utilizado en aplicaciones de ingenieria debido al bajo
costo computacional y al desarrollo y mejora de modelos de turbulencia. Los
modelos de turbulencia mas comunes se clasifican en funcion del numero de
ecuaciones de transporte adicionales que se deben resolver junto con las
ecuaciones de flujo. EI enfoque RANS se basa en la suposicion hecha por
Boussinesq (1877) en la que los esfuerzos de Reynolds pueden ser proporcionales
a las tasas medias de deformacion (similar a la ley de viscosidad de Newton)
[Sanchez, 2020].

Para las simulaciones por el método RANS las variables del flujo, velocidad (U) y
presién (p) de las ecuaciones de Navier Stokes se descomponen:

U(x,t) = U(x) + U'(x,t) (4.50)

p(x,t) =px) +p'(x,t) (451)
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donde U(x)es la media de la velocidad y U’ (x, t) la parte fluctuante de la velocidad.
U(x) puede ser obtenido por el promedio en el tiempo, como se muestra en las
ecuaciones siguientes.

_ S e (4.52)
U(x) = 712207_[; U(x, t)dt
1 & (4.53)
U(x) = I\IIQEONZ U(x,t)

donde t es el tiempo, T es el intervalo promedio y N es el numero de celdas que
debe ser lo suficientemente grande para eliminar los efectos de las fluctuaciones
[Haque, 2015]. La ecuacion de RANS para flujo estacionario se puede obtener como
sigue:

V-U=0 (4.54)

ou _ 1 1 (4.55)
—+ V- (UU) = ——Vp+19V2U——V-TR
at p p

La que es similar a la ecuacion de Navier Stokes, con excepcion del nuevo termino
7R, que es conocido como el tensor de esfuerzos de Reynolds.

puu  pu'v pu'w’ (4.56 )
wR=—pW0'U)=—|pvu pvv pv'w
pw'u" pw'v' pw'w’

Al resolver el sistema se determinan las tres componentes de la velocidad (u, v, w),
la presion y las seis componentes del tensor de tensién de Reynolds (-p (U'U’)). Sin
embargo, se tiene una ecuacién continuidad y tres ecuaciones de momento para
resolver, por tanto, el sistema no tiene solucion. Se requieren seis ecuaciones mas
para solucionar el sistema por lo que se recurre al modelado de turbulencias. Este
namero de incégnitas se puede reducir de seis a uno mediante la hipotesis de
Boussinesq. En 1877 Boussinesq propuso que los esfuerzos de Reynolds podrian
ser proporcionales a las tasas medias de deformacion, se presumio que existe una
relacion o analogia entre los elementos moleculares y viscosidad turbulenta [Haque,
2015]. Desde entonces, se pueden encontrar enormes aplicaciones de esta
hipotesis en varios campos de CFD lo que arroja resultados razonables para un
gran namero de flujos. En el enfoque de la viscosidad parasita de Boussinesq, el
tensor de tension de Reynolds se puede relacionar con la velocidad media gradiente
de la siguiente manera:

L _ _ 2 (4.57)
et = —pU'U") = ur[VU + (VO)'] =5 pk 1
(4.58)

58



k—lU’ U’
2

donde %(Vl_1+ (VD)) es el tensor promedio de velocidad y se denota en forma

matricial, | es la matriz identidad, K es la energia turbulenta por unidad de masay
U es la viscosidad turbulenta de vortices. Esta Ultima se requiere para hacer que la
ecuacion de flujo estacionario U-RANS tenga una solucion. [Haque, 2015]

4.4.1 Modelo K-¢&

Es un modelo de dos ecuaciones, donde K es la energia cinéticay € es la
tasa de disipacién; son histéricamente los modelos de turbulencia més utilizados en
aplicaciones industriales de CFD. Se resuelven dos ecuaciones de transporte y se
modelan las tensiones de Reynolds utilizando el enfoque de viscosidad de vortices.
El modelo k-¢ estandar en ANSYS Fluent, es de este tipo y se ha convertido en el
mas usado para los célculos practicos de flujo en ingenieria, desde la época en que
fue propuesto [Launder & Spalding, 1972]. La robustez, la economia y su precision
razonable, para una amplia gama de flujos turbulentos, explican su popularidad en
simulaciones de transferencia de calor y flujo industrial.

El inconveniente de algunos modelos k-¢ es poca su sensibilidad a gradientes de
presion adversos. Por lo general, predicen una separacion retardada y reducida en
relacion con las observaciones. Esto puede resultar en evaluaciones de disefio
demasiado optimistas para los flujos que se separan de las superficies lisas. Por lo
gue el modelo k-¢ no se utiliza mucho en aerodinamica externa. Se recomienda
utilizar el modelo k-¢ en combinacién con el tratamiento de pared mejorado (EWT).
Por lo general, para casos donde el flujo se separa bajo gradientes de presion
adversos de superficies lisas, no se recomiendan los modelos k-e.[Ahmad et al.,
2013]

La energia cinética de la turbulencia, y su tasa de disipacion, se obtienen de las
siguientes ecuaciones de transporte:

(4.59)

0 0 0 He\ Ok
a(pk)+a—xi(pkui)=— (u+—)7j + Gy + Gp —pe =Yy + Sk

0x; Ok

5} 0 4.60
E(PS) + a—xj(Pfuj) ( )

—a(+“t)a£+cs Coo — ¢ 206, +S
_6xj Hagax. plse ngk‘l‘\/ﬁ 1sk3sb &

donde:

Gk es la generacion de energia cinética turbulenta debida a el promedio de los
gradientes de velocidad.

Gy es la generacion de energia cinética turbulenta debido a la flotabilidad

Ywm es la contribucion de la dilatacidn fluctuante en turbulencia compresible a la tasa
de disipacion total.
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Ci¢, Cye, C3. SON CONStantes
Sk y Se: son términos definidos por el usuario.

4.4.2 Modelo K-w

Kolmogorov, [1942] fue quien propuso el primer modelo de turbulencia de dos
ecuaciones. Kolmogorov eligio la energia cinética de la turbulencia como uno de sus
parametros de turbulencia y Prandtl, [1945], modeld la ecuacién diferencial que
gobierna su comportamiento. El segundo parametro fue la disipacion por unidad de
energia cinética de turbulencia, w. En su modelo k-w, w satisface una ecuacion
diferencial similar a la ecuacion para k.

El modelo kw, donde w es la tasa especifica de disipacion, ofrece varias ventajas si
se compara con el modelo k-¢. La mas destacada es que la ecuacion puede ser
integrada sin términos adicionales a través de la subcapa viscosa. Esto hace que la
formulacién de Y* sea mas robusta y se haga con el tratamiento de pared mejorado
(EWT). Ademas, los modelos k-w suelen ser mejores en predecir gradientes de
presion en la capa limite del flujo y separaciones [Ahmad et al., 2013].

La desventaja del modelo estandar k-w, es que tiene una gran sensibilidad en la
solucién, esto dependiendo de los valores de flujo libre de k y w fuera de la capa de
corte. Por este motivo el uso del modelo k-w estandar es generalmente no
recomendado.[Ahmad et al., 2013]

Las ecuaciones de transporte para el modelo k-w vienen dadas por las siguientes
dos ecuaciones:

0 ok + 2 (okeu) = (1, 2V 4 G, — v+ s o)
at P T e PR T T ) T e T TR Tk
0 (o) + = (o)) = (10 22) 4 G, — ¥, + 5 e
ot P T G PO T o\ @By ) T e T e T 0

En estas ecuaciones, Gk representa la generacion de energia cinética de turbulencia
debido a la media de los gradientes de velocidad; Gw representa la generacion de
w; M'cy Iy representan la difusividad efectiva de K y w, respectivamente; Yk y Yo
representan la disipacion de K y w debido a la turbulencia; y Sk y Sw son términos
definidos por quien utiliza el modelo.

4.4.3 Modelo SST de transicion

El modelo de transicion shear-stress transport (SST) por sus siglas en
ingles que significan, modelo de transporte de esfuerzo cortante, fue desarrollado
por Menter.
El modelo SST k-w busca combinar la formulacion robusta y precisa del modelo k-
w en laregion cercana a la pared con la independencia del flujo del modelo k-¢ lejos
de la pared. Para lograr esto, el modelo k-¢ es convertido con la formulacion de un
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modelo k-w. El modelo SST k-w es similar a el modelo estdndar k-w pero incluye
las siguientes diferencias [Ahmad et al., 2013]:

e El modelo estandar k-w y la transformacion del modelo k-¢ son multiplicadas
por una funcién que combina ambos modelos y son agregados juntos. La
funcién que combina los modelos es disefiada para ser un cerca de la region
proxima a la pared, en esta condicion se usa el modelo k-w estandar, y sobre
la superficie se usa el modelo k-¢.

e El modelo SST incorpora la difusion cruzada amortiguada, termino derivado
en la ecuacion de w.

e La definicidn de la viscosidad turbulenta es modificada para tener en cuenta
el transporte del esfuerzo cortante turbulento.

e Las constantes del modelo son diferentes|[Ahmad et al., 2013].

Esta basado en el acoplamiento de las ecuaciones de transporte con otras dos
ecuaciones, una de la intermitencia y otra del comienzo del criterio de transicion. En
términos de la ecuacion del numero de Reynolds, se eligié el modelo SST de 4
ecuaciones para el modelado de los diferentes aeroestabilizadores debido a que
presenta una buena precision en los datos y un costo computacional bajo[Ahmad et
al., 2013].

0 ok (4.63)

0 0
3¢ (Pl + a—xi(Pkui) = a—xj<1ﬂk a) + G = Vi + S

(4.64)

0 0 0 0w

a(pw) + 5= (pow;) = _<Fw _) + Gy =Yy + DyiSw
En estas ecuaciones, Gk representa la generacion de energia cinética de turbulencia
debido a los gradientes de velocidad media. Gw representa la generacion de w. Ik
y lw representan la difusividad efectiva de K y w, respectivamente. Yk y Yo
representan la disipacién de K y w debido, a la turbulencia. Sk y Sw son términos
definidos por el usuario. Dy, representa el termino de difusion cruzada.

Lo=p+t He (4.65)
Ok

L=+t e (4.66)
O-w

donde oxy ow son los numeros turbulentos de Prandtt para k y w, respectivamente,
Ut es la viscosidad turbulenta y se calcula de la siguiente manera:

_pk 1 (4.67)
Ut ? m Xlil F2
a a’aqw

donde S es la magnitud del rango de tension.
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1 (4.68)
O, =

F L I-R
Ok,1 + Ok,2
1 (4.69)
O' = —m—m---m—mme
Yoo R 12K
Uw,l UW,Z
. vk 500 u 4pk (4.71)
¢y = min|max 0.09wy’ py*w)’ 6,,D,"y?
1 10kow (4.72)
D*, =max|2p——=——,10710
Og,2 W 0X; 0X;
FZ = tanh(¢22) (473)
_ , \/E 500u 4.74)
¢, = max 0.09wy’ py2w

donde “y” es la distancia a la siguiente superficie.

4.5 MODELADO DEL FLUJO CERCA DE LA PARED

La ley de la pared sirve para modelar el comportamiento del flujo cerca de
paredes (o fronteras de no deslizamiento) de la capa limite turbulenta en ausencia
de una malla extremadamente densa. Con esta ley, se puede determinar la distancia
necesaria de la primera celda del mallado para un valor de Y* que se encuentre en
la zona donde dominan las fuerzas viscosas y el fluido permanece estacionario (Y*
tiene un valor menor de 5). Esto es importante debido a que en esta zona los
resultados son estables y el esfuerzo cortante permanece mayormente constante
en toda su extension y los esfuerzos viscosos son muy superiores a los esfuerzos
turbulentos. En la Figura 4-6 se muestra la ley universal de la pared, donde se
pueden observar los rangos de Y* para la subcapa viscosa, la capa de transicion y
la capa turbulenta. En los modelos numéricos presentados en este trabajo, se
usaron valores de Y* de ~2 (menor a 5), para garantizar que se simule en la regién
viscosa. En la ecuacion (4.75) se presenta la formulacion para determinar la altura
de la primera celda adyacente a la pared en funcion de un Y* dado.
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Figura 4-6 Grafica de ley de la pared.

Y+ u 4.75)

Y =
pu,

donde Y es la distancia a la primera celda, u es la viscosidad dinamica del fluido, p
es la densidad del fluido, u, es la velocidad de friccibn que est4 en funcion del
esfuerzo cortante t,, como

- (4.76)

u, = |—

p
donde

Ty = 05Cr p V? (4.77)
Cr = [21og(Re) — 0.65]723 (4.78)

VD

Re = P’ -
K (4.79)

4.6 CONDICIONES DE FRONTERA

En general, se recomienda que la frontera superior debe estar lo mas alejada
posible del campo de flujo de interés para minimizar sus efectos en la solucion.
Frank et al., [2007] recomiendan que la altura del dominio debe ser al menos cinco
veces la altura del obstaculo mas grande. Se recomienda establecer las fronteras
laterales del tipo simétricas para mantener el flujo paralelo a los lados. Una
condicion de simetria significa que las velocidades normales a las fronteras se
establecen en cero y se considera que los valores de todas las demas propiedades
fuera del dominio son iguales a los valores en el nodo mas cercano dentro del
dominio [Versteeg y Malalasekera, 2007]. Para los casos de este estudio, se
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tomardn como tipo pared debido a que la distancia de la frontera estd lo
suficientemente alejada del modelo y no afecta en los resultados. Finalmente, se
recomienda establecer la frontera de salida (outlet) del tipo “outflow”, para que el
flujo de salida este completamente desarrollado (flujo difusivo normal de cero para
todas las variables de flujo) [ANSYS, 2013].
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5 SIMULACIONES DE CALIBRACION

5.1 INTRODUCCION

Cémo se ha mencionado, los modelos numéricos requieren generar un
dominio y una malla apropiada, y configurar correctamente los parametros del
método de solucion. Pero, ademas, para establecer un buen uso del método CFD,
es necesario calibrar los modelos con estudios experimentales o con ensayos en
tunel de viento y poder aplicarlos al estudio de los aeroestabilizadores. En este
estudio, primero se estudiaron secciones simples (cilindros) y se compararon sus
resultados con los obtenidos experimentalmente en el tinel de viento [Liaw, 2005].
Posteriormente se estudian con el método CFD las secciones de dos puentes
atirantados: El Puente Kessock (Reino unido) y el puente La Concordia (México), y
también los resultados se comparan con los de estudios experimentales y del tunel
de viento. Finalmente, se usan estos modelos calibrados para estudiar el efecto de
diferentes tipos estabilizadores.

El objetivo de la tesis es establecer parametros de disefio para aeroestabilizadores
laterales, a partir de encontrar las medidas optimas del deflector teniendo como
variables el ancho del tablero, el alto de la seccion y la geometria del
aeroestabilizador. Con la elaboracién de los modelos del cilindro circular, el cilindro
cuadrado con una relacion 4:1 y el puente Kessock en escala 1:40 [Liaw, 2005], y
del puente La Concordia [Sanchez & Gémez, 2015], se busca adquirir la sensibilidad
necesaria para hacer un correcto analisis de los coeficientes aerodindmicos.
Después, con los modelos calibrados, se simulan diferentes dimensionamientos del
deflector hasta encontrar el 6ptimo.

5.2 VALORES DE ENTRADA
Para los analisis realizados se establece un valor de densidad del aire

p = 1225 kg/m3 (5.1)

y de la viscosidad dinamica

K
4= 17894 %1075 m—gs ®-2)

Para la fabricacion de los modelos a escala es necesario usar parametros
adimensionales, como lo son el numero de Reynolds y el nimero de Froude (F). El
namero de Froude se usa principalmente para escalar la velocidad real, y se define
como:

Fr = (5.3)
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donde:

V: velocidad
g Aceleracion de la gravedad
L: Longitud

Debido a que el numero de Froude es adimensional, se puede relacionar
directamente su valor a escala con el real (prototipo) mediante:

VR VE

= (5.4)
\/g * LR \/g *x LE
donde:
VR: Velocidad escala real
VE: Velocidad a escala
LR: Longitud real
LE: Longitud a escala
Despejando:
LE _ (E)Z (55)
LR \VR
Despejando la velocidad real:
0.5 (5.6)

VR =VE (L )
= * | —
LE
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5.3 CILINDRO CIRCULAR

En este apartado se presenta la simulacion de flujo en un cilindro circular de
diametro de 0.1m, con fines de calibracion del método de CFD en dos dimensiones.

5.3.1 Dominio y malla

Se gener6 un dominio de un dominio bidimensional de 4m de ancho por 2m
de alto, como se representa en la Figura 5-1. Se construyd una malla con 28399
elementos rectangulares y una densidad alta de elementos, cerca de la superficie
de estudio, con el fin de garantizar el valor de Y* de 2 para simular adecuadamente
la region viscosa del fluido, como se explicé en el inciso 4.5.

Tm 3m

E ENTRADA @0,1m SALIDA
-~
(o]

L.
" -

Figura 5-1 Tamafio del dominio y condiciones de frontera[Liaw, 2005].

.

5.3.2 Condiciones de frontera

Para este ejemplo los valores de entrada se definieron con velocidades de
0.365 m/s, 0.730m/s y 1.46m/s, que igualan a los valores empleados en el estudio
de referencia [Liaw, 2005] en cuanto al numero de Reynolds y asi los resultados de
las variables aerodinamicas sean comparadas con los resultados obtenidos por el
autor. La turbulencia del flujo en la entrada se defini6 mediante los parametros de
intensidad de turbulencia y radio hidraulico, que para los casos de analisis fueron
de 1% y 0.33m, respectivamente.

Figura 5-2 Malla cilindro circular.
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5.3.3 Configuracién del solucionador CFD

Se uso el codigo ANSYS-FLUENT para resolver las ecuaciones 2D-RANS
(Reynolds Averaged Navier Stokes, mediante el método de control de volumen).
Para las ecuaciones de cierre se utilizé el modelo k-w estandar. Con el fin de poder
comparar los resultados con los obtenidos por Liaw, [2005] se usaron esquemas de
discretizacion espacial de segundo orden para las ecuaciones de momento, energia
cinética y disipacién turbulenta y una convergencia en los valores de 10°%. Se
utilizaron los valores de Reynolds de 2500, 5000 y 10000.

Tabla 5-1 Velocidad y numero de Reynolds usados en el andlisis

Re |V (m/s)
2500 | 0.365
5000 | 0.730

10000 | 1.460

5.3.4 Sensibilidad de la malla.

Para el andlisis de sensibilidad de la malla, se analiza la variacion del
coeficiente de arrastre considerando tres refinados de malla (Tabla 5-2). En la Tabla
5-3 se muestra una comparacion porcentual entre los coeficientes de arrastre de las
mallas, las cuales no exceden el 5%. Se puede concluir que, para un caso practico,
con la malla 1 de 21494 elementos, se tendrd una buena aproximacion al valor de
coeficiente de arrastre

Tabla 5-2 Nimero de elementos por malla

Malla Elementos
1 21494
2 28399
3 74447

Tabla 5-3 Comparacion de los valores de coeficiente de arrastre respecto al nUmero de
elementos por malla

Re Dif. malla 1-2 | Dif. malla 1-3 | Dif. malla 2-3
2500 0.35% 3.05% 3.41%
5000 4.98% 3.71% 1.23%
10000 1.52% 2.20% 0.67%

En la Tabla 5-4 se presenta la comparacién con los valores de referencia de
coeficiente de arrastre.

Tabla 5-4 Valores de referencia del coeficiente de arrastre

CD (k-g) Re 10000

CD (k-€) Re 2500

CD (k-¢) Re 1000

Discretizacion

170000 elementos [Liaw, 2005]

1.42

1.54

2.05

Primer orden

300000 elementos [Liaw, 2005]

1.07

1.27

1.85

Primer orden
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600000 elementos [Liaw, 2005]

1.03

1.24

1.83

Primer orden

Experimental (Zdravkovich,1997)

11

0.9

1.03

Primer orden

En la Tabla 5-5 se comparan los valores de coeficiente de arrastre con los
resultados obtenidos para la malla 3 que es la que tiene mas elementos.

Tabla 5-5 Comparacidn de valores de coeficiente de arrastre para un niumero de Reynolds de

10000
Elementos malla CD | CD Calculado (k-w) malia Diferencia
Referencia 3
170000 1.42 27%
300000 1.07 3%
1.0337
600000 1.03 0%
Experimental 1.1 6%

Tabla 5-6 Comparacién de valores de coeficiente de arrastre para un niumero de Reynolds de

2500
Elementos malla co . CD Calculado (k-w) malla Diferencia
Referencia 3
170000 1.54 31%
300000 1.27 17%
1.0564
600000 1.24 15%
Experimental 0.9 -17%

Tabla 5-7 Comparacion de valores de coeficiente de arrastre para un niumero de Reynolds de

1000
Elementos malla o . b el ® (Lot il Diferencia
Referencia 3
170000 2.05 47%
300000 1.85 41%
1.0959
600000 1.83 40%
Experimental 1.03 -6%

De las tablas anteriores se puede concluir qgue con el método k-w, para el calculo
del coeficiente de arrastre se tiene una buena aproximacion a los datos
experimentales, para numeros de Reynolds de 1000, 2500 y 10000, presentando
una maxima diferencia del 17%, por lo que se puede concluir que el modelo ha sido

bien calibrado.

5.3.5 Resultados

Se presentan los valores de coeficiente de arrastre para las diferentes mallas
y diferentes velocidades empleados en la Tabla 5-8.
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Tabla 5-8 Valores de coeficiente de arrastre para diferentes mallas y diferentes velocidades

N'\lj'r";‘]"ea:o Cel’&'gg"gg‘r’ r?g”a CD (Re 1000) | CD (Re 2500) | CD (Re 5000) |CD (Re 10000)
1 21494 1.0437 0.9421 0.9388 0.9708
2 28399 1.0350 0.9520 0.9994 0.9873
3 74447 1.0959 1.0564 1.0406 1.0337

En la Figura 5-3 y Figura 5-4 se muestran el coeficiente de arrastre calculado y se
compara con los resultados obtenidos por Liaw, [2005] para coeficientes de arrastre
CFD usando el método k-¢ de primer orden (Los valores de coeficiente de arrastre
y sustentacion obtenidos por Liaw, [2005], fueron obtenidos por el método k-¢,
mientras que, para los datos experimentales, estos fueron obtenidos por
Zdravkovich, [1997]. Se observa en la gréfica que, para los valores calculados en
este documento con el método k-w resulta mas preciso, ya que se obtienen
resultados cercanos a los resultados experimentales, sobre todo para nUmeros de
Reynolds altos. Esto se debe a que a valores altos del nimero de Reynolds el valor
del coeficiente de arrastre tiende a converger.

2.25
2 A
1.75
1.5 A
1.25

cD

0.75
0.5
0.25

0 2500 5000 7500 10000

Numero de Reynolds

A 170000 Elementos (k-g)[Liaw,2005] Calculados 74447 elementos(k-w) Autor
600000 Elementos (k-g)[Liaw,2005] 300000 Elementos (k-g)[Liaw,2005]

Experimental

Figura 5-3 Valores de coeficiente de arrastre con el método k- w estandar obtenidos,
comparados con valores de coeficiente de arrastre con el método k-g (Primer orden) y
experimentales [Liaw, 2005] .
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0.25
0
0 2500 5000 7500 10000
Numero de Reynolds
& 170000 Elementos (k-€)[Liaw,2005] Calculados 74447 elementos(k-w) Autor
® 600000 Elementos (k-€)[Liaw,2005] — 300000 Elementos (k-€)[Liaw,2005]

Experimental

Figura 5-4 Valores de coeficiente de arrastre con el método k-w estandar obtenidos,
comparados con valores de coeficiente de arrastre con el método k-¢ (Segundo orden) y
experimentales [Liaw, 2005] .

En las graficas de la Figura 5-5, se muestra que, a partir de un valor determinado
de elementos, el coeficiente de arrastre tiende a mantenerse constante, por lo que
se garantiza que el numero de elementos de la malla satisface la convergencia de
los coeficientes.
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Re 2500 Re 5000

1.50 1.50
1.00 1.00 —
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(@] O
0.50 0.50
0.00 0.00
0 20000 40000 60000 80000 0 20000 40000 60000 80000
Numero de elementos Numero de elementos
Re 10000
1.50
1.00
e]
O
0.50
0.00

0 20000 40000 60000 80000

Numero de elementos

Figura 5-5 Valores calculados de coeficiente de arrastre con el método k-w estandar vs
numero elementos de la malla

Se concluye que, para el caso, los valores obtenidos en este trabajo se aproximan
mas a los resultados experimentales que los usados en la tesis de referencia,
teniendo en cuenta que para esta se us6 el modelo k-¢ mientras que en nuestro
caso se uso el modelo k-w.

5.4 CILINDRO RECTANGULAR

Para continuar con la validacion del método, se reprodujo el flujo en un modelo
de un cilindro rectangular con relacion 4:1 entre la base y la altura. Se calculé su
coeficiente de arrastre y se compar6 con el calculado por diferentes autores.

5.4.1 Dominioy malla.
Las paredes del dominio que se muestra en la Figura 5-6 se encuentra lo
suficiente alejadas del modelo para garantizar la no interferencia con los resultados.
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3.0m —

| ¢ - 6.0m

Figura 5-6 Dominio.

Se utiliza una malla con una alta densidad de celdas cerca del modelo como se
aprecia en la Figura 5-7. La malla es del tipo no estructurada, con una menor
densidad de celdas lejos del modelo.

Figura 5-7 Malla (31470 elementos).

5.4.2 Condiciones de frontera.

Se establecen como valores entrada las velocidades que generan los mismos
nameros de Reynolds que se usan en los documentos de referencia con el fin de
ser comparados con los valores calculados en este documento. El célculo del
namero de Reynolds se hizo de la siguiente manera:

Re u (5.7)

Para las paredes del dominio se usa la condiciéon Wall del programa y para la salida
se usa una presion de 0. Se usa una intensidad de turbulencia de 1% y un radio
hidraulico de 0.375m, como se muestra en el siguiente calculo:

_ Am_ 1m *3m — 0375 (5.8)
~ Pm 1m+1m+3m+3m m

Ry
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donde:
Am: Area mojada
Pm: Perimetro mojado

5.4.3 Configuracién del solucionador.

Para resolver las ecuaciones de turbulencia se utilizé el modelo k-w estandar.
Para las ecuaciones de momento, energia cinética y disipacion turbulenta se usaron
esquemas de discretizacion espacial de segundo orden con el método SIMPLE, y
una convergencia en los valores de 10.

5.4.4 Resultados.

Los resultados obtenidos con diferentes velocidades y dos mallas con
diferente nimero de elementos se aprecian en la Tabla 5-9, que ademas comparan
los valores de CD con el fin de demostrar que con una malla con cerca de 31000
elementos se puede tener una buena aproximacion a los valores esperados.

Tabla 5-9 Comparacién de valores de coeficiente de arrastre con las dos mallas propuestas

. Numero de elementos en la malla
Reynolds Ve(lgqc/;c;ad CD (31470) CD CD Dif. Max.
(49118) (100911)

2500 0.365 1.1976 1.2041 1.1631 3.53%
5000 0.73 1.1621 1.1748 1.3025 12.08%
10000 1.46 1.1529 1.1677 1.1133 4.89%
22000 3.2129 1.1011 1.1538 1.1559 4.98%
42800 6.2505 1.1029 1.1461 1.1577 4.97%
60000 8.7624 1.1066 1.1443 1.1582 4.66%

Se aprecia en la tabla que la diferencia maxima entre el valor maximo de CD contra
el valor minimo de CD, para los diferentes nimeros de Reynolds en las tres mallas,
es de 12%, por lo que una malla con pocos elementos dependiendo del analisis que
se requiera puede tener una buena aproximacion con el beneficio de tener menos
consumo de recursos computacionales. Ademas, con este calculo se garantiza la
independencia de los resultados respecto a la malla. La Tabla 5-10 muestra los
resultados obtenidos por diferentes autores para un cilindro rectangular con una
relacion 4:1, que es igual al que se analizo.

Tabla 5-10 Valores calculados por diferentes autores para un cilindro rectangular de relacion

4:1[Liaw, 2005]

i |Cosficiente | Autor

Reynolds de arrastre

100000 1.30 Numérico Yu 1998
60000 1.21 Experimental Nakaguchi 1968
42800 1.15 Experimental Otsuki 1978
22000 1.10 Numérico Shimada 2002
10000 1.23 Numeérico Tamura 1996

74



A partir de los valores de la Tabla 5-10 se procede a hacer una comparacion con
los valores obtenidos en este documento Tabla 5-11. La comparacion se hace
Gnicamente con la malla de 100911 debido a que es la que mas celdas tiene y por
lo tanto se espera que sea la mas precisa.

Tabla 5-11 Comparacion de valores de coeficiente de arrastre de diversos autores y los

calculados.
Re CD Referencia CD calculado Diferencia CD Referencia vs
(Tabla 5-10) (malla 100911) | CD calculado (malla 100911)
10000 1.23 1.11 10%
22000 1.10 1.16 -5%
42800 1.15 1.16 -1%
60000 1.21 1.16 4%

Se puede concluir que, para el cilindro rectangular, con diferentes nimeros de
Reynolds se tiene una buena aproximacion al valor del coeficiente de arrastre
comparandolo con el obtenido por otros autores, ademas, se comprueba que los
valores calculados por el método CFD para los coeficientes aerodindmicos son
fiables y no representan variaciones considerables.
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6 SIMULACIONES EN TABLEROS DE PUENTES

6.1 INTRODUCCION

Con el objeto de validar las simulaciones de CFD en tableros de puentes, se
presenta la simulacion de dos puentes atirantados que tienen seccion compuesta.
En primer lugar, se presenta el analisis hecho al tablero del puente Kessock [Liaw,
2005], y luego se presenta el analisis del puente La Concordia [Sanchez & Gomez,
2015]. Ambas simulaciones se comparan con resultados obtenidos de estudios en
tunel de viento

6.2 PUENTE KESSOCK

6.2.1 Descripcion puente Kessock

El Puente Kessock es un Puente atirantado localizado en el norte de Escocia
(Figura 6-1y Figura 6-2). La longitud total del puente es de 105.2m, su claro principal
es de 240 m y el ancho del tablero es de 21.9 m con seccion compuesta. El claro
principal es soportado por 64 cables en disposicion de arpa que se extienden desde
cuatro pilones principales, de 45 m de alto, de hormigdn armado. Su ubicacién
geografica lo hace vulnerable al viento[Liaw, 2005].

=
i

- ————

. = : = =
Estribo_,: - - — — LEstribo
¢ norte — cur
z 1052000 longitud total

Todas las dimensiones son en mm

Figura 6-2 Vista en perfil puente Kessock.[Liaw, 2005].

6.2.2 Seccion del tablero

En busca de realizar una calibracién con un modelo mas aproximado, a la
seccidn transversal del puente, se utiliz6 el analisis hecho por Liaw, [2005] al puente
Kessock, donde se aplica el método CFD, y se hicieron comparaciones con el
estudio en un tinel de viento y mediante el método CFD. En la Figura 6-3 se muestra
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la seccion real tablero del puente, y en la Figura 6-4 la seccién simplificada y usada
para el analisis por el método CFD, en escala 1:40.

21910 entre |a red de placas

[=
_r[:?u T U UV UUUVUVUVU VYV VU U T TV T VU U v UUyY uu%'

¥ |
| \
o o
b e
b4 L il
Todas las dimensiones son en mm [S00

Figura 6-3 Seccién transversal del puente Kessock[Liaw, 2005].

548mm
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81mm

X mm
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N 565mm

Figura 6-4 Seccidn transversal puente Kessock, escala 1:40.

6.2.3 Dominio
En la Figura 6-5 se muestra el dominio generado para el estudio del tablero
del puente Kessock a escala de 1:40. Las dimensiones del dominio computacional
son de 2m de ancho por 4m de largo.
| 3m

wall

am |Inlet — Qutlet

wall

H—

Figura 6-5 Dominio puente Kessock.

6.2.4 Malla

La malla es no estructurada con 444688 celdas con una resolucion mayor en
las paredes. Esta malla o grid se genero siguiendo las recomendaciones hechas por
Frenke, [2007] y Tominaga, [2008] para simulaciones de este tipo. De esta manera
se garantiza que el dominio no tenga incidencia en los resultados y a su vez se
puedan ver los vortices producidos por la seccion. En la Figura 6-6 se muestra una
vista general de la malla generada.
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Figura 6-6 Malla puente Kessock, vista en detalle

A

Para la modelacion del puente Kessock, se usaron 3 mallas, la 1 con 139032
elementos, la 2 con 324692 y la 3 con 444688 elementos.

6.2.5 Condiciones de frontera

Para los valores de entrada (inlet), se agregé una velocidad de entrada
respecto al eje X, de 6.5 m/s y respecto al eje Y, de 0, condiciones usadas para un
angulo de ataque de 0°, una intensidad de turbulencia de 1% y un radio hidraulico
de 0.33 m. Las paredes del dominio se definen como tipo Wall, las cuales son
estacionarias y se modelan sin deslizamiento, lo que implica que la velocidad en la
pared es de 0. Las condiciones de salida se simulan con una presion barométrica
de 0. Se elige el modelo de turbulencia de cuatro ecuaciones SST, con el método
de solucion SIMPLE de segundo orden. Se hace un refinado mayor de las celdas
en la zona cercana a la seccion que se estd modelando, con el fin de garantizar un
Y+ menor a 5, para que el analisis sobre la superficie esté en la region donde el
fluido se comporta como un fluido viscoso y con esto tener mejores resultados.

6.2.6 Parametros computacionales

Las ecuaciones del campo fluido se resolvieron mediante las ecuaciones de
Navier-Stokes con promedios de Reynolds (3D-RANS) mediante el método de
control de volumen. Para las ecuaciones de cierre se utilizé el modelo k-¢ realizable
[Shih, 1994]. Se usaron esquemas de discretizacion espacial de segundo orden
para las ecuaciones de momento, energia cinética y disipacién turbulenta. Se utiliza
el algoritmo SIMPLE [Patankar and Spalding, 1972] para el acoplamiento presion-
velocidad entre las ecuaciones de momento y continuidad. De acuerdo con las
recomendaciones de las guias del COST [Frenke et al., 2007], los residuales
escalados se establecieron en valores de 10.

6.2.7 Resultados y comparacion

En nuestra simulacion del puente Kessock se usé un modelo a escala 1:40
de la seccion transversal; la simulacion se hizo usando el método SST de 4
ecuaciones y una discretizacion de segundo orden con la longitud representativa
tomada igual al ancho del modelo proyectado en el eje X. Se analizé el modelo con
una velocidad de 6.5 m/s misma que la utilizada por Sanchez & Gémez, [2015]. Se
usa la misma velocidad con la finalidad de poder comparar los resultados facilmente
y adicional a esto, esta velocidad garantiza un flujo turbulento.
En la Tabla 6-1 se muestran los numeros de elementos usados en cada malla, para
determinar la sensibilidad de la misma.
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Tabla 6-1 Malla con niumero de elementos y coeficientes aerodinamicos CD y CL calculados.

Numero de malla Numero de elementos por cb cL
malla
1 139032 0.1623 -0.2618
2 324692 0.1621 -0.2332
3 444688 0.1595 -0.2488

En la Tabla 6-1 se muestran los resultados de coeficiente de arrastre (CD) y
coeficiente de sustentacion (CL), obtenidos a partir de las diferentes simulaciones
con mallas. Se aprecia que, a pesar de la diferencia de mas de tres veces entre el
namero de elementos entre la malla 1 y la malla 3, los resultados no varian
significativamente, por lo que se demuestra la independencia de los resultados.

En la Tabla 6-2 se presentan los coeficientes de sustentacion y arrastre obtenidos
por Liaw, [2005] con diferente refinamiento de malla, y se compara con los de un
estudio en tanel de viento. Se puede observar que para el CL hay una apreciable
diferencia entre el tunel y los modelos de CFD, sin embargo, en otro estudio se
report6 para el puente Kessock un coeficiente de sustentacion de -0.25, el cual es
mas parecido a las simulaciones de CFD [Hay, 1992]. Las mallas de referencia
usadas por Liaw, en las cuales para la malla 1, malla 2 y malla 3, tienen 1.9 millones,
2.7 millones y 3.1 millones de elementos, respectivamente.

Tabla 6-2 Valores calculados por [Liaw, 2005] para coeficiente arrastre y sustentaciéon con
diferentes tipos de mallas

CL CD
Tanel de viento [Liaw, 2005] |-0.0525|0.1813
Malla 1 Referencia [Liaw, 2005] | -0.3075 | 0.1510
Malla 2 Referencia [Liaw, 2005] | -0.2982 | 0.1505
Malla 3 Referencia[Liaw, 2005] |-0.3006 | 0.1501

La Tabla 6-3 muestra la comparacion del valor de CL calculado en el presente
estudio con la malla 3, contra el valor de CL calculado por Liaw, [2005] y Hay, [1992],
donde se aprecia una diferencia porcentual menor al 24% en las diferentes
configuraciones de malla por CFD, mientras que, para el caso del tunel de viento,
se presenta una gran diferencia de 374%. Por otra parte, se observa una buena
aproximacion con los valores calculados por Hay (1992), con una diferencia menor
al 1%, por lo que se considera que el valor calculado tiene una buena precision.

Tabla 6-3 Comparacidon del coeficiente de sustentacion calculado vs coeficientes de
sustentacion de referencia para el puente Kessock

CL (valor de referencia) | CL (malla 3, calculado) Diferencia
Tanel de viento [Liaw, 2005] -0.0525 0.2488 -374%
Malla 1 Referencia [Liaw, 2005] -0.3075 ' 19%
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Malla 2 Referencia [Liaw, 2005] -0.2982
Malla 3 Referencia[Liaw, 2005] -0.3006
Referencia [Hay, 1992] -0.2500

17%

17%

0.5%

La Tabla 6-4 muestra la comparacion del coeficiente de arrastre CD, calculados por
el autor para la malla 3, contra los valores de CD, calculados por Liaw, [2005]. A
diferencia de los resultados obtenidos para el coeficiente de sustentacion, los
valores de coeficiente de arrastre tienen menos divergencia, y se puede ver una
diferencia maxima del 8%, en el valor de CD para los valores obtenidos por CFD,
mientras que, para el valor de tinel de viento, se obtiene una diferencia de 10%, lo
gue es una buena aproximacion. Solo se comparan los valores con la malla 3 que
es la de mas elementos y por lo tanto de la que mas precision se espera.

Se puede concluir que los calculos hechos por el autor para calibrar el modelo
usando el tablero del puente Kessock comparados con los hechos por Liaw, [2015]
tienen una buena aproximacion.

Tabla 6-4 Comparacion el coeficiente de arrastre, Puente Kessock

CD (valor de CD (malla 3, Diferencia
referencia) calculado)
Tanel de viento [Liaw, 2005] 0.1813 10%
Malla 1 Referencia [Liaw, 2005] 0.1510 -71%
0.1623
Malla 2 Referencia [Liaw, 2005] 0.1505 -8%
Malla 3 Referencia[Liaw, 2005] 0.1501 -8%
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6.3 PUENTE LA CONCORDIA

6.3.1 Descripcion del puente La Concordia
El puente atirantado "La Concordia" se encuentra actualmente en

construccion en el sur de México en el estado de Chiapas. Tiene una longitud total
de 703 m distribuidos en 7 claros; uno de 31 m, cuatro mas de 48 m, otro de 35 m
y un claro principal de 348 m. Tiene dos carriles de 3.50 m de ancho cada uno y un
tablero de ancho de 13 m con seccién
compuesta.[Sanchez & Gomez, 2015]

1306 (Ancho total)

IR - Linea central

‘ L]

183
(Interior)

~Trabe cruzado —
Trabe principal

Trabe principal
dimensiones en cm

Figura 6-7 vista de perfil y seccion transversal del puente La Concordia [Sanchez & Gomez,
2015]

6.3.2 Seccion del puente La Concordia escala 1:25.

Los coeficientes de sustentacion y arrastre se comparan con valores
obtenidos en tinel de viento y simulaciones de CFD [Sanchez & Gomez, 2015]. En
la Figura 6-7 se muestra la seccion transversal y un corte longitudinal con las
dimensiones principales del puente; se aprecia que el puente es de seccidn
compuesta con dos trabes principales con un peralte de 183 cm. En la Figura 6-8
se aprecian las dimensiones del modelo usado, tanto para el modelo CFD como

para el tinel de viento.

I 522.0mm l

86.0mm

¢ ESCALA 125
I—. —+24.0mm

Figura 6-8 Seccidn transversal escala 1:25 puente La concordia [Sanchez & Gémez, 2015]

6.3.3 Dominio
Para las simulaciones se propone el dominio que se muestra en la Figura 6-9

con el objetivo de que los vértices generados en las paredes no afecten los valores
esperados.
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Figura 6-9 Dominio, puente La concordia

6.3.4 Malla.

Se elaboran mallas con celdas formadas por cuadrilateros, con un mayor
namero de elementos cerca de la superficie de estudio con el fin de cumplir los
valores del Y* y garantizar trabajar en la region viscosa. La Tabla 6-7 muestra la
diferencia porcentual entre los valores de coeficiente de arrastre CD calculados por
el autor, contra los calculados por Sanchez y Gémez, [2015] los cuales para la malla
3, que es la que mas elementos tiene, presenta una diferencia de solo el 8%, por lo
que se considera que el modelo esta bien calibrado y los resultados son coherentes.

Tabla 6-5 Enumeraciéon de la malla por nimero de elementos

Numero de | Numero de elementos
malla por malla
1 115604
2 190678
3 393191

La Tabla 6-5 muestra el niumero de elementos usados por el autor para cada nimero
de malla, eso con la finalidad de determinar la sensibilidad de esta.

6.3.5 Condiciones de frontera

Para los valores de entrada (inlet), se consideré una velocidad de entrada
respecto al eje X, de 6.5 m/s y respecto al eje Y de 0, condiciones usadas para un
angulo de ataque de 0°, una intensidad de turbulencia de 5% y un radio hidraulico
de 0.27 m. Las paredes del dominio se definen como tipo Wall, las cuales son
estacionarias y se modelan sin deslizamiento, por lo que la velocidad en la pared es
de 0. Las condiciones de salida se consideran con una presién barométrica de 0.
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Se elige el modelo de turbulencia de cuatro ecuaciones SST, con el método de
solucion SIMPLE de segundo orden. Con el fin de garantizar un Y* menor a 5, que
el andlisis este en la zona viscosa y tener mejores resultados se hace un refinado
mayor en la zona cercana al tablero.

6.3.6 Parametros computacionales.

Se calcula con una velocidad de 6.5m/s, que es una magnitud suficiente para
representar un comportamiento turbulento. Para el caso de estudio se usa el método
de transicidbn SST de cuatro ecuaciones, y se usaron esquemas de discretizacion
espacial de segundo orden para las ecuaciones de momento, energia cinética y
disipacion turbulenta, asi como el algoritmo SIMPLE. Ademas, para una buena
precision en los resultados se propuso una convergencia en los valores de 107,

6.3.7 Resultados y comparaciones.

Debido a que el puente La Concordia sera el puente con el cual se evaluara
el aeroestabilizador que tenga un mejor desempefio, es importante obtener los
valores de coeficiente de arrastre y coeficiente de sustentacién sin los
aeroestabilizadores, para que sean comparados al momento de usar los
aeroestabilizadores. En Tabla 6-6 se muestran los valores obtenidos por Sanchez y
GOmez, [2015], los cuales corresponden a una velocidad de 6.5m/s con un modelo
escala 1:25.

Tabla 6-6 Valores de referencia calculados del coeficiente de arrastre y sustentacion
Sanchez & Gomez, [2015] para una velocidad de 6.5 m/s.

Estudio o referencia CD CL
Modelo CFD de 160000 elementos [Sanchez & GAmez, 2015]|0.192 | -0.145
Tanel de viento [Sanchez & Gémez, 2015] 0.199|-0.095

Tabla 6-7 Comparacién de valores de coeficiente de arrastre calculados vs coeficiente de
arrastre de referencia de Sdnchez y Gémez, [2015] calculados por CFD

Numero de cD CD (CFD) _ _
malla calculado Referencia | Diferencia
Tabla 6-6
1 0.2091 8%
2 0.2088 0.192 8%
3 0.2066 7%

La Tabla 6-8 muestra los resultados del coeficiente de sustentacion (CL) que tienen
una diferencia de 23% para la malla 3 respectos a los valores obtenidos por
Sanchez y Gomez, [2015].
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Tabla 6-8 Comparacién de valores de coeficiente de arrastre calculados vs coeficiente de
sustentacion de referencia de [Sanchez & Gémez, 2015]

Numero de CcL CL (CFD) _ '
malla calculado Referencia | Diferencia
Tabla 6-6
1 -0.1894 23%
2 -0.1832 -0.145 21%
3 -0.1773 18%

Respecto a los valores de la Tabla 6-9, para valores obtenidos mediante el tinel de
viento, contra los valores por CFD calculados por el autor, hay una buena
aproximacion, y una diferencia de maximo 5%, por lo que se obtuvo valores mas
cercanos a los calculados mediante de CFD por Sanchez y Gémez, [2015].

Tabla 6-9 Comparacién de valores de coeficiente de arrastre calculados vs coeficiente de
arrastre de referencia de Sanchez y Gédmez, [2015] calculados en el tinel de viento.

Numero de cD CD (Tdnel | _
malla calculado de viento) | Diferencia
Tabla 6-6
1 0.2091 5%
2 0.2088 0.199 5%
3 0.2066 4%

Para el caso del coeficiente de arrastre en el tinel de viento, (ver Tabla 6-10) contra
los calculados por CFD, la diferencia maxima es de 50%, por lo que es una
diferencia grande, entonces se puede determinar que no hay una buena correlacién
entre el coeficiente de arrastre calculado por CFD contra el calculado en el tinel de

viento para el puente Kessock.

Tabla 6-10 Comparacion de valores de coeficiente de arrastre calculados vs coeficiente de
arrastre de referencia de [Sanchez & Gémez, 2015] calculados por Tunel de viento.
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Numero de CL CL (Tdnel | _
malla calculado de viento) | Diferencia
Tabla 6-6
1 -0.1894 50%
2 -0.1832 -0.095 48%
3 -0.1773 46%




Se concluye que las simulaciones hechas en el presente estudio replican los
resultados presentados por otros autores tanto de modelos CFD como modelos de
tunel de viento, y por lo tanto se puede asumir que los modelos estan bien
calibrados. En el capitulo siguiente se emplean como base estos modelos
calibrados para el estudio de las secciones trasversales con deflectores de los
puentes La Concordia y Kessock.
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7 SIMULACIONES DE LAS SECCIONES CON AEROESTABILIZADORES

7.1 DESCRIPCION DE LOS TIPOS DE AEROESTABILIZADORES A ESTUDIAR

Para la simulacion de diferentes tipos de estabilizadores, se utilizé el modelo
del puente “La Concordia” presentado en el capitulo anterior. Las variables que se
buscan optimizar con los estabilizadores son: la velocidad critica del
desprendimiento de vortices y los coeficientes de arrastre y sustentacion.

En la Figura 7-1 se muestra la seccion transversal del puente modelada por CFD en
escala 1:25.

f 522.0mm i

s ESCALA 125
F—+24.0mm

Figura 7-1. Seccion transversal del puente “La Concordia”, escala 1:25[Sanchez &
Gomez, 2015]

86.0mm

La Tabla 7-1 se presentan los resultados obtenidos de los coeficientes de arrastre
y sustentacion calculados por el autor para el puente La Concordia, dichos valores
son a los que se le busca reducir su magnitud mediante el uso de
aeroestabilizadores.

Tabla 7-1 Resultados sin aeroestabilizador

Sin Aeroestabilizador
Malla CD CL
1]115604 [ 0.20910 | -0.18940
2(190678|0.20880 | -0.18320
3/393191 | 0.20660 | -0.17730

Para la simulacion del puente La Concordia se propone inicialmente un modelo con
un aeroestabilizador con un ancho de 100mm, lo que equivale a escala real a un
ancho de 2.5m, poco practico para su implementacion, pero de utilidad para
establecer que parametros dependen de esta dimension.

12.5mm~
FOODmmj ‘[- 504.0mm

[ _— ~—
86.0mm <_ L =

Escala 1:25 7

-

Figura 7-2. Seccién transversal del puente “La Concordia”, Aeroestabilizador 1
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El segundo modelo de aeroestabilizador, busca tener como parametro principal que
el ancho del dispositivo sea igual al peralte del mismo.

rBG.Omm T 529.0mm 9

86.0mm T‘
} 43.0mm
I L Escala 1:25

-,
Figura 7-3. Seccion transversal del puente “La Concordia”, Aeroestabilizador 2

El tercer modelo busca un ancho de deflector mas pequefio, el cual a escala real
sera de 1.25m, lo que resulta practico para su instalacion.

f 529.0mm i
Escala 1:25 l’ ’

Figura 7-4. Seccidn transversal del puente “La Concordia”, Aeroestabilizador 3

50.0mm

El cuarto modelo de estudio considera los resultados que se obtuvieron en el puente
“The Deer isle-Sedgwick bridge”, el cual se dimensiond con los angulos producidos
en el vértice como se muestra en la siguiente figura.

[ pesdmm 529.0mm- 4

850

N =45.0° Escala 125 .
L

Figura 7-5. Seccion transversal del puente “La Concordia”, Aeroestabilizador 4

Para el quinto y sexto caso de estudio se muestran las propuestas que se hicieron
para el puente “La Concordia”.

i 522.0mm

LA
- laﬁmm

Figura 7-6. Seccidn transversal del puente “La Concordia”, Aeroestabilizador 5
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522mm

=

f—‘?’({’ -70mm

Escala 1:25

|

Figura 7-7. Seccién transversal del puente “La Concordia”, Aeroestabilizador 6

7.2 DOMINIO Y MALLA

En la Tabla 7-2 se presentan las diferentes mallas y nUmero de celdas usadas
para el analisis de los 6 distintos tipos de aeroestabilizadores

Tabla 7-2 Numero de celdas por malla para los estabilizadores

Aeroestabilizador | Aeroestabilizador | Aeroestabilizador | Aeroestabilizador | Aeroestabilizador | Aeroestabilizador
1 2 3 4 5 6
NUmero .
Numero de elementos por malla

de malla

1 109607 45612 67509 72165 96833 66188

2 182045 172459 150889 163937 377611 259326

3 341633 298820 313348 337950 483549 438171

En las siguientes figuras se muestra el detalle del mallado usado para cada uno los
diferentes tipos de aeroestabilizadores

N <4 >
.

Figura 7-8. Malla del puente “La Concordia”, Aeroestabilizador 1

-

Figura 7-9. Malla del puente “La Concordia”, Aeroestabilizador 2
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-

Figura 7-10. Malla del puente “La Concordia”, Aeroestabilizador 3

-

Figura 7-11. Malla del puente “La Concordia”, Aeroestabilizador 4

-

Figura 7-12. Malla del puente “La Concordia”, Aeroestabilizador 5

Figura 7-13. Malla del puente “La Concordia”, Aeroestabilizador 6

Debido a que solo se hara el andlisis en el puente “La Concordia”, se propone el
mismo dominio para todos los tipos de aeroestabilizador, como se muestra a
continuacion en la Figura 7-14:
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-—1_Dm—-|

I_' | 2.5m
@
3.5m

Figura 7-14. Dominio puente “La Concordia”.

7.3 MODELOS Y PARAMETROS COMPUTACIONALES

Para el modelado computacional de las diferentes secciones del puente
Concordia y Kessock, los parametros usados fueron, el uso del método CFD, el
modelo de turbulencia SST de cuatro ecuaciones, algoritmo de solucion SIMPLE, y
discretizacion espacial de segundo orden. La densidad del aire fue de 1.225 kg/m?
y una velocidad para hallar los coeficientes aerodinamicos de 6.5 m/s. Una
intensidad de turbulencia de 5%.

7.4 |IDENTIFICACION DEL FENOMENO DEL DESPRENDIMIENTO DE VORTICES Y
VELOCIDADES CRITICAS

El analisis de aeroestabilizadores en velocidades criticas se realiza variando
las velocidades de entrada, con un angulo de ataque de 0° hasta que se generan
los vortices bien definidos lo que significa que se inicia la capa turbulenta.

7.4.1 Puente la Concordia

En las Figura 7-15, Figura 7-16, Figura 7-17, Figura 7-18, Figura 7-19, Figura
7-20 y la Figura 7-21 se aprecia la velocidad critica de la seccion transversal sin el
uso de aeroestabilizadores.

Velocity
Contour 1
14.0
m 13.0
| i e
11.0
10.0
9.0
8.0
1 7.0

{ 6.0 —

5.0 -

4.0 -
3.0

20
1.0

0.0

' [m s*-1] i
IL.

Figura 7-15. Velocidad critica seccién sin aeroestabilizadores, puente La Concordia

Se muestra en la Figura 7-15 una velocidad critica de 9 m/s
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Figura 7-18. Velocidad critica aeroestabilizador 3, puente La Concordia

Para los aeroestabilizadores 1, 2 y 3, se muestra una velocidad critica de 40 m/s
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Figura 7-19. Velocidad critica aeroestabilizador 4, puente La Concordia

Para el aeroestabilizador 4 se muestra una velocidad critica de 40m/s.

v

.

Velocil
Conttmtry 1

19.5

18.0
16.5
15.0
13.5
12.0
10.5
9.0
75
6.0
45
3.0
1.5
0.0

Figura 7-20. Velocidad critica aeroestabilizador 5, puente La Concordia

Para el aeroestabilizador 5 la velocidad critica es de 12 m/s

L.

;

8 g
8 Es
=

SEE28erraa3RERRE:
f=j=j=f=f=l=j=j=}=}=}=}

3
z

Figura 7-21. Velocidad critica aeroestabilizador 6, puente La Concordia

La velocidad critica para el aeroestabilizador 6 es alrededor de 24 m/s
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En la Tabla 7-3 se aprecia un aumento de la velocidad critica en todos los
aeroestabilizadores, siendo méas alta en aquéllos que tienen seccién triangular
cerrada.

Tabla 7-3 Cambio en la velocidad critica segln el tipo de aeroestabilizador, puente La

Concordia
Puente La Concordia
Tipo Vel. (m/s) cr.i.tica con Vel. (m/s) cﬁtica sin Aumento
aeroestabilizador aeroestabilizador
1 40 344%
2 40 344%
3 40 9 344%
4 40 344%
5 12 33%
6 24 167%

Las Tabla 7-4 y Tabla 7-5 muestran los resultados obtenidos de coeficientes de
arrastre y sustentacion en el puente La Concordia para una velocidad de 6.5 m/s
por medio de CFD. Se hace el analisis sin aeroestabilizador y con aeroestabilizador
respectivamente. Este analisis se hizo con el fin de comparar la respuesta de la
estructura con el aeroestabilizador a diferentes angulos de ataque y graficamente
se observan los resultados en la Figura 7-22. Comparacion de coeficiente de
arrastre en el puente la Concordia con aeroestabilizador y sin aeroestabilizador para
una velocidad de 6.5 m/s con distintos angulos de ataque
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Tabla 7-4 Valores de coeficiente de arrastre y coeficiente de sustentacion para el puente
Concordia sin aeroestabilizador con velocidad de 6.5 m/s en diferentes angulos de ataque

Concordia sin aeroestabilizador
A CD CL
-10 0.48 1.72
-8 0.36 0.72
-6 0.29 0.19
-4 0.24 0.05
-2 0.21 -0.07
0 0.21 -0.18
2 0.22 -0.24
4 0.24 -0.26
6 0.28 -0.33
8 0.34 -0.49
10 0.46 -1.38

Tabla 7-5 Valores de coeficiente de arrastre y coeficiente de sustentacion para el puente
Concordia con aeroestabilizador 4 con velocidad de 6.5 m/s en diferentes angulos de ataque

Concordia con aeroestabilizador 4
A CcD CL
-10 0.39 1.37
-8 0.24 0.75
-6 0.17 0.72
-4 0.11 0.50
-2 0.09 0.14
0 0.09 -0.17
2 0.10 -0.31
4 0.12 -0.31
6 0.15 -0.39
8 0.18 -0.42
10 0.20 -0.44

Se observa en la Figura 7-22, como era de esperarse, debido a que con el
aeroestabilizador niumero 4 se tiene una mejor aerodindmica, el coeficiente de
arrastre disminuye en alrededor de un 50% respecto a la seccion sin
aeroestabilizador, lo que implica una mejor respuesta del puente con la reduccién
de las fuerzas en X para los angulos de ataque evaluados.
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Con base en la Figura 7-23 se puede concluir que con el aeroestabilizador nUmero
4 para angulos de ataque positivos, el valor absoluto del coeficiente de arrastre
disminuye y se mantiene casi igual, mientras que para angulos de atague negativos
el valor del coeficiente de arrastre aumenta para angulos de ataque de -2°, -4°y -
6°. Es de resaltar que el coeficiente de arrastre no aumenta de manera considerable,
siendo mayores los beneficios, ya que se tiene un aumento en la velocidad critica y
reduccion del numero de Strouhal, como se muestra en el inciso 7.5. Para angulos
de ataque de -8 y -10 se observa que el uso del aeroestabilizador disminuye en gran

CcDh

-15

CD vs Angu

0.60
0.50
0.40
T 0.30

0.00

-10 -5

N Con Deflector #4

angulos

medida el coeficiente de arrastre.

95

lo de ataque

_____
AR PRSP A
_________

20~
—@10¢

---3%--- Sin Deflector

de ataque

10

15

Figura 7-22. Comparacion de coeficiente de arrastre en el puente la Concordia con
aeroestabilizador y sin aeroestabilizador para una velocidad de 6.5 m/s con distintos



CL vs Angulo de ataque

2.00
1.50
1.00
0.50

CL

-15 -10 15

-1.50
-2.00

—@— Con deflector #4  —>¢— Sin Deflector
Figura 7-23. Comparacion de coeficiente de sustentacidn en el puente La Concordia con

aeroestabilizador y sin aeroestabilizador para una velocidad de 6.5 m/s con distintos
angulos de ataque
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7.4.2 Puente Kessock
La Figura 7-24 se muestra que la velocidad critica del puente Kessock sin

aeroestabilizadores es de 9 m/s mientras que la Figura 7-25 muestra que la
velocidad critica es cercana a los 40 m/s con aeroestabilizadores.

La Tabla 7-6

..

Velocity
Contour 1

12.0
§ 1.1

74
| 6.5 ?
| 55
| 4.6 —

Figura 7-24. Velocidad critica seccién sin aeroestabilizador, puente Kessock
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Figura 7-25. Velocidad critica seccién con aeroestabilizador 4, puente Kessock

ilustra el camb

aeroestabilizadores.

io en la velocidad critica al implementar

Tabla 7-6 Cambio en la velocidad critica segun el tipo de aeroestabilizador puente Kessock
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Puente Kessock

i Vel. (m/s) critica con Vel. (m/s) critica Sin
lES aeroestabilizador aeroestabilizador AU
4 40 9 444%




7.5 CALCULO DEL NUMERO DE STROUHAL

Para el céalculo del numero de Strouhal en los puentes “La Concordia” y
“Kessock” se evaluo la condicidn con deflectores y sin deflectores y los resultados
se muestran a continuacion.

Para el célculo del numero de Strouhal se tiene:

_fL (7.1)
St—U—O

donde S: es el numero de Strouhal, f es la frecuencia en (Hz), L es la longitud
caracteristica (m) y Uo es la velocidad media en m/s

Puente "La Concordia" sin aeroestabilizador

0
0002218 29 3 31 32 33 34 3536 37 3839 4 41 42 43 44 45 46 47 48 49 5 51
-0.004
-0.006
_, -0.008
001
0,012
-0.014
-0.016
0,018

t(s)

Figura 7-26. Puente “La Concordia”, Coeficiente de sustentacion vs tiempo (s)

donde para el caso de estudio los valores obtenidos son

_50055-29s _ (7.2)
-T2

E

L= 0.086m

Uo= 8.5m/s

Re= 6.35*10°

Se tiene que el numero de Strouhal St=0.101
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Puente Kessock Sin aeroestabilizador

2.0
1.5
1.0

0.5

CL

0.0
K79 @ V2.85§2.§y ¥.7§ 3PS5Y 3% B VA4V 425 A5VU4W5V N B.28 B.SY S
-0.5

-1.0
t(s)

Figura 7-27. Puente Kessock, coeficiente de sustentacion vs tiempo (s)

Donde para el caso de estudio

;o 50355—1995 (2.7:3)
B 22 S
f= T2
L= 0.082m
Uo= 9 m/s
Re= 5.48*105

Se tiene que el numero de Strouhal St=0.066. El valor del numero de Strouhal a
escala real fue de 0.084, mientras que en Liaw, [2005] el valor por del nimero de
strouhal por el método CFD fue de 0.097. Para Owen, [2003] el valor del nUmero de
Strouhal con un Re=3.5x10° es St ~0.07, el que es una buena aproximacién con el
valor calculado.
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Numero strouhal "La Concordia" con aeroestabilizador tipo 4
-0.04
1 1.5 2 2.5 3 3.5 4
-0.06
-0.08
-0.12

-0.14

-0.16
t(s)

Figura 7-28. Puente La Concordia, coeficiente de sustentacién vs tiempo (s) con
aeroestabilizador

donde para el caso de estudio

;_351s—150s (2.7.4)
B 28 S
f= T
L= 0.086m
Uo= 50 m/s
Re= 3.42*10°

Se tiene que el numero de Strouhal St=0.024

Numero strouhal puente Kessock con aeroestabilizador tipo 4

-0.01 2.2 2.4 2.6 2.8 3 3.2 3.4 3.6 3.8 4
-0.03

-0.05
(@)
-0.09
-0.11
-0.13
-0.15
t(s)

Figura 7-29. Puente Kessock, coeficiente de sustentacion vs tiempo (s) con
aeroestabilizador
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donde para el caso de estudio

;384225 (2.7.5)
B 30 o
f= T1
L=  0.082m
Uo= 40 m/s
Re= 2.74*108

Se tiene que el numero de Strouhal St=0.038

7.6 COMPARATIVA ENTRE LOS MODELOS CON Y SIN AEROESTABILIZADORES, PUENTE LA
CONCORDIA

Para poder comparar la eficacia de los deflectores es necesario obtener los
coeficientes aerodinamicos de arrastre y sustentacion, y asi poder concluir cual tuvo
mejor comportamiento.

La Tabla 7-7 muestra los valores de coeficiente de arrastre y sustentacion en la
seccion transversal del puente “La Concordia”, sin los deflectores. Estos son los
coeficientes que se busca reducir, asi como la velocidad critica, la cual se pretende
aumentar.

Tabla 7-7 Resultados de coeficientes aerodindmicos sin aeroestabilizador

Sin Aeroestabilizador
Numero de malla| CD CL

1 0.2091 | -0.1894

2 0.2088 | -0.1832

3 0.2066 | -0.1773

La Tabla 7-8 ilustra los valores diferentes valores obtenidos para coeficiente de
arrastre y coeficiente de sustentacién con tres diferentes refinados de malla.

Tabla 7-8 Resultados de coeficientes aerodinamicos con aeroestabilizador 1

Aeroestabilizador 1
Ndmero de malla| CD CL

1 0.0701|-0.2125

2 0.0693 | -0.2286

3 0.0680 | -0.1938

Se observa que el coeficiente de arrastre disminuye cerca de un 50%, mientras que
el valor absoluto del coeficiente de sustentacion aumenta casi en un 200%, por lo
que para el objetivo que se planto, que es la reduccién de ambos coeficientes, no
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resulta muy util, ademas de que las dimensiones propuestas constructivamente
implican una gran complejidad.

Para el aeroestabilizador 2, en el que el peralte de la viga coincide con el ancho del
aeroestabilizador, se observan resultados similares que en el aeroestabilizador 1
(Tabla 7-9), como era de esperarse, esto debido a que sus dimensiones no
cambiaron en forma considerable, aun asi, se muestra un coeficiente de arrastre
mas grande, por lo que tampoco es una buena opcion.

Tabla 7-9 Resultados de coeficientes aerodinamicos con aeroestabilizador 2

Aeroestabilizador 2
Ndmero de malla| CD CL

1 0.0779|-0.2707

2 0.0759 | -0.2744

3 0.0751|-0.2791

El aeroestabilizador 3 cuyos resultados de coeficientes aerodinamicos se observan
en la

Tabla 7-10, es el que presenta un tamafio mas pequefio de los de tipo triangular, lo
que implica que constructivamente es mas facil de construir. Presenta coeficientes
de arrastre mas pequefos pero el valor absoluto del coeficiente de sustentacion es
mas grande. Entonces, se puede concluir que para un caso especial en el que
interese reducir el arrastre y el coeficiente de sustentacidn no interese tanto se
puede implementar esta opcion.

Tabla 7-10 Resultados de coeficientes aerodindmicos con aeroestabilizador 3

Aeroestabilizador 3

Ndmero de malla| CD CL
1 0.11007 |-0.27019
2 0.10789 | -0.29668
3 0.10683 | -0.30516

El aeroestabilizador 4, que fue el propuesto para el puente “The Deer isle-Sedgwick
bridge” y modelado en este, muestra un mejor comportamiento, tanto en coeficiente
de arrastre como en coeficiente de sustentacion como se muestra en la Tabla 7-11,
si se compara con los anteriores aeroestabilizadores, donde redujo el coeficiente de
arrastre casi a la mitad y el coeficiente de sustentacion varié cerca de un 17%.

Tabla 7-11 Resultados de coeficientes aerodindmicos con aeroestabilizador 4

Aeroestabilizador 4

NUmero de malla| CD CL
1 0.0920 | -0.1426
2 0.0910 | -0.1547
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| 3 | 0.0898 |-0.1732 |

Los aeroestabilizadores propuestos para el puente “La Concordia” presentaron
beneficios en el aumento de la velocidad critica, pero el aumento del coeficiente de
arrastre y sustentacion es muy alto (ver Tabla 7-12), por lo que para el caso del
aeroestabilizador 5 su instalacion acarrearia fuerzas de arrastre y sustentacion muy
altas. Estos aeroestabilizadores posiblemente no podrian soportar estas cargas y
una vida util corta.

Tabla 7-12 Resultados de coeficientes aerodindmicos aeroestabilizador 5

Aeroestabilizador 5
Ndmero de malla| CD CL

1 5.9048 | -9.3188

2 5.8440 | -9.9758

3 5.84141-9.7342

El aeroestabilizador 6 de los propuestos en el puente “La Concordia”, presenta un
buen comportamiento en cuanto a la reduccién del coeficiente de arrastre, pero
presenta un valor alto en el coeficiente de sustentacidén por lo que no resulta practico
(ver Tabla 7-13).

Tabla 7-13 Resultados de coeficientes aerodinamicos aeroestabilizador 6

Aeroestabilizador 6

Numero de malla| CD CL
1 0.1161 | -0.3322
2 0.1156 | -0.3502
3 0.1160 | -0.3645

De la Tabla 7-14 se interpreta que todos los aeroestabilizadores ofrecen una mejora
en el coeficiente de arrastre para un angulo de ataque de 0°, con excepcion del
aeroestabilizador 5. De la Tabla 7-15 se puede concluir que el Unico
aeroestabilizador que ofrece una reduccion en el coeficiente de sustentacion es el
namero 4, siendo esta reduccion del 2.31%, ademas de una reduccion en el
coeficiente de arrastre del 56%. Por estos motivos se considera que el
aeroestabilizador 4 es la mejor opcién.

Se hace la comparativa del nimero de Strouhal con aeroestabilizador y sin este, en
los puentes “La Concordia y Kessock”, como se muestra en la Tabla 7-16.
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angulo de ataque de 0°

Tabla 7-14 Comparacién del coeficiente de arrastre en los 6 tipos de aeroestabilizador con

cb aeroeigt()ﬁilgador)
Aeroestabilizador 1 0.068 -67.09%
Aeroestabilizador 2 0.0751 -63.65%
Aeroestabilizador 3 | 0.10683 0.2066 -48.29%
Aeroestabilizador 4 0.0898 -56.53%
Aeroestabilizador 5 5.8414 2727.40%
Aeroestabilizador 6 0.116 -43.85%

angulo de ataque de 0°

Tabla 7-15 Comparacion del coeficiente de sustentacion en los 6 tipos de aeroestabilizador

CL CL (Sin aeroestabilizador)
Aeroestabilizador 1 -0.1938 9.31%
Aeroestabilizador 2 -0.2791 57.42%
Aeroestabilizador 3 | -0.30516 01773 72.12%
Aeroestabilizador 4 -0.1732 -2.31%
Aeroestabilizador 5 -9.7342 5390.24%
Aeroestabilizador 6 -0.3645 105.58%

Tabla 7-16 Comparacion de resultados del célculo del nUmero de Strouhal

Ndmero de Strouhal
Concordia Kessock
Sin aeroestabilizador 0.101 0.066
Con aeroestabilizador 0.024 0.038
Diferencia 76.24% 42.42%

7.7 COMPARATIVA ENTRE EL MODELO CON AEROESTABILIZADOR 4 Y SIN
AEROESTABILIZADORES PUENTE KESSOCK

En la Tabla 7-17 se muestran los valores de coeficiente de arrastre y
sustentacion sin aeroestabilizadores del puente Kessock

Tabla 7-17 Resultados de coeficientes aerodinamicos sin aeroestabilizador

Sin Aeroestabilizador

Malla CD Malla
11139032 |0.1623 |-0.2618

21324692 |0.1621 | -0.2332
3| 444688 | 0.1595 | -0.2488
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En la tabla se muestran los valores del coeficiente de arrastre y sustentacion del
puente Kessock con el uso del aeroestabilizador 4

Tabla 7-18 Resultados de coeficientes aerodindmicos aeroestabilizador 4

Aeroestabilizador 4
Malla CD CL
1|269073|0.0800 |-0.1524
2|316753|0.0784 |-0.1610
3364862 |0.0801 |-0.1482

7.8 CONCLUSION DEL AEROESTABILIZADOR CON MEJOR COMPORTAMIENTO

Se concluye que el mejor aeroestabilizador es el 4, Figura 7-5, el cual fue
propuesto en el puente “The Deer isle-Sedgwick bridge”, considerando que el
aumento en la velocidad critica fue mas de 4 veces si se compara con la velocidad
sin el aeroestabilizador, y este aumento es de 31 m/s. La velocidad critica de 40 m/s
es una velocidad alta y con una probabilidad baja de ocurrencia, ademas, el
coeficiente de arrastre se redujo y el coeficiente de sustentacibn aument6 poco,
resultados que se muestran a continuacion en la Tabla 7-19 y Tabla 7-20.

Resultados puente “La concordia”

Tabla 7-19 Resultados de coeficientes aerodinamicos, puente La Concordia

CD Dif %
Sin Aeroestabilizador | 0.2066
Aeroestabilizador 4 |0.0898

56.53%

CL Dif %
Sin Aeroestabilizador | -0.1773
Aeroestabilizador 4 |-0.1732

2.32%

Resultados puente “Kessock”

Tabla 7-20 Resultados de coeficientes aerodinamicos, puente Kessock

CD Dif %
Sin Aeroestabilizador | 0.1595
- 49.78%
Aeroestabilizador 4 |0.0801
CL Dif %
Sin Aeroestabilizador | -0.2488
- 40.45%
Aeroestabilizador 4 |-0.1482
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Figura 7-30. Comparacion de velocidades criticas

Como se puede apreciar en la Figura 7-30, el uso de aeroestabilizadores aumenta
en mas de 4 veces la velocidad critica si se compara con la velocidad critica sin
deflectores.

Comparacion de coeficientes de
sustentacion
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Figura 7-31. Comparacion de coeficientes de sustentacion
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8 CONCLUSIONES

Mediante el analisis de las seis diferentes geometrias de aeroestabilizadores
en el puente con seccion compuesta “La Concordia” y su posterior comparacion
tanto en coeficientes aerodindmicos como en la velocidad critica y el nimero de
Strouhal, se puede concluir que al igual que en el puente “The Deer Island bridge”,
el aeroestabilizador triangular con angulos de 45° respecto al punto mas bajo del
tablero y 18.5° respecto al vértice intermedio como se muestra en la Figura 7-5, el
aeroestabilizador tipo 4 es el que tiene un mejor comportamiento aerodinamico. Se
considera que es el mejor debido a que presenta una reduccion del coeficiente de
arrastre, también una reduccion del coeficiente de sustentacion para angulos de
ataque positivos y un aumento de la velocidad critica de mas de cuatro veces. Su
uso representa ademas un menor numero de Strouhal, lo que implica que se tendra
un periodo mas largo, asi como menos oscilaciones, lo que significa menos dafios
por fatiga a largo plazo y menor probabilidad de resonancia. Debido a que el puente
La Concordia se encuentra en fase constructiva seria aconsejable que se haga la
instalacion de los aeroestabilizadores ya que se comprobaron los beneficios que
produce su uso. Se confirmo ademas el buen comportamiento del aeroestabilizador
tipo 4 al ser modelado en el puente Kessock también de seccidon compuesta, esto
se hizo para tener informacion del comportamiento del aeroestabilizador en un
puente con otras dimensiones y geometria de tablero.

8.1 RECOMENDACIONES Y ESTUDIOS FUTUROS

Para una mejor estimacion en los resultados obtenidos por el método CFD es
aconsejable reproducir el modelo del aeroestabilizador en el tunel de viento, asi
como establecer el material 6ptimo y detalles de su instalacion. Generar planos con
detalles de su armado, ademas se recomienda que el aeroestabilizador sea de un
material polimérico y sea fijado de tal manera que se evite su desprendimiento. Se
recomienda extender el andlisis del aeroestabilizador a otros tipos de puentes
distintos a los de seccion compuesta y evaluar su comportamiento.
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