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DESCRIPCION

Método de célculo asistido por ordenador de las fuerzas aerodinamicas en una aeronave optimizado en

costes

Campo de la invencién

La presente invencion se refiere a métodos de ayuda para el disefio de aeronaves haciendo calculos
optimizados en costes de las fuerzas aerodindmicas experimentadas por la aeronave entera o por un

componente de la aeronave.

Antecedentes de la invencién

Una situacion habitual en aplicaciones practicas industriales relacionadas con el desarrollo de productos
es la necesidad de llevar a cabo analisis rapidos en un espacio de parametros de estado. En el caso
especifico de la industria aeronautica, el calculo de las fuerzas aerodindmicas experimentadas por una
aeronave es un elemento importante de cara a un disefio 6ptimo de sus componentes estructurales de
manera que el peso de la estructura sea el minimo posible, siendo capaz al mismo de tiempo de resistir
las fuerzas aerodinamicas esperadas.

Gracias al incremento del uso de la Simulacion de Fluidos en Ordenador la determinacion de las fuerzas
aerodinamicas en una aeronave se hace habitualmente hoy en dia resolviendo numéricamente las
ecuaciones promediadas de Reynolds de Navier-Stokes (ecuaciones RANS en adelante) que modelizan el
movimiento del flujo alrededor de la aeronave, usando modelos de elementos finitos discretos o de
volimenes finitos. Con la demanda de exactitud requerida en la industria aeronautica, cada uno de esos
calculos requiere importantes recursos computacionales.

Las fuerzas aerodinamicas de dimensionamiento no son conocidas a priori y como la magnitud global de
las fuerzas puede depender de muchos parametros de vuelo diferentes como angulo de ataque, angulo de
deslizamiento, nimero Mach, angulo de deflexion de la superficie de control, ha sido necesario llevar a
cabo largos y costosos calculos para calcular apropiadamente las fuerzas aerodinamicas maximas
experimentadas por los diferentes componentes de una aeronave o por la aeronave entera.

De cara a reducir el nimero global de estos largos calculos se han desarrollado en el pasado técnicas de
modelizaciones matematicas aproximadas para obtener un Modelo de Orden Reducido (ROM) tales como
la Descomposicion en Valores Singulares (SVD) como un medio para llevar a cabo interpolaciones
inteligentes, o la mas exacta Descomposicion Ortogonal de la Covarianza (POD en adelante) que tiene en
cuenta la fisica del problema mediante el uso de una proyeccion de Galerkin de las ecuaciones de Navier-
Stokes.

La idea de estas técnicas es definir la nueva solucién analitica como una combinacion de la informacion
obtenida anteriormente. POD define varios modos que incluyen la solucién obtenida por Dinamica de
Fluidos Computacional (CFD) y usa seguidamente esos modos para reproducir soluciones no obtenidas
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mediante CFD. La aplicacion de estas técnicas puede requerir muchos calculos CFD lo que supone un

gran coste computacional.

Documentos conocidos en el estado de la técnica son por ejemplo: “Generaciéon de bases de datos
aerodinamicas utilizando descomposicion de valores singulares de alto orden” de Lucia y otros de febrero
2004 o “Técnicas de aceleracion para modelos de orden reducido basados en descomposicién ortogonal”

de Cizmas y otros de agosto 2008.

La presente invencion esta orientada a la solucién de este inconveniente.

Sumario de la invencion

Es un objeto de la presente invencion proporcionar métodos para hacer célculos analiticos de las fuerzas
aerodinamicas experimentadas por una aeronave entera o por un componente de la aeronave, siendo
dichas fuerzas dependientes de un numero significativo de parametros, minimizando el coste

computacional.

Es otro objeto de la presente invencion proporcionar métodos para hacer calculos analiticos de las fuerzas
aerodinamicas experimentadas por una aeronave entera o por un componente de la aeronave, siendo
dichas fuerzas dependientes de un numero significativo de parametros, minimizando el nimero de

célculos CFD.

Esos y otros objetos se consiguen mediante un método implementado en ordenador apropiado para servir

de ayuda en el disefio de una aeronave con las caracteristicas de la reivindicacion 1.

En una realizacion preferente, dicha aeronave entera o componente de aeronave esta dividida en blogues
y dichos modelos CFD y ROM se aplican bloque a blogue. Se obtiene con ello un método muy exacto para
proporcionar los valores de una o mas variables dimensionales de una aeronave entera o de un

componente de la aeronave.

En otra realizacion preferente dicho modelo ROM es un modelo POD. Se usa CFD para calcular la
distribucion de presion en un conjunto de puntos en el espacio paramétrico, apropiadamente
seleccionados, que se usan para obtener valores aproximados, via POD e interpolacién ad-hoc, de las
variables dimensionales en cualquier otro punto del espacio paramétrico. Adicionalmente, el método
minimiza el nimero requerido de célculos CFD (para minimizar el coste computacional, que depende
basicamente de ese numero) para un determinado nivel de error. Esto se hace usando POD e
interpolacion con los puntos calculados previamente. Se seleccionan nuevos puntos iterativamente bien
uno a uno 6 en grupos. Se obtiene con ello un método para proporcionar los valores de una o mas
variables dimensionales de una aeronave entera o de un componente de la aeronave, dependientes de un

conjunto predefinido de parametros, optimizando los costes computacionales.
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Otras caracteristicas y ventajas de la presente invencidn se haran evidentes de la siguiente descripcion

detallada de las realizaciones, ilustrativas de su objeto, junto con las figuras adjuntas.

Descripcion de las figuras

La Figura 1 muestra vistas del lado de succion, el lado de presién, el borde de ataque y la punta de un ala

de una aeronave dividida en bloques.

La Figura 2 muestra una representacion grafica de una sub-malla local de la malla del espacio paramétrico
para seleccionar nuevos puntos para afiadir al grupo de puntos que se usa para obtener el modelo POD

de acuerdo con esta invencion.
Descripcion detallada de la invencion
Describiremos ahora un método segln la presente invencién para obtener un modelo POD que permite

calcular la distribucién de presion estacionaria sobre la superficie del ala de una aeronave, siendo dicha

distribucion de presion dependiente de dos parametros libres: angulo de ataque (a) y nimero Mach (M).

Pasos iniciales:

Paso 1: Divisién del ala en varios bloques de acuerdo con la geometria del objeto. Las
herramientas CFD dividen habitualmente el dominio computacional 3D en bloques como se ilustra en la
Figura 1 que muestra el ala dividida en 16 bloques principales. Esta es una parte conveniente, pero no
esencial del método, que puede ser aplicado utilizando un solo bloque.

Paso 2: Se lleva a cabo una definicién de la malla del espacio paramétrico estableciendo un valor
inicial de la minima distancia para cada parametro en el espacio paramétrico d;, | = 1, ..., parametro# en
base a una primera conjetura de la minima distancia entre puntos en el espacio paramétrico y que puede
necesitar cierta calibracidon en pasos subsiguientes. Esa distancia sera reducida, si es necesario, por el
método durante la iteracién. En ese caso se define una malla equiespaciada en el espacio paramétrico
basada en esas distancias. Esa malla evolucionara durante el proceso y puede llegar ser no
equiespaciada.

Por ejemplo, si los parametros considerados son angulo de ataque (a), en el rango -3° a +3°, y
numero Mach (M), en el rango 0.40 a 0.80, se puede definir la malla del espacio paramétrico estableciendo
las distancias d,=0,5y du=0,05.

Paso 3: Iniciacion del proceso para un grupo inicial de puntos en el espacio paramétrico

seleccionados por el usuario tal como el siguiente:

Grupo Inicial Mach Alfa
4
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P1 0.400 -3.00
P2 0.600 -3.00
P3 0.800 -3.00
P4 0.400 0.00
P5 0.600 0.00
P6 0.800 0.00
P7 0.400 3.00
P8 0.600 3.00
P9 0.800 3.00

Introduccién de un nuevo grupo de puntos

Paso 4: Aplicacion bloque por bloque de POD al grupo inicial de puntos. Se obtiene un conjunto

5 de modos dependiente del bloque para cada bloque:
P(x;a;,M,) =R, 0T B, => A(a;,M)g,,
p

donde P es la distribucién de presion, XI son las coordenadas espaciales, & es el angulo de ataque,

M es el nimero Mach, Ap son las amplitudes de los modos, y las columnas de la matriz Qp son los

10 modos POD. Cada modo tiene un valor singular asociado que resulta de la aplicacion de POD.
Paso 5: Clasificacién de modos:
v La primera clasificacion que se hace (en cada bloque) en dos partes es la

siguiente: (a) aquellos modos que dan un RMSE menor que un valor
preestablecido ‘91 (dependiente de ‘90 después de alguna calibracion) se

15 desprecian; (b) los n1 modos que se retienen se llaman modos principales.
v A su vez, los modos principales se clasifican en estos dos grupos: N modos

primarios y N, —N modos secundarios, obteniéndose n despuées de alguna

calibracion, tal como N = g n.

20 El error cuadratico medio (RMSE), se define como:

donde N p € el nmero total de puntos de la malla que define el ala, y €I O, es la diferencia

entre la presion de la aproximacion y la presion de la solucion CFD en el punto | de la malla.
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Paso 6: Reconstruccién POD de la distribuciéon de presion para cada uno de los ya calculados
grupos de puntos usando los () modos primarios en cada bloque. Después, se lleva a cabo una

aproximacion adicional para cada punto usando los puntos vecinos via minimos cuadrados.

Paso 7: Comparacion entre los perfiles de presion resultantes del célculo CFD y de la
aproximacion POD-+interpolacion y estimacion del RMSE en cada bloque en cada uno de puntos ya
calculados.

El RMSE para el grupo inicial de nueve puntos mencionado mas arriba es el siguiente:

RMSE
P1 0.0371
P2 0.0298
P3 0.0887
P4 0.0273
P5 0.0190
P6 0.0756
P7 0.0605
P8 0.0930
P9 0.1758

Paso 8: Seleccion del punto con el mayor RMSE.

Como se muestra en la tabla de arriba en la primera iteracién ese punto es P9.
Paso 9: Definicién, como se ilustra en la Figura 2, de una sub-malla local de la malla del espacio

paramétrico completo en la zona cercana al punto 21 de maximo error. Esa sub-malla local tiene tres

niveles a las distancias ClI (primer nivel), 2 le (segundo nivel) y 4 E(HI (tercer nivel).

Paso 10: Seleccion del nivel en el que se introducira el nuevo punto. Si hay algan punto entre dos

niveles (ver mas abajo) se considera que pertenecen al nivel inferior.

« Sino hay ningln punto presente en la sub-malla completa, se introduce el nuevo punto en el
tercer nivel.

e Si solo hay puntos en el tercer nivel, entonces el nuevo punto se introduce en el segundo
nivel.

« Sino hay puntos en el primer nivel y solo hay un punto en el segundo nivel, el nuevo punto se
introduce en el segundo nivel.

e Sino hay puntos en el primer nivel y hay al menos dos puntos en el segundo nivel, el nuevo
punto se introduce en el primer nivel.

e Si hay al menos un punto en el primer nivel, entonces el nuevo punto se introduce en el
primer nivel con una excepcién que implica la introduccién de un sub-nivel en la malla local.
Esto ocurre cuando (a) al menos hay cinco puntos en el primer nivel, y (b) al menos cuatro de
esos puntos muestran el mayor RMSE entre todos los puntos en los tres niveles. En este
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caso, las distancias en la sub-malla local se dividen por dos y se repite el paso 9 otra vez con

la nueva sub-malla resultante. Hay que advertir que este paso implica que cada punto tendra

generalmente un conjunto de minimas distancias dl diferente.

En el ejemplo que estamos considerando, se introduce el nuevo punto P10 en el tercer nivel porque

ninguno de los puntos de grupo inicial esta presente en la sub-malla local en el entorno de P9.

Paso 11: Una vez que se ha elegido el nivel objetivo, se selecciona el punto de mayor
recubrimiento de espacio como sigue. Se calcula la minima distancia, D, de cada posible candidato a los
restantes puntos del grupo ya seleccionados. Se selecciona el candidato con el mayor valor de D. D es la

distancia en el espacio paramétrico. In este ejemplo la distancia entre dos puntos del espacio paramétrico

Dy, =\a, + My,
a,—a M =M2_M1
Aa T TET AM

y AM 1os rangos totales correspondientes de esos parametros.

(etiquetados 1y 2) se define como sigue:

donde O}, = son las distancias en los parametros @ y M |y A

En el ejemplo que estamos considerando la distancia entre puntos del tercer nivel y el punto méas cercano

perteneciente al grupo se muestra en la siguiente tabla.

. Punto mas cercano del
Puntos de tercer nivel

grupo Distancia

Mach Alfa Mach Alfa

0.650 3.00 0.600 3.00 0.1250
0.650 2.50 0.600 3.00 0.1502
0.650 2.00 0.600 3.00 0.2083
0.650 1.50 0.600 0.0 0.2795
0.700 1.50 0.600 0.0 0.3536
0.750 1.50 0.800 0.0 0.2795
0.800 1.50 0.800 0.0 0.2500

Por tanto, el nuevo punto que se introduce es P10: Mach = 0,700, Alfa = 1,50.

Paso 12: Si se introduce mas de un punto en cada iteracién, entonces se repite el proceso desde

el paso 8 excluyendo los puntos ya seleccionados.

Actualizacién del conjunto de modos:

Una vez que el nuevo punto (o grupo de puntos) ha sido calculado se actualiza el conjunto de

modos para cada bloque.
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Paso 13: Aplicacion de POD al grupo de puntos, ignorando aquellos modos que tienen un RMSE
menor que & .
Paso 14: Calculo de algunos pseudo-puntos, definidos bloque a bloque, que forman dos grupos:
e Los I'l1 modos principales de cada bloque multiplicados por sus respectivos valores

singulares.
¢ Los modos POD obtenidos mediante la aplicacion de POD a los nuevos puntos
resultantes de la Ultima iteracién, multiplicados por sus respectivos valores singulares.
Los pasos 13 y 14 pueden ser refundidos en un solo paso. En este caso, los pseudo-puntos se
definen afiadiendo conjuntamente los modos principales de los puntos ya calculados, multiplicados por sus
respectivos valores singulares, y los nuevos puntos. La division en los pasos 13 y 14 mencionados se hace

para filtrar errores numéricos del proceso lo que es una ventaja bien conocida del método POD.
Paso 15: Aplicaciéon de POD al conjunto de todos los pseudo-puntos, bloque por bloque.
Paso 16: Repeticion del proceso desde el paso 5.
Para ilustrar este proceso iterativo sigue una breve descripcion de la segunda iteracion en el ejemplo que

estamos considerando:
El RMSE para el grupo de 10 puntos en la segunda iteracién es el siguiente:

RMSE

P1 0.0313
P2 0.0242
P3 0.0723
P4 0.0275
P5 0.0167
P6 0.0569
P7 0.0853
P8 0.0458
P9 0.1421
P10 0.0260

El punto con el maximo error sigue siendo P9 y el nuevo punto P11 se introduce en el segundo nivel
porque no hay ningin punto del grupo en los niveles 1y 2 y hay un punto en el nivel 3 (P10 introducido en
la primera iteracion).

La distancia entre los puntos de segundo nivel y el punto mas cercano perteneciente al grupo se muestra

en la siguiente tabla:

Punto mas cercano del
grupo Distancia
Mach Alfa Mach Alfa

8

Puntos de segundo nivel




ES 2595979 T3

0.700 3.00 0.800 3.00 0.2500
0.700 2.50 0.700 1.50 0.1667
0.700 2.00 0.700 1.50 0.0833
0.750 2.00 0.700 1.50 0.1502
0.750 2.00 0.800 3.00 0.1662

Por tanto el nuevo punto que se introduce es P11: Mach = 0,700, Alfa = 2,50.

Criterio de parada:

Paso 17: El proceso se da por terminado cuando el RMSE, calculado en el Paso 7 usando POD e
interpolacion lineal y de minimos cuadrados es menor, en ambos casos que EO.

Resultados

En la ejecucion del método en el ejemplo que estamos considerando el grupo inicial de puntos

fue, como ya se ha dicho, el siguiente:

Mach Alfa
P1 0.400 -3.00
P2 0.600 -3.00
P3 0.800 -3.00
P4 0.400 0.00
P5 0.600 0.00
P6 0.800 0.00
P7 0.400 3.00
P8 0.600 3.00
P9 0.800 3.00

A lo largo del proceso iterativo se afiadieron los siguientes puntos al grupo:

P10 0.700 1.50
P11 0.700 2.50
P12 0.800 2.00
P13 0.500 1.50
P14 0.750 2.50
P15 0.400 2.00
P16 0.700 -1.00
P17 0.750 1.50
P18 0.750 3.00
P19 0.800 -1.50
P20 0.500 2.50
P21 0.800 2.50
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P22 0.800 1.50
P23 0.700 0.50
P24 0.750 1.00
P25 0.700 3.00
P26 0.750 2.00
P27 0.450 2.50
P28 0.800 1.00
P29 0.450 3.00
P30 0.750 -0.50

Se puede hacer una evaluacion del modelo obtenido segun el método de esta invencion
comparando los resultados obtenidos en 16 puntos muestra utilizando dicho modelo en varias iteraciones
y utilizando el modelo CFD que se muestran en la siguiente tabla:

Coeficiente de sustentacion Resultados del Modelo de la Invencion

CFD

Puntos Mach Alfa 10 15 20 25 30
Muestra Puntos Puntos Puntos Puntos Puntos
Tpl 0.800 2.25 0.1965 0.1922 0.1966 0.1965 0.1971 0.1966
Tp2 0.800 1.25 0.1045 0.1061 0.1082 0.1075 0.1054 0.1058
Tp3 0.800 -1.25 -0.1077 -0.1089 -0.1085 -0.1073 -0.1082 -0.1088
Tp4 0.800 -2.25 -0.1920 -0.1871 -0.1925 -0.1927 -0.1928 -0.1936
Tp5 0.775 2.25 0.1895 0.1899 0.1899 0.1903 0.1910 0.1900
Tp6 0.775 1.25 0.1012 0.1036 0.1051 0.1031 0.1023 0.1018
Tp7 0.775 -1.25 -0.1048 -0.1018 -0.1121 -0.1057 -0.1066 -0.1068
Tp8 0.775 -2.25 -0.1867 -0.1853 -0.1884 -0.1908 -0.1912 -0.1916
Tp9 0.725 2.25 0.1773 0.1849 0.1778 0.1788 0.1777 0.1774
Tpl0 0.725 1.25 0.0966 0.0971 0.0980 0.0965 0.0970 0.0970
Tpll 0.725 -1.25 -0.1002 -0.0962 -0.1078 -0.1022 -0.1029 -0.1022
Tpl2 0.725 -2.25 -0.1785 -0.1812 -0.1816 -0.1829 -0.1867 -0.1864
Tpl3 0.525 2.25 0.1577 0.1565 0.1267 0.1563 0.1561 0.1585
Tpl4d 0.525 1.25 0.0868 0.0722 0.0845 0.0847 0.0873 0.0854
Tpl5 0.525 -1.25 -0.0897 -0.0749 -0.0960 -0.0786 -0.0964 -0.1084
Tpl6 0.525 -2.25 -0.1600 -0.1580 -0.1598 -0.1196 -0.1199 -0.1197
Coeficiente Momento X Resultados del Modelo de la Invencion
Puntos o e CFD 10 15 20 25 30
Muestra Puntos Puntos Puntos Puntos Puntos
Tpl 0.800 2.25 +0.2062 0.1979 0.2054 0.2054 0.2068 0.2061
Tp2 0.800 1.25 +0.1109 0.1124 0.1181 0.1174 0.1128 0.1127
Tp3 0.800 -1.25 -0.1018 -0.1023 -0.1024 -0.1010 -0.1016 -0.1022

10
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Tp4 0.800 -2.25 -0.1866 -0.1810 -0.1867 -0.1866 -0.1866 -0.1870
Tp5 0.775 2.25 +0.1991 0.1957 0.1984 0.1992 0.2010 0.1995
Tp6 0.775 1.25 +0.1078 0.1102 0.1140 0.1117 0.1090 0.1085
Tp7 0.775 -1.25 -0.0987 -0.0953 -0.1067 -0.0993 -0.0999 -0.1000
Tp8 0.775 -2.25 -0.1812 -0.1790 -0.1824 -0.1846 -0.1848 -0.1850
Tp9 0.725 2.25 +0.1849 0.1910 0.1858 0.1875 0.1853 0.1849
Tpl10 0.725 1.25 +0.1036 0.1041 0.1060 0.1029 0.1036 0.1037
Tpll 0.725 -1.25 -0.0939 -0.0894 -0.1018 -0.0955 -0.0959 -0.0954
Tpl2 0.725 -2.25 -0.1728 -0.1746 -0.1749 -0.1760 -0.1798 -0.1796
Tpl3 0.525 2.25 +0.1654 0.1644 0.1279 0.1637 0.1637 0.1658
Tpl4 0.525 1.25 +0.0943 0.0809 0.0926 0.0928 0.0953 0.0933
Tpl5 0.525 -1.25 -0.0827 -0.0668 -0.0879 -0.0704 -0.0879 -0.1001
Tpl6 0.525 -2.25 -0.1534 -0.1499 -0.1514 -0.1100 -0.1100 -0.1096
Coeficiente Momento Y Resultados del Modelo de la Invencion

Puntos o A CFD 10 15 20 25 30

Muestra Puntos Puntos Puntos Puntos Puntos
Tpl 0.800 2.25 -0.1068 -0.1044 -0.1076 -0.1074 -0.1081 -0.1076
Tp2 0.800 1.25 -0.0345 -0.0377 -0.0392 -0.0387 -0.0361 -0.0363
Tp3 0.800 -1.25 +0.1270 0.1278 0.1279 0.1266 0.1273 0.1278
Tp4 0.800 -2.25 +0.1914 0.1877 0.1921 0.1921 0.1923 0.1928
Tp5 0.775 2.25 -0.1036 -0.1036 -0.1038 -0.1044 -0.1054 -0.1043
Tp6 0.775 1.25 -0.0340 -0.0374 -0.0384 -0.0367 -0.0351 -0.0347
Tp7 0.775 -1.25 +0.1232 0.1215 0.1295 0.1241 0.1247 0.1248
Tp8 0.775 -2.25 +0.1858 0.1853 0.1878 0.1892 0.1896 0.1898
Tp9 0.725 2.25 -0.0960 -0.1017 -0.0970 -0.0982 -0.0967 -0.0965
Tpl0 0.725 1.25 -0.0335 -0.0344 -0.0356 -0.0337 -0.0338 -0.0338
Tpll 0.725 -1.25 +0.1171 0.1151 0.1241 0.1188 0.1193 0.1188
Tpl2 0.725 -2.25 +0.1770 0.1800 0.1805 0.1807 0.1833 0.1831
Tp13 0.525 2.25 -0.0868 -0.0877 -0.0618 -0.0849 -0.0847 -0.0867
Tpl4a 0.525 1.25 -0.0321 -0.0233 -0.0302 -0.0302 -0.0321 -0.0307
Tpl5 0.525 -1.25 +0.1029 0.0911 0.1067 0.0924 0.1078 0.1172
Tpl6 0.525 -2.25 +0.1564 0.1542 0.1548 0.1219 0.1221 0.1218

Se pueden introducir en la realizacion preferida que hemos descrito aquellas modificaciones que
estén comprendidas en el ambito de las reivindicaciones siguientes.

11



10

15

20

25

30

35

40

ES 2595979 T3

REIVINDICACIONES

1.- Un método implementado por ordenador apropiado para servir de ayuda en el disefio de una aeronave
proporcionando los valores de la distribucidn de cesidn para la aeronave entera o para un componente de
la aeronave, siendo dicha distribucion de presion dependiente del angulo de ataque y del nUmero de Mach
comprendiendo los siguientes pasos:

a) Definir una malla en el espacio paramétrico de dicho angulo de ataque y de dicho niumero de
Mach estableciendo distancias predeterminadas entre sus valores;

b) Obtener un modelo apropiado para calcular dicha distribucion de presién para cualquier punto
de dicho espacio paramétrico a través de un proceso iterativo respecto un grupo reducido de puntos, de
numero creciente de miembros en cada iteracion, comprendiendo los siguientes sub-pasos:

bl) Calcular los valores de dicha distribucion de presion para un grupo inicial de puntos usando
un modelo CFD;

b2) Obtener un Modelo de Orden Reducido inicial en modos a partir de dichos calculos CFD y
calcular los valores de dicha distribucién de presién para dicho grupo inicial de puntos usando el Modelo
de Orden Reducido inicial;

b3) Clasificar los modelos en dos grupos, los modelos con un error medio cuadratico menor que
un valor umbral €1 y el resto de los modelos siendo los modelos principales;

b4) Reconstruccién del Modelo de Orden Reducido de la distribucion de presion para cada uno de
los modos principales;

b5) Comparar el CFD calculado y el Modelo de Orden Reducido de los perfiles de presion
aproximados, estimando el error medio cuadratico para los puntos computados;

b6) Seleccionar el punto con el error medio cuadratico mayor;

b7) Definir una submalla local del espacio paramétrico total de malla en la proximidad del punto
de error maximo;

b8) Seleccionar el nivel en el que se introduce el nuevo punto;

b9) Seleccionar el punto de relleno de mayor espacio en el nivel definido en el subpaso b8);

b10) Aplicar un Modelo de Orden Reducido al grupo de puntos, ignorando los modos con un error
medio cuadratico menor que €3

b11) Computar seudopuntos consistentes en dos grupos: los modos principales multiplicados por
sus valores singulares y los modos de Modelos de Orden Reducido obtenidos al aplicar un Modelo de
Orden Reducido a los nuevos puntos desde la ultima iteracion, multiplicado por sus respectivos valores
singulares;

b12) Aplicar un Modelo de Orden Reducido al conjunto de todos los seudopuntos;

b13) Repetir el proceso desde el subpaso b3).

2.- Un método asistido por ordenador segun la reivindicacion 1, donde dicha aeronave entera o

componente de aeronave esta dividida en bloques y dichos modelos CFD y de Orden Reducido se aplican
blogue a bloque.

12



10

ES 2595979 T3

3.- Un método asistido por ordenador segun cualquiera de las reivindicaciones 1-2, donde dicho
componente de la aeronave es uno de los siguientes: un ala, un estabilizador horizontal de cola, un

estabilizador vertical de cola.

4.- Un método asistido por ordenador segun cualquiera de las reivindicaciones 1-3, donde dicho Modelo

de Orden Reducido es un modelo POD.
5.- Un método asistido por ordenador segun la reivindicacion 4, donde la desviacién € entre los resultados
proporcionados por los modelos CFD y POD se obtiene como el error medio cuadratico entre dichos

resultados.

6.- Un método asistido por ordenador segun cualquiera de las reivindicaciones 4-5, donde el modelo POD
se obtiene eliminando los modos menos relevantes del grupo de puntos.
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