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RESUMEN

Las fuerzas que actian en un perfil aerodindmico cuando se encuentra inmerso en la
corriente de un flujo, son las de arrastre y empuje. Son estas fuerzas las principales
protagonistas y caso de estudio de este trabajo, en el cual se requiere analizar su
comportamiento bajo distintas condiciones de flujo. La magnitud de estas fuerzas son
fuertemente influenciadas por varios parametros, entre ellos la friccion y el angulo de
ataque del perfil respecto al flujo. Para analizar este fendmeno se modelé un perfil
NACA 64A204 con apoyo de la herramienta computacional que utiliza el método
numérico de elemento finito para poder simular y encontrar la solucién numérica. Se
realiz6 un andlisis fluido dindmico variando los angulos de ataque del perfil de -15° a
15° con intervalos de 5° para condiciones de deslizamiento en un 10% de la velocidad
del fluido, y para condiciones de no deslizamiento en la superficie del perfil; se utilizé a
una velocidad de 580 m/s. Se observo que en condiciones de no deslizamiento en la
superficie, las fuerzas de resistencia se comportan en aumento en comparacion con las
fuerzas obtenidas en condiciones de deslizamiento. Se encontrdé que los coeficientes
de sustentacion aumentan conforme el deslizamiento se hizo presente, y paralelamente
a su vez el coeficiente de resistencia disminuyd, indicando una disminucién de la fuerza
de arrastre. Se concluyé que la condicibn de deslizamiento tiene grandes
consecuencias en la fuerza de sustentacion y arrastre del perfil.
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INTRODUCCION

La industria aeronautica en el mundo genera mas de 450 mil millones de dolares y es
fuente de empleos especializados, asi como de actividades estrechamente ligadas al
desarrollo de nuevas tecnologias. En los ultimos afios la actividad del sector
aeronautico en el mundo ha registrado un fuerte crecimiento, impulsado entre otros
factores por la creciente demanda de aviones. La industria aeronautica en México ha
registrado un importante crecimiento en los ultimos 7 afios, alcanzando exportaciones
millonarias, el crecimiento para el pais en este sector es de alrededor del 2.8%,
comparado, por ejemplo, con el ramo manufacturero con el 1.8%. Ademas, en la
actualidad se genera empleo para 31 mil personas y se tienen ventas de cuatro mil 500
millones de dolares. Se estima que estas cifras aumentaran para el afio 2020, ubicando
asi a México dentro de los diez primeros lugares en todo el mundo. El sector
aeronautico se encuentra con la alta competitividad entre proveedores, buscando
mayores rendimientos, mayor eficiencia, menores consumos y por supuesto mayor
seguridad de transporte, sin embargo en México y en la literatura Hispanoamérica en
aeronautica y turbomaquinaria no existen explicaciones profundas relativas al
comportamiento y disefio de perfiles aerodindmicos, ya que es importante para el
desarrollo tecnolégico de la rama aeronautica, en este trabajo se intenta explicar y
aplicar la metodologia experimental a un perfil alar, con el fin de que pueda seguir
aplicandose a trabajos posteriores.

El estudio de los flujos externos o flujos alrededor de cuerpos es de particular
importancia para el sector aeronautico, ya que las aeronaves estan dotadas de
dispositivos sustentadores como lo son la alas del avion, diversos estudios se han
realizado en este sector, estudios que evaltan el comportamiento de las aeronaves en
pleno vuelo, en este caso se estudia una parte fundamental de las aeronaves, nos
centraremos en el estudio de los perfiles aerodinamicos que es el principal objetivo de
este trabajo, estudiar el comportamiento de un perfil cuando es sometido a diferentes
condiciones de frontera y se hace variar su angulo de ataque, todo esto para poder
comprender la conducta y asi poder realizar mejoras en la eficiencias y
consecuentemente se tendran ahorros en combustible que se veran reflejados en
ambito econdémico.

En el presente trabajo se muestra el estudio del comportamiento de un perfil
aerodinamico de la serie NACA, el cual es sometido a diferentes pruebas mediante
simulaciéon numeérica, para poder obtener resultados validos es necesario variar las
condiciones de frontera, debido a que el perfil se debe comportar de manera diferente
al cambiar las condiciones.



El trabajo se encuentra organizado de la siguiente manera, en el primer capitulo se
presenta un resumen de investigaciones y trabajos que se han realizado con
anterioridad respecto al tema en cuestidn, trabajos que comprenden desde el disefio
de perfiles aerodinamicos hasta trabajos que estudian el comportamiento de estos
perfiles mediantes diferentes métodos. En la segunda parte del trabajo o el capitulo dos
se presenta la literatura que se enfoca en el estudio de los perfiles aerodinamicos y
también en el estudio de las leyes fisicas que rigen el movimiento de los fluidos. En el
capitulo tres del trabajo se habla acerca de la metodologia a realizar para poder
alcanzar los resultados, en este capitulo se explica el procedimiento y los pasos
realizados en las simulaciones numéricas. En el cuarto capitulo del trabajo se muestra
los resultados de las simulaciones numéricas, para finalmente realizar el analisis de los
resultados y poder formular una conclusion en base a éstos.



CAPITULO 1. ESTADO DEL ARTE

1.1.- Estado del arte

La fluido dinamica es una rama importante de la fisica debido a que en esta area se
encuentran inmersas infinidad de situaciones por decirlo de alguna manera, o0 mas bien
dicho en nuestra vida cotidiana dependemos mucho de esta rama de la fisica que
nosotros ni cuenta nos damos abeceés, un ejemplo muy claro es el de los aviones, ya
que un avién es una clara aplicacion de la fluido dinamica desde las alas que permiten
que este emprenda el vuelo, hasta la forma del cuerpo del aviéon. Pero no solo son los
aviones, también los vehiculos o automoviles estan disefiados de tal forma que estos
eviten la resistencia excesiva al avance y por tanto estos hechos para deslizarse con
facilidad en el fluido en la mayoria de los casos el aire. Pero hay casos particulares
como son los de los barcos que estos estan inmersos en fluidos mas viciosos como lo
es el agua en comparacion del aire, y sin embargo tienden a fluir de manera que
pareciera que no le afectara el agua en la que se encuentra inmerso. Ejemplos mas
claros de la dindmica de fluidos son las tuberias que conducen el agua a nuestras casa
entre otras mas.

Para mejorar la eficiencia o el disefio de perfiles aerodinamicos se han realizado varias
investigaciones en las que principalmente se busca entender y estudiar el
comportamiento de estos perfiles bajo ciertas condiciones, asi también con esto se
buscan algunas mejoras que se han hecho, estas investigaciones se mencionan a
continuacion.

Se han realizado estudios en el centro nacional de investigacion y desarrollo
tecnologico (CENIDET), en fluido-dinAmica especificamente en alabes de
turbomaquinaria y aerogeneradores de energia, en el trabajo titulado “Modelo de una
hélice y de una estructura de soporte de un aerogenerador tipico” el cual se enfoca al
modelo del soporte estructural y de la hélice de un aerogenerador tipico, por medio de
un programa de elementos finitos para analizar su comportamiento estructural ante
cargas por viento y por su propio peso, y evalud la resistencia mecanica para cargas
mencionadas que pueden presentarse en la Republica Mexicana [1]. El analisis inicial
consistié en modelar de forma separada el soporte estructural y la hélice. Posterior
mente evaluo acoplando ambos modelos con el fin de obtener una mejor aproximacion
del comportamiento ante las cargas de interés, concluyo que en el modelo a
concentracion de esfuerzas mas importantes actdan en la zona donde se encuentran
restringidos al desplazamiento, y se encontraron los esfuerzos para cada componente
y se encontré que en la componente en la cual actia la fuerza de sustentacion de la
hélice fueron las fuerzas mas elevadas. Por lo tanto determino que la zona con mayor
concentracion de esfuerzos se presenta en el buje del rotor, en donde se encuentran
acopladas las tres hélices del aerogenerador.



Mediante un programa de elementos finitos se obtuvieron coeficientes aerodinamicos
validados con datos experimentales de perfiles de bajo Reynolds, en diferentes
condiciones de turbulencia. El programa producia resultados vélidos en el célculo de
diversos perfiles aerodinamicos en régimen subsoénico estacionario dentro de un amplio
rango de numeros de Reynolds en condiciones con flujo libre incidente laminar. Para
ello el algoritmo se basa en la solucion de las ecuaciones de Navier-Stokes
bidimensionales en formulacion vorticidad-funcion de corriente mediante elementos
finitos, incorporando métodos integrales de capa limite con relaciones semiempiricas
para el calculo de la misma y sus fenomenos caracteristicos como la transicion y el
desprendimiento laminar o turbulento. Los modelos y criterios empleados previamente
para predecir la transicion y la separacion se ajustaban solo para condiciones de flujo
libre incidente laminar y cuando la transicién de la capa limite se producia naturalmente
o con diversas rugosidades de la superficie. Para el célculo de perfiles en condiciones
turbulentas y bajos numeros de Reynolds, estos modelos son modificados sobre la base
de los resultados experimentales en dichas condiciones. Estas condiciones se
presentan clasicamente al estar inmersos en la capa limite atmosférico turbulento, por
lo que las aplicaciones de célculo en esta situacion son amplias [2]. En El método
propuesto en el articulo fue validado para predecir los coeficientes aerodinamicos
globales y los pardmetros locales de perfiles en diversos regimenes dentro de cierto
rango de angulos de ataque. En el trabajo se presentaron los resultados obtenidos
empleando el método que propusieron comparando con datos experimentales en
perfiles de bajo Reynolds. Los resultados predicen satisfactoriamente los coeficientes
aerodinamicos globales en condiciones con flujo incidente laminar y turbulento. Como
podemos verificar las simulaciones numéricas son una fuerte herramienta para predecir
comportamientos o en este caso para predecir los coeficientes aerodindmicos de un
perfil, sin embargo para poder corroborar estos datos tuvieron que experimentar en un
tunel de viento y los datos arrojados por el tunel de viento son similares a los obtenidos
en los andlisis computacionales.

Dicho lo anterior es hora de que se introduzca a un caso de estudio en particular de
relevancia dentro de la aeronautica. Han sido en muchas ocasiones los accidentes los
gue han impuesto cambios y avances en la aviacion, el caso en particular es definido
en sus bases como resistencia al avance, la cual se opone al movimiento de la
aeronave.

Formalmente definida por Houghton como la fuerza correspondiente a la razon de
decremento de impulso en la direccion del flujo externo sin perturbaciones alrededor de
un cuerpo, esta disminucion calculada entre estaciones en distancias infinitas cuesta
arriba y cuesta abajo del cuerpo la resistencia al avance tiene un efecto de alto impacto
en el disefio de la aeronave en cuestiones de sustentabilidad, esto es debido a que
entre mas grande, mayor el empuje necesario de parte del equipo moto-propulsor para
mantener una velocidad deseada y en términos de rentabilidad se sabe que entre mayor
el valor del empuje necesario mayor cantidad de combustible necesario, por otra parte
se debe hacer hincapié en que la resistencia aerodindmica al avance asi como puede



ser un efecto no deseado para algunas condiciones y maniobras de vuelo, es un
fendmeno deseable para otras. La resistencia al avance en una aeronave se encuentra
compuesta por diferentes tipos de resistencia aerodinamica, dentro de estos tipos a
manera de listado se enuncian las siguientes para en una seccion posterior dar
explicacion de cada uno de ellos [3]. Una de las resistencias es la resistencia de friccion-
piel o también conocida como resistencia por friccion de superficie, también esta la
resistencia por presion, la resistencia inducida o resistencia de vortice, la resistencia de
honda, la resistencia de forma o también conocida como resistencia de presion de capa
limite, y por ultimo la resistencia de capa limite.

Ahora bien silo que se busca reducir la resistencia al avance de una aeronave se puede
reducir el tipo de resistencia que mayor influencia tenga. Al haber resistencia al avance
en una aeronave implica que esta utilizara mas potencia para lograr vencer esta
resistencia y por ende gastara mas energia en hacerlo, estas y muchas otras son las
razones por las que la resistencia al avance en una aeronave es de suma importancia
aun hoy en dia, después de todo el trabajo e investigacion realizada en este campo, los
trabajos hechos son de indole importancia para la teoria, experimentacion y para la
solucion numérica de este tipo de problemas.

Varios cientificos atreves del tiempo hicieron aportaciones en el desarrollo de la
mecénica de fluidos tedrica, esto no se hubiera logrado sin la experimentacion en la
mayoria de los casos, debido a que la experimentacion tiene un papel importante dentro
de la investigacion ya que permite definir los limites de la investigacion asi como
también permite comprobar y corroborar a un nivel real lo que tedricamente se predice.
Ahora bien, demos una breve resefia de los descubrimientos o estudios mas relevantes
de tiempos pasados, como una de ellas podemos recordar a quien establecié una
solucién exacta para el fluido en reposo y las expresiones de la fuerza flotacién en
varios cuerpos, esto fue establecido por Arquimedes Caballero quien naci6 en el afio
287 A.C. y fallecio en el 212 A.C. mucho tiempo después un personaje muy conocido y
estudiado por todo el mundo dedujo correctamente la ecuacién de conservacion de la
masa para flujo incompresible plano unidimensional. Aun nivel teérico y de observacion
Leonardo da Vichi hizo algunas otras aportaciones a la mecéanica de fluidos en cuanto
a la visualizacion de fenémenos relacionados con fluidos, realizo la descripcion de la
ahora famosa descomposicion de turbulencia de Reynolds y en la descripcidén de agua
con remolinos detras de un cuerpo redondeado, da Vinci fue el proveedor de lo que la
referencia mas antigua de la importancia de los veértices en el movimiento de fluido [4].
Personajes como Daniel Bernoulli hicieron que el desarrollo teérico en la dinamica de
fluidos fuera de relevancia, Bernoulli con su mas importante publicacion de
Hidrodinamica la cual discute la presion y velocidad de los fluidos y delinea la ecuacion
propuesta por el mismo, Leonard Euler quien en 1757 publico su importante juego de
ecuaciones para flujo no viscoso que son conocidas por su hombre, Jean le Rond
D‘Alembert quien en 1952 escribié acerca de lo que ahora es conocido como la paradoja
de D’Alembert, que anuncia que la resistencia de un cuerpo sumergido en un flujo
incompresible no viscoso es numeéricamente igual a cero [5], de esta manera se dieron



los avances en la teoria de la dinamica de fluidos hasta que paso poco mas de un siglo
y medio de la publicacién del libro de Newton “principia mathematica” publicado en el
afio de 1967, para que los primeros principios de flujos viscosos fueran afirmados en la
forma de las ecuaciones de Navier-Stokes, con contribuciones de Navier en 1823,
Cauchy en 1928, Poisson en 1829, Saint Venant en 1843 y Stokes en 1945. Con muy
pocas excepciones, las ecuaciones de Navier-Stokes proveen un modelo excelente
tanto para flujos laminares como para turbulentos [4]. Otros personajes de renombre
hicieron aportaciones de alta importancia como Osborne Reynolds quien publico el
experimento clasico de la tuberia y mostro la importancia del niumero adimensional de
Reynolds nombrado en su honor, Ludwig Prandtl quien se hizo famoso en 1904 con su
articulo referente al movimiento de fluidos con muy pequefia resistencia que introdujo
a la teoria de la capa limite, su articulo en teoria del perfil aerodinamico, publicado en
la siguiente década, formo las bases para el calculo de la resistencia por friccion,
transferencia de calor y separacion de flujos turbulentos con la longitud de mezclado de
Prandtl para intercambio de impulso turbulento [5], y por otro lado también tenemos J.
Nikuradse quien en 1933 describe la relacién entre el flujo en una tuberia, el factor de
friccion y el numero de Reynolds, estos entre tantos personajes fueron el pilar que hoy
sostiene lo que conocemos como mecénica de fluidos teorica. Estas son las bases que
nos permiten hoy definir en su totalidad el comportamiento de los fluidos en un nivel
teorico.

Como se observo el desarrollo tedrico y experimental de la dinamica de fluidos ha sido
extensa desde los pensamientos y trabajos de Arquimedes hasta las ecuaciones de
Navier-Stokes que son las ecuaciones para los flujos incompresibles y viscosos en los
cuales tienen su participacion los perfiles alares. Los trabajos modernos en el andlisis
de estos flujos nos ayudan mucho a comprender el comportamiento que estos tienen.

Uno de los trabajos que llama mucho la intension titulado “Andlisis de dindmica de
fluidos en un perfil aerodindmico” de Oyarzun Suérez C. A. [6]. Que se centra en
estudiar el comportamiento de las fuerzas que actdan en un perfil aerodinamico para
angulos de ataque en un rango de 0° a 90°. Para diferentes angulos de ataque, se
analizaron las frecuencias de las componentes armonicas de la vibracién inducidas por
el desprendimiento de voértices el cual puede ser importante en el disefio. El analisis se
le fue practicado a un perfil NACA 0021 (National Advisory Comitee of Aeronautics) en
el régimen de un numero de Reynolds de 2.7x10° para poder encontrar los resultados
se aplicd la metodologia considerada la simulacion numérica del fendmeno de
naturaleza periodica utilizando software de CFD. Los resultados obtenidos fueron
validados mediante resultados experimentales. Se representd el comportamiento del
flujo de fluidos en torno de un perfil aerodinamico expuesto a corriente libre para
pequefios y grandes angulos de ataque. Los resultados de la modelacién muestrearon,
en general, una buena aproximacion cualitativa en algunos de los parametros de
estudio (cuervas de lift y drag), pero también en determinadas situaciones la
modelacién no fue del todo satisfactoria (frecuencias de fuerzas de arrastre). En si el
trabajo de Oyarzun el analisis del espectro en pequefios angulos de ataque no ha sido



valido, pues no se disponen de datos experimentales al respecto. Debido al mayor
incremento de tiempo permisible en pequefios angulos fue posible registrar una
muestra mas significativa de datos y asi obtener una mejor representacion de las
fuerzas en el dominio de la frecuencia. Para grandes angulos, debido al largo tiempo
de procesamiento Yy ala alta frecuencia de muestreo impuesto por el incremento de
tiempo maximo se registraron una gran cantidad de datos, pero estos no fueron
representativos ya que solo abarcan un corto lapso de tiempo. En la prueba
experimental de este mismo trabajo se registraron datos durante 35 segundos lo que
permite captar frecuencias bajas, pero en el CFD dado el largo tiempo de
procesamiento, solamente se tomaron muestras de 3 segundos en angulos pequefios
y 1 segundo para grandes angulos de ataque. Evidentemente, esto esta muy por debajo
de lo necesario para una muestra representativa.

En el trabajo titulado “analisis de perfiles, planos y aviones: estudio y disefio de un cn-
235” de Lucas Fernandez [7], en el cual introduce al lector en el mundo del disefio y
estudio de los perfiles alares y aviones a escala, mediante el uso de software, en este
caso utilizan un software gratuito llamado XFLR5. Precisamente este trabajo se enfoca
en el modelado de planos y aviones completos con el fin de aprender a manejar el
programa y principalmente demostrar como poder obtener y modificar el rendimiento
de los modelos. En el presente trabajo explican los diversos aspectos que influyen en
los perfiles y planos, el funcionamiento de los flaps, los perfiles simétricos, la
nomenclatura NACA vy la importancia del mallado en el andlisis. Principalmente se
analizaron los tipos y efectos de la entrada en pérdida, los tipos de planos y de timones
de cola, la distribucion de presiones, asi como las diversas variables de disefio. Se
realizaron diversos analisis de estabilidad, sustentacién o velocidad y revisaron los
resultados de la aeronave disefiada. Asi mismo se estudiaron las repercusiones sobre
el disefio del avion que producen las modificaciones en la forma del modelo, en el centro
de gravedad, o la velocidad de planeo entre otras, con el fin de mejorar sus
performances. Después de todos los analisis mencionados se llegd a la conclusién en
este proyecto que tras disefiar desde casa un avion de inicio a fin, después de haber
visto el disefio de perfiles, que sin duda alguna es la parte principal y donde reside la
clave para obtener buenos modelos, ya que es la mas sencilla y barata a la hora de
disefiar. Posteriormente estudiaron como se definen los fuselajes y su ensamblaje. Los
principales problemas que encontraron fue principalmente de analisis, aspecto que con
paciencia y experiencia pudieron subsanar, por otro lado la edicion de modelos creados
resulto muy facil y entretenida, y una vez que consiguieron obtener los graficos , analizar
la informacion que aportaron no fue excesivamente complicada. Las posibilidades que
presento el programa fueron enormes, y pese a no resultar intuitivo ni de aspecto
amigable resulta ser muy potente y una gratuita herramienta de calculo. Esta
investigacién aporto algo de luz sobre el disefio de aviones mediante el XFLR5 ya que
fue un trabajo ambientado como una guia de uso.

En un trabajo titulado “Numerical Study of Navier-Stokes Equations in Supersonic Flow
over a Double Wedge Airfoil using Adaptive Grids” de V. Gopal, R. Kolluru [8], el cual



es un estudio numérico de las caracteristicas aerodinamicas en flujo supersoénico
laminar estable sobre un perfil de superficie de doble cufia de sustentacién, se lleva
acabo usando el método de elementos finitos basado en CFD (Computacional Fluid
Mechanics) utilizando la herramienta computacional COMSOL Multiphysics. Las
caracteristicas aerodinamicas del doble cufia, como la sustentacién y la resistencia son
analizadas por la solucion de las ecuaciones de Navier-Stokes en el campo de flujo
para diferentes porcentajes de espesores con relacion a la cuerda (T_c) y el angulo de
ataque a en el flujo libre de numero de Mach (M=2.5). En el trabajo se utilizé el modulo
de alto numero de Mach con pseudo metodologia paso a paso, el tiempo y la técnica
grillada adaptativa para obtener una solucion de estado estacionario con una marcha
en el tiempo y para capturar los choques que se producen en el campo de flujo. La
simulacion se realizé para 21 casos y para cada caso se obtuvo primero la solucion de
Euler y luego se hizo como la condicion inicial para la simulacion con propiedades de
viscosidad. Los coeficientes aerodinamicos como CL, CD y Cp son evaluados tanto
desde la teoria de expansion de choque y la simulacion numérica de Navier-Stokes
para el doble cufia, con conexion de flujo Mach (M=2.5) para diferentes configuraciones.
Ahora el CL y los gréaficos de CD se obtuvieron de simulaciones COMSOL Multiphysis
para diversas configuraciones del perfil aerodinAmico ref. Figuras 1.1 y 1.2,
respectivamente.

—eile— <<l ta
Double Wedge Bi-Convex ’ Ca >
Figura 1.1.- Corte transversal del tipico perfil Figura 1.2.- Diagrama esquematico que indica la
aerodinamico supersdnico [7]. geometria de doble cufia aerodindmica [7].

Para los casos de las gréaficas de presion se trazan para un T_c=0.1, y un angulo de
ataque a=4 grados y 12 grados ref. Figura 1.3 y 1.4. La solucion obtenida a partir del
estudio realizada con FEM herramienta COMSOL Multiphysics esta en buen acuerdo
con la teoria de choque-expansion que indica el comportamiento de campo de flujo.
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Figura 1.3.- Modelo de simulacién 2D en Comsol enla  Figura 1.4.- La red adaptativa de tc = 0,1 y a = 120 case [7].
regiéon sombreada representa el régimen de flujo [7].

El error de entre la teoria de expansion de choque y de la teoria del flujo viscoso
compresible indica los efectos de la viscosidad y la estela que existen en la realidad y
por lo tanto COMSOL Multiphysics imita los efectos realistas a los estandares
aceptables que proporcionan a los usuarios una plataforma para simular el flujo a un
alto nimero de Mach junto a otras fisicas requeridas. La cufia de doble perfil
aerodinamico se simuldé por 24 casos con las condiciones de entrada similares a las
condiciones atmosféricas que prevalecen a los 12 km de altitud de crucero y con el flujo
libre de nimero de Mach M = 2.5. Los valores de los coeficientes obtenidos de la
simulacion numérica en el estudio actual sélo son aplicables para Envergadura infinita
que tiene una seccidén aerodinamica congruente con perfil aerodindmico disefiado en
este trabajo. En la gama de parametros que se variaron en este estudio no se observé
ninguna separacién de flujo en la superficie del perfil aerodinamico en cualquiera de los
casos. Como se pudo observar en el trabajo anteriormente descrito, se analizé un perfil
simétrico romboidal o de superficie de doble cufia a altas velocidades y altos nimeros
Mach, cambiando la configuracion del angulo de atague y dedujeron que el
comportamiento del perfil en el modelo por FEM era similar al comportamiento que este
tendria en la verdadera naturaleza fisica.

Mientras tanto por otra parte, los autores Huebsch y Rothmayer [9] realizan un estudio
usando un algoritmo de capa limite de interaccion para la investigacion referente a los
efectos de la rugosidad de pequefia escala en el mecanismo de separacién laminar,
donde “pequefia-escala” se define como la rugosidad total contenida dentro de la capa
limite, en el desarrollo de esta simulacion el punto de separacion es definida para un
flujo bidimensional alrededor de un perfil simétrico biconvexo con elementos de
rugosidad de pequefia escala adheridos a la superficie. Cabe resaltar que los autores
hacen mencion de la alta resolucion obtenida en las areas de interés a tal grado que se
utilizaron mas de 4 millones de puntos de malla en la direccion del flujo para describir
los resultados del mismo, cosa que se logré gracias a la implementacion del algoritmo
de capa limite de interaccion, contrario a si se hubiera utilizado el algoritmo Navier-
Stokes. A manera de conclusién los autores mencionan que la metodologia y el
esquema numérico de simulacién resulta de alta efectividad en caso de necesitar una



alta resolucion de mallado, ademas se menciona que los resultados muestran que la
rugosidad de pequefia escala puede alterar las caracteristicas del punto de la
separacion laminar.

Existen muchos trabajos enfocados en el estudio del comportamiento de los perfiles
aerodinamicos por medio de CFD utilizando el método de elementos finitos (FEM) en
los cuales se analizan las caracteristicas de disefio de los perfiles un ejemplo de este
tipo de trabajo es elaborado por Andrei Mugur y Sandor Bernad en su trabajo titulado
“2d Numeérica Simulacién of the Stationary Flow Around a Blade of the Achard Turbine”
[10]. En el cual se analiza la corriente de agua en una turbina, se lleva a cabo tanto con
COMSOL Multiphysics 3.3 y con el software de Fluent 6.0.1, con el fin de comparar los
resultados y las capacidades de software. EI modelo k-¢ de turbulencia fue
seleccionado y la misma geometria y condiciones de contorno se consideraron dentro
de los calculos. Ahora bien, con el fin de representar el comportamiento de flujo
estacionario alrededor de una seccion transversal de una hoja o alabe fijo de la turbina
de Achard. El valor de la velocidad aguas arriba se toma de modo que el nimero de
Reynolds en el perfil fijo excede de 105, por lo tanto el flujo puede ser supuesto que
tienen las mismas caracteristicas que en el caso real de rotacion. El tiempo de ejecucion
parece favorecer el uso de Fluent para los problemas méas complejos (es decir, mayor
cantidad de celdas), pero como los dos equipos que se utilizaron para las simulaciones
numericas estan lejos de tener la misma potencia de calculo, esta declaracion debe ser
observada con reservaciones. Por otro lado, para los perfiles que se pueden generar a
partir de ecuaciones matematicas conocidas (como los perfiles de NACA), la
interoperabilidad entre COMSOL vy el software MATLAB da una ventaja en el aspecto
de generaciéon de geometria de COMSOL. Aunque los resultados globales con respecto
a los coeficientes de presion sobre las superficies de sustentacion estan de acuerdo
con los resultados experimentales estaticos, es obvio que tales métodos
computacionales no pueden predecir el fendmeno dindmico puesto que se informé en
el caso de turbinas de ejes verticales de flujo cruzado. Por otra parte, las simulaciones
2D pueden ser aceptables para las palas con perfiles de seccién transversal constante
a lo largo del eje z, pero no permiten una descripcion precisa del flujo de turbinas de
eje vertical de flujo cruzado con seccion transversal variable de hoja a lo largo del eje z
como la hoja delta de la turbina de Achard.

Se desarrollaron experimentaciones para el estudio de la estructura de la estela de
turbulencia de un perfil aerodinamico, incluyendo los efectos de la rugosidad de la
superficie, en diferentes niveles de turbulencia de corriente libre a condiciones de un
flujo transodnico, realizada por Zhang y M. Ligrani [11] a mediados de 2006.
Determinaron que en la medida en la que la rugosidad de la superficie aumenta, en
consecuencia todas las cantidades de la estela del perfil se ensanchan
significativamente y las frecuencias no dimensionales de voértice disminuyen. Por otra
parte la turbulencia de la corriente libre tiene un efecto escaso o poco influyente en el
perfil de velocidad de la estela, la estructura de turbulencia, y la frecuencia de
desprendimiento de vortices, especialmente en la seccion de corriente por debajo del
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perfil con superficies rugosas. Definieron que en comparativa con los perfiles simétricos,
los perfiles de estela producidos por la estela de perfiles asimétricos también tienen una
alta dependencia de la rugosidad de la superficie, pero son menos sensibles a las
variaciones de la intensidad de turbulencia de corriente libre. No estd demés remarcar
que durante la experimentacion y la exposicion de los resultados, los autores enmarcan
las incertidumbres de las cantidades medidas asi como también marcan el tamafio de
estas. En el trabajo se observa la importancia de la rugosidad en los materiales de los
perfiles ya que la rugosidad puede ser benefactora para el comportamiento del perfil o
todo lo contrario.

Estas son la investigaciones mas relevantes que se encontraron, como se puede
apreciar hay gran avance en el area aerondutica, pero falta incursionar precisamente
en las fuerzas de arrastre y empuje de los perfiles, por lo cual se parte desde estos
estudios para realizar investigacion que adecuada para poder comprender el
comportamiento de un perfil cuando se somete a diferentes condiciones de frontera. Se
realizara la investigacion y metodologia con ayuda de la herramienta computacional
mediante experimentacion numérica con ayuda de los CFD, en este caso el método de
los elementos finitos (FEM). La experimentacion es un método bastante certero, exacto
y el de mayor precision, debido a que se experimenta bajo condiciones y parametros
similares a los que se tendrian en un vuelo de un avién, si este es el caso, sin embargo
existen herramientas computacionales que se aproximan a los resultados que se
pudieran obtener mediante la experimentacion, estas herramientas son los softwares
de simulacion, en este caso un CFD. Se confia mucho en el CFD debido a su gran
aproximacion a resultados con experimentacién y principalmente su bajo costo a
comparacion de la experimentacion.

11



REFERENCIAS. CAPITULO 1

[1] Galindo Coronado, Ernesto, 2012, “Modelado de una hélice y de una estructura de
soporte de un aerogenerador tipico”

[2] M. B. Rosales, V. H. Cortinez, 2009, “calculo de coeficientes aerodinamicos de
perfiles de bajo Reynolds mediante el método de elementos finitos”

[3] Houghton, E.L., Carpenter, P.W. “Aerodynamics for Engineering Students”
[4] Gad-El-Hak, M. “Fluid Mechanics from the Beginning to the Third Millennium”.

[5] Rosentrater, K.A., Balamuralilikrishna R., “Essentials highlights of the History of Fluid
Mechanics”

[6] Oyarzin Suares, C. A., 2005, “Analisis de Dinamica de Fluidos en un Peffil
Aerodinamico”, Tesis de maestria, universidad del bio-bio, facultad de ing. Mecanica,
Concepcion, Chile.

[7] Lucas Fernandez, 2002, “Analisis de Perfiles, Planos y Aviones: Estudio y Disefo
de un cn-235”, Universidad Carlos iii de Madrid, escuela politécnica superior, Madrid
Espania.

[8] V. Gopal, R. Kolluru, 2012, “Numerical Study of Navier-Stokes Equations in
Supersonic Flow Over a Double Wedge Airfoil Using Adaptive Grids”, BMS College of
Engineering, Bangalore, Karnataka, India.

[9] Andrei Mugur, Sandor Bernad, 2007, “2d Numerical Simulation of the Stationary
Flowaround a Blade of the Achard turbine”, Scientific Bulletin of the “Politehnica”
University of Timisoara Transactions on Mechanics, Timisoara, Romania.

[10] Huebsch, W.W., Rothmayer A.P., “Small-Scale Roughness Effects on Laminar
Separation”

[11] Zhang, Q., Ligrani, P.M. “Wake Turbulence Structure Downstream of a Cambered

Airfoil in Transonic Flow: Effects of Surface Rughness and Freestream Turbulence
Intensity”

12



CAPITULO 2. FUNDAMENTOS TEORICOS

2.1.- Introduccion.

Para comenzar a hablar de acerca del presente tema es preciso realizar una breve
introduccioén a los perfiles aerodindmicos para poder comprender el significado de los
términos que utilizaremos mas adelante. Para el estudio de los efectos aerodindmicos
sobre un perfil es necesario conocer los conceptos y procedimientos existentes en la
actualidad para el célculo, disefio y analisis de los perfiles. La literatura aqui presentada,
esta destinada al estudio de los perfiles aerodinamicos utilizados en las aeronaves.
Posteriormente en el presente capitulo se abordan conceptos de mecanica de fluidos y
las ecuaciones que rigen el comportamiento de los fluidos a través de los perfiles, todo
esto para poder facilitar la comprension de los procedimientos para el andlisis de los
perfiles aerodindmicos.

Es muy importante saber lo que es un perfil alar, asi como también es muy importante
saber como se clasifican. En este capitulo estudiaremos precisamente los perfiles
aerodinamicos, sus caracteristicas y su clasificacion; también estudiaremos la rama de
la mecéanica de fluidos que influye para que los perfiles aerodinamicos puedan hacer
todas sus funciones esperadas.

La aerodindmica estudia las acciones sobre un cuerpo que se encuentra inmerso en el
seno de una corriente fluida, ya sea porgue el cuerpo se mueve en el seno de un fluido
en reposo o el fluido se mueve alrededor del cuerpo que permanece en reposo. Se
toma mucho en cuenta la segunda suposicion para estimaciones de célculos y
experimentacion, ya que es mas facil hacer fluir un fluido a través del perfil que hacer
fluir el perfil a través del fluido.

2.2.- Perfiles aerodinamicos.

En aeronautica y la aerodinAmica le denominan perfil alar, perfil aerodinamico o
simplemente perfil, a la forma geométrica que al desplazarse a través del aire o
cualquier fluido es capaz de crear a su alrededor de una distribucion de presiones que
genere sustentacion.

El perfil aerodinamico es uno de los elementos mas importantes en el disefio de
superficies sustentadoras porque forma parte de ellos como las alas, o de otros cuerpos
similares como alabes o palas de hélice o de rotor. Los perfiles aerodinamicos son muy
importantes en el area aeroespacial debido a que forman parte de las alas de un avion
y de las aspas de los alabes de las turbinas, elementos importantisimos en una
aeronave para poder lograr su buen funcionamiento y o asi poder emprender el vuelo.
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2.2.1.- Definicidon y descripcion de los perfiles aerodinamicos.

Los perfiles aerodindmicos son elementos empleados en las aplicaciones
aerodindmicas, por ende, un perfil aerodinamico es un cuerpo que posee una forma tal
que le permite aprovechar al maximo las fuerzas originadas por las variaciones de
velocidades y presiones de una corriente de aire, por tanto, podemos concluir que son
elementos constituidos para generar fuerzas empleando un fluido que bordea el
contorno de dicho elemento.

Figura 2.1.- Perfil aerodinamico envuelto en lineas de corriente. [1]

Un perfil alar corresponde a una seccién del ala disefiada para obtener mejores
caracteristicas aerodinamicas. Permite generar una fuerza de sustentacion debido a las
diferencias de presién que actian en la parte superior del ala (extradés) y en la parte
inferior del ala (intradds), y que se debe a ala diferente longitud del camino recorrido
por las moléculas del aire sobre dichas superficies. La longitud del extradds, al ser
curvo, es mayor que la longitud del intradés produciéndose asi una presiéon mayor la
cual genera una fuerza sustentadora.

En aerondutica se denomina perfil alar, perfil aerodinamico o simplemente perfil, a un
contorno de forma curvada, que al desplazarse a través del aire es capaz de crear a su
alrededor una distribucion de presiones tal que genere sustentacion propia. [2]

Un perfil aerodindmico es cualquier seccion del ala cortada por un plano paralelo a la
cuerda de la misma. Los perfiles se pueden dividir en dos grandes tipos: simétricos y
asimétrico. [3]

Si bien observamos un perfil aerodinamico nos podemos dar cuenta que la forma que
este tiene viene siendo armonica de acuerdo con el fluido, con un borde redondeado
gue le permite deslizarse sin mucho problema en el medio fluido, y su forma hace que
el fluido fluya sin problemas sobre de él, es asi pues como el perfil es disefiado para
generar la menor resistencia posible al avance cuando este se encuentra inmerso en el
fluido.
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2.2.1.2.- Terminologia de un perfil aerodinamico.

Para poder realizar el estudio adecuado de los perfiles aerodinamicos es necesario
definir las caracteristicas geométricas que describen a un perfil, saber la estructura con
la cual este esta formado asi como su terminologia, saber como se llaman cada una de
Sus secciones y partes geométricas. A continuacion se describird la nomenclatura
establecida por la NACA (National Advisory Committee for Aeronautics), debido a que
muchos de los perfiles NACA son comunmente usados en la actualidad y por qué esta
nomenclatura esta muy bien establecida.

Posiciéon _ Espesor

del Maximo 1
Linea de
Espesor
Radio del — Mzipxim o ™ — Combadura
Borde de Extrados |I Media Linea de
Ataque { la Cuerda
|
Bordede  _ ] 1
Ataque — Intrados \ Borde de
] o iUSLCCLIOIﬁL? ].ﬂ Salida
rdenada Maxima Ordenada
Maxima
- Cuerda -

Figura 2.2.- Terminologia de un perfil. [4]

La descripcién de cada uno de los elementos geométricos asi como su terminologia es
la siguiente:

1.- Extradés.
El extradds es la parte superior del perfil, la parte donde esta la combadura.

2.- Intrados.
El Intradds es la parte inferior del perfil, la parte mas recta de un perfil.

3.- Borde de ataque.
Es el punto mas delantero de un perfil.

4.- Borde de salida.
Es el punto mas trasero del perfil.
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5.- Linea de la cuerda. Es lalinea recta que pasa por el borde de ataque y por el borde
de salida.

6.- Cuerda. Es la linea recta que une el borde de ataque con el borde de salida. Es una
dimension caracteristica de un perfil aerodinamico.

7.- Linea de combadura media. Es la linea equidistante entre el lado de succion
(extradds) y el lado de presidn (intradds). Esta linea “fija” la combadura del perfil. Si la
linea de combadura media queda sobre la cuerda se dice que la combadura es positiva,
si queda por debajo, negativa, y si va por debajo y por arriba, doble combadura.

8.- Ordenada maxima de la linea de combadura media. Es la maxima distancia entre la
linea de combadura media y la cuerda del perfil. El valor suele quedarse en porcentaje
de la cuerda.

9.- posicion de la combadura maxima. Es la distancia medida a partir del borde de
ataque, en porcentaje de la cuerda, donde se encuentra la ordenada maxima de | linea
de combadura media.

10.- Espesor méaximo. Es la distancia méaxima entre el lado de succion y el lado de
presion, medida perpendicularmente a la cuerda. Es una caracteristica importante, que
se expresa en porcentaje de la cuerda. El valor varia desde un 3% en los perfiles
delgados hasta un 18% en los mas gruesos.

11.- Posicion del espesor maximo. Es la distancia paralela a la cuerda, medida desde
el borde de ataque hasta la ordenada donde existe el espesor maximo del perfil.

12.- Radio de combadura del borde de ataque. Define la forma del borde de ataque y
es el radio de un circulo tangente al lado de succién y el lado de presion, y con su centro
situado en la linea tangente a la linea de combadura media y pasa por el borde de
ataque [5], [6].
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2.2.2.- Clasificacion de perfiles aerodinamicos.

2.2.2.1.- La serie de perfiles NACA.

Los perfiles NACA son las formas aerodinamicas que tienen las alas de aviones
desarrollados por el Comité Consultivo Nacional para la Aeronautica (NACA) por sus
siglas en ingles. La forma de los perfiles de ala NACA describe el uso de una serie de
digitos que siguen a la palabra "NACA." Los parametros en el codigo numeérico que se
pueden introducir en las ecuaciones especificas para generar con precision la seccion
transversal de la superficie de sustentacion y calcular sus propiedades y asi poder
saber o darse una idea del comportamiento del perfil alar.

Las primeras series NACA, fueron las de cuatro digitos, cinco digitos y las modificadas
de cuatro y cinco digitos fueron generados usando ecuaciones de analiticas que
describen la combadura de la linea media del perfil asi como la discusion de espesor a
lo largo de la longitud del perfil. Familias posteriores, incluyendo la serie seis, son
formas mas complicadas derivadas de métodos teoricos en lugar de métodos
geométricos. Antes que el comité nacional asesor para la aeronautica (NACA)
desarrollara estas series, el disefio de perfiles aerodinamicos era de forma arbitraria,
sin alguna guia para el disefiador excepto su previa experiencia con formas conocidas
y experimentacion con modificaciones de aquellas formas [7].

Los perfiles NACA son una serie de perfiles aerodinamicos que fueron creados por la
NACA (National Advisory Committee for Aeronautics) como ya bien hemos estado
recalcando esto anteriormente, estos perfiles se engloban segln sus caracteristicas de
la siguiente manera.

2.2.2.2.- Serie NACA de 4 Digitos.

La serie naca de cuatro digitos es la primer familia de perfiles aerodinamicos disefiados
usando aproximacion analitica, a continuacion se presenta que significa cada uno de
sus términos utilizando la terminologia de los perfiles.

e El primer digito especifica la combadura maxima (m) en porcentaje de la cuerda.
e El segundo digito indica la posicion de la combadura maxima (p) desde el bode
de ataque en decimas de la cuerda.
e Los dos ultimos digitos nos indican el espesor maximo (t) del perfil en porcentaje
de la cuerda.
Esta serie NACA de cuatro digitos tienen por defecto un valor maximo de espesor del
30% de la cuerda. [3]

Por ejemplo el perfil NACA 2412, como podemos observar es un perfil de cuatro digitos,
de los cuales el primer digito me indica que la combadura maxima es del 2%, el segundo
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digito me indica que la maxima combadura esta localizada al 40% (.04 cuerdas) del
borde de ataque, por ultimo los dos digitos que faltan definen el espesor maximo de la
cuerda que en este caso es del 12%.

2.2.2.3.- Serie NACA de 5 Digitos.

La serie NACA de cinco digitos usa la misma forma que la serie de cuatro digitos pero
la linea de combadura media se define de diferente forma y la convencion de la
nomenclatura es un poco mas complicada.

e El primer digito cuando es multiplicado por 3/2, produce el coeficiente de
sustentacion de disefio (cl) en décimas.

e Los digitos siguientes, el segundo y tercer digito, cuando son divididos entre 2,
resulta la posicion de la combadura maxima (p) desde el borde de ataque en
decimas de la cuerda o como porcentaje de ella.

e Los siguientes dos digitos, el cuarto y quinto digito, nos indican el espesor
méaximo del perfil (t) dado en porcentaje de la cuerda.

Los perfiles de la serie de 5 digitos tienen por defectos un espesor maximo en el 30%
de la cuerda. [3]

Por ejemplo el perfil NACA 12312, como bien sabemos el primer digito nos indica que
el coeficiente de sustentacion de disefio es de 0.15, los siguientes dos digitos me
indican la combadura maxima desde el borde de ataque que es 11.3% de la cuerda, y
los dltimos dos digitos indican que tiene un espesor maximo del 12%.

2.2.2.4.- Serie NACA de 4 y 5 digitos modificada.

Los perfiles del bombardero B-58 son miembros de la serie 4 y 5 digitos, sin embargo
los nombres son ligeramente diferentes a esas formas que han sido modificadas.
Considérese el perfil aerodindmico raiz, NACA 0003.46-64.069, como un ejemplo. La
forma basica es la 0003, un 3% de espesor con 0% de combadura. Esta forma es un
perfil simétrico que es idéntico por encimay por debajo de la linea de combadura media.
La primera modificacion que se considera es el 0003-64. El primer digito después del
guion se refiere a la redondez de la nariz. El valor de 6 indica que el radio de la nariz
es el mismo que el perfil original mientras que un valor de 0 indica un borde de ataque
puntiagudo o afilado. Al incrementar este valor significa que se incrementa la redondez
de la nariz. El segundo digito determina la posicion del espesor maximo de decima s de
la cuerda. La posicion estandar del espesor maximo de los perfiles de 4 y 5 digitos es
al 30% detras del borde de ataque. En este ejemplo, la posicion del espesor maximo se
ha movida al 40% de tras del borde de ataque. Finalmente, se debe notar que el
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00033.46-64.069 tiene dos arreglos de digitos precedidos por decimales. Estos indican
simplemente ligeros ajustes al espesor maximo y la posicion. En lugar de que sea 3%
de espesor, este perfil tiene 3.46% de espesor. En lugar de que el espesor maximo sea
localizado al 40% de la cuerda, la posicion sobre este perfil esta al 40.69% de la cuerda.

[7]

2.2.5.- Serie NACA 1 o0 NACA 162.

La serie 1 se desarroll6 basandose en una teoria de relaciones geométricas. Por el
momento estos perfiles aerodinamicos fueron disefiados durante la década de 1930, al
mismo tiempo que muchos avances se habian hecho en los métodos de disefio inverso
de los perfiles aerodinamicos. El concepto basico detras de esta aproximacion de
disefio es especificar la distribucion de presiones o velocidades deseada sobre el perfil,
esta distribucion determina las caracteristicas de sustentacion de la geometria, y
entonces determinar la forma geométrica que produce esta distribucion de presiones y
velocidades. Como un resultado, estos perfiles aerodinamicos no fueron generados
usando algunos arreglos de expresiones analiticas como los de las series 4y 5. Los
perfiles de la serie 1 son identificados por 5 digitos, como por ejemplo el NACA 16-212.
El primer digito, 1, indica la serie, esta serie fue disefiada para perfiles con regiones de
escaso flujo supersonico. El 6 especifica la posicion de presion minima en decimas de
la cuerda, 60% detras del borde de ataque en este caso. Seguido del guion, el primer
digito indica el coeficiente de sustentacién en decimas (0.2) y los dos ultimos digitos
especifican el espesor méximo en decimas de la cuerda (12%). Debido a que los perfiles
16-xxx son los unicos que han tenido mucho uso, esta familia es referida usualmente
como la serie 16 en lugar de nombrarla como una subfamilia de la serie 1 [5], [6].

2.2.2.6.- Serie NACA 6 Digitos.

La serie 6 fue derivada usando un método teérico mejorado que, como la serie 1,
dependia especificamente de la distribucion de presiones o velocidades deseadas y
empleaba matematicas avanzadas para generar la forma geométrica requerida. La
meta de esta aproximacion fue disefiar perfiles que maximizaran la regién sobre la cual
el flujo de aire se conserva laminar. Y para hacer esto, el arrastre sobre un pequefio
rango de coeficientes de sustentacion se debe reducir sustancialmente. La
nomenclatura de la serie 6 es de las mas confusas de cualquiera de las familias
previamente sefialadas, especialmente debido que tiene diferentes variaciones. Uno de
los més comunes ejemplos es el NACA 641-212, a=0.6. En este ejemplo, el 6 expresa
la serie e indica que esta familia es disefiada para flujos laminares mas grandes que
las series 4 y 5. El segundo digito, 4, indica la posicién de la presién minima en decimas
de la cuerda (0.4c). El subindice 1 indica que un bajo arrastre se mantiene en
coeficientes de sustentacion 0.1 por encimay por debajo del coeficiente de sustentacion
de disefio (0.2) especificado por el primer digito posterior al guion en décimas. Los dos
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altimos digitos especifican el espesor en porcentaje de la cuerda, 12%. La fraccion
especificada por a=_ indica el porcentaje de la cuerda del perfil sobre la cual la
distribucién de presiones es uniforme sobre el perfil, 60% de la cuerda en este caso. Si
no se especifica, la cantidad que se considera es 1 o en su defecto la distribucion es
constante sobre todo el perfil [5], [6].

2.2.2.7.- Serie NACA 7 Digitos.

La serie 7 fue un logro adicional ala maximizar las regiones de flujo laminar sobre un
perfil diferenciando las posiciones de la presion minima sobre las superficies superior
e inferior. Un ejemplo es el NACA 7472315. El 7 denota la serie, el 4 da la posicion de
la presiébn minima sobre la superficie inferior en decimas de cuerda (70%). El cuarto
caracter, una letra, indica las formas usadas para la distribucion de espesor y del linea
media. Una serie de formas estandarizadas derivadas de las primeras familias se
designan por diferentes letras. Otra vez el quinto digito indica el coeficiente de
sustentacion de disefio en decimas (0.3) y los dos ultimos digitos son el espesor del
perfil en porcentaje de la cuerda (15%) [5], [6].

2.2.2.8.- Serie NACA 8 Digitos.

Una variacién final de la metodologia de las series 6 y7 fue la serie NACA 8 disefiada
para el vuelo a velocidades supercriticas. Como los primeros perfiles aerodinamicos, la
meta fue maximizar la magnitud del flujo laminar en las superficies superior e inferior
de forma independiente. La nomenclatura es muy similar a la serie 7, un ejemplo es el
NACA 8352216. El 8 designa la serie, el 3 es la posicion de la presién minima sobre la
superficie superior en decimas de la cuerda (0.3c), el 5 es la posicion de la presion
minima sobre la superficie inferior en decimas de la cuerda (0.5¢), la letra A distingue
los perfiles que tienen diferentes formas de combadura y espesor, el 2 denota el
coeficiente de sustentacion de disefio en decimas (0.2), y el 16 se refiere a la espesor
del perfil en porcentaje de la cuerda (16%) [5], [6].

2.2.3.- Principio de funcionamiento de los perfiles aerodinamicos.

Para comprender esto, sera necesario remontarnos hasta una pregunta que tal vez
muchos nos hicimos cuando éramos nifios e incluso ya de adultos: ¢ por qué vuela un
avion? Un elemento méas pesado que el aire y que es capaz de vencer la fuerza de
gravedad, manteniéndose en vuelo.
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Muchas son las causas, comencemos por la magica palabra de "sustentaciéon",
fenomeno fisico que tendriamos que explicar de manera sencilla y clara viendo estudios
de la funcion del ala, esto lo estudiaremos en el siguiente tema.

En un ala, lo que llamariamos largo, ancho y alto, se define en lenguaje aeronautico
como envergadura, cuerda y espesor. Envergadura es la distancia entre puntas de ala
o bordes marginales o simplemente donde comienzan las alas, cuerda es la distancia
entre (el borde de ataque) parte delantera y (el borde de salida) parte posterior del ala
como ya antes lo habiamos mencionado con anterioridad. Y por altimo recordaremos
que el espesor es la distancia entre la parte superior del ala (extradds) y la parte inferior
de la misma (intradds). Una vez recordados estos términos o parametro basicos de un
ala, le damos un corte en sentido perpendicular a la envergadura, es decir del borde de
ataque al borde de salida y tendremos una seccién que denominamos perfil.

Extrados

Intrados

Figura 2.3.- perfil alar, sefialando intradés y extradés.

Este, con algunos cambios segun el tipo de avion, tiene forma muy caracteristica, como
podemos observar en la figura 2.3. Es precisamente esa forma geométrica la que da
origen a la sustentacion. Haciendo desplazar un perfil plano dentro de un fluido laminar,
en este caso aire, si se pudieran ver las moléculas alrededor del cuerpo, se observaria
que la alteracion producida es minima, y los filetes de aire permanecen practicamente
paralelos.

Sin embargo, si ponemos un perfil alar en ese fluido, el comportamiento de los
imaginarios filetes de aire seria diferente. Naturalmente estos se ajustan a la forma del
perfil, pero en la zona de contacto con el extradds, por su mayor curvatura, los filetes
de aire se comprimen, lo cual obliga a las moléculas de aire a aumentar su velocidad
de paso, creandose asi una depresion o, lo que es igual, un efecto de succion en el
extrados del ala. Al contrario ocurre en el intradds, donde las lineas de corriente se
separan y se produce una sobre presion.
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Figura 2.4.- Perfil Alar sometido a una corriente de fluido, mostrando lineas de corriente.

Estos dos efectos contemplados en las leyes del movimiento de fluidos (Ley de
Bernoulli), hacen que nuestro perfil, y por lo tanto el del ala, sea sometido a una fuerza
vertical ascendente llamada sustentacion. En esta fuerza tiene mayor influencia la
depresion que se produce en el extradds, que la sobrepresion del intrados.

Vemos que el avidn vuela gracias a la succion del extrados, es decir como suspendido
del ala en lugar de apoyado sobre ella como generalmente se cree, esta es una
explicacion muy sencilla de cémo funcionan los perfiles aerodinamicos y por ende el
por qué vuela un avion y se puede mantener suspendido en el aire.

Como ya sabemos un avion se sustenta en el aire como consecuencia de la diferencia
de presiones que se origina al incidir la corriente de aire sobre un perfil aerodinamico,
como es el ala. En la parte superior de la misma se produce un aumento de velocidad
ya que la trayectoria a recorrer por las particulas de aire en esta, es mayor que en la
parte inferior, en el mismo tiempo. Por lo visto anteriormente se origina en la parte
superior una disminucion de presidn con respecto a la parte inferior, produciendo de
esta forma la sustentacion del ala. Ahora para una comprension mas detallada del
funcionamiento de los perfiles aerodinamicos estudiaremos cuidadosamente la las
fuerzas aerodinamicas como son la sustentacion y el arrastre, los coeficientes de
arrastre y sustentacién, también estudiaremos la distribucibn de presiones y
velocidades atreves de todo el perfil.

2.2.3.1.- Fuerza aerodinamica.

Si consideramos el aire moviéndose a través de un objeto, como lo muestra la Figura
2.4, y nos enfocamos en el recorrido del elemento infinitesimal de masa del gas,
denominado Elemento en el Fluido, se observa que a medida que pasa el tiempo se
presenta un cambio en la direccién y la magnitud de su velocidad; lo cual nos permite
definir la velocidad de flujo como la velocidad de un gas que fluye en cualquier punto
del espacio [3].
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Las fuerzas y momentos aerodindmicos presentes en cualquier cuerpo moviéndose a
través de un fluido, son originadas debido a la distribuciébn de presiones y a la
distribucion del esfuerzo cortante sobre su superficie [3].

Cuando el cuerpo lleva una orientacién determinada, como en el caso de los perfiles,
se presentan diferentes condiciones de fuerzas y momentos resultantes, como lo
muestra la figura 2.5.

"r

Figura 2.5. Fuerzas y Momentos Aerodinamicos [3].

Con base en la Figura 2.5 pueden deducirse las dos fuerzas aerodinamicas principales:
La fuerza de sustentacion, que es la componente de la fuerza resultante, siendo
perpendicular a la direccion de la velocidad del aire que incide sobre el cuerpo y la
fuerza de arrastre que es la componente de la fuerza resultante, siendo paralela a la
direccion de la velocidad del aire. Todas las consecuencias que deja el paso del aire a
través de un cuerpo se reflejan en la generaciéon de fuerzas y momentos que son objeto
de estudio para la ciencia aerodinamica [3].

Suena complicado que el flujo que incide en un perfil aerodindmico o en un perfil de
alabe de una turbina de vapor pueda producir el empuje necesario, en el caso de la
turbina para generar energia eléctrica, y en el caso del perfil aerodinamico las fuerzas
necesarias para que el avién pueda levantar el vuelo, sin embargo en este y otros casos
las fuerzas aerodinamicas sobre un cuerpo son provocadas Unicamente por dos
fuentes, la primera, la distribucién de presiones (P) sobre la superficie del cuerpo, y la
segunda, es debido a la distribucién de esfuerzos cortantes (1) sobre la superficie del
cuerpo.

La presion P actia normal a la superficie, y el cortante T actua de forma tangencial a la
superficie. El efecto total de las distribuciones de la presién y el cortante integradas
sobre la superficie completa del perfil resulta en una fuerza total aerodinamica, algunas
veces llamada fuerza resultante que puede ser dividida en dos componentes, que son
la sustentacion, provocada por la distribucion de presiones y el arrastre (resistencia al
avance), que es provocada principalmente por la distribucion de esfuerzos cortantes a
bajos angulos de ataque y por la distribucion de presiones para angulos de ataque
elevados. La sustentacion actia en forma perpendicular al viento relativo. El arrastre
es la fuerza paralela al viento relativo que se opone al viento relativo que se opone al
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movimiento de un perfil en un flujo. La figura 2.6 ilustra las definiciones previamente
manejadas para una mejor comprension.

SUSTENTACION

FUERZA AERODINAMICA
TOTAL

-

DE ATAQUE

>
YvIENTO RELATIVO

Figura 2.6.- Fuerzas actuantes sobre un plano aerodinamico [4].

Muchos factores contribuyen a la sustentacion total generada por un peffil
aerodinamico. El incremento de la velocidad causa un aumento de sustentacion debido
a la diferencia entre el lado de succion y el lado de presion. La sustentacién se
incrementa con el cuadrado de la velocidad. Normalmente, un aumento de la
sustentacion genera un aumento del arrastre. Por lo tanto, cuando se disefia un perfil
aerodinamico se toman en cuenta todos estos factores y disefia para que tenga el mejor
desempefio en el rango de velocidades en el que se vaya a operar [7].

2.2.3.2.- Sustentacion.

El aumento de la velocidad del aire sobre el lado de succién de un perfil aerodinamico,
con respecto a la velocidad del aire en el lado de presion, genera una diferencia de
presiones entre ambas superficies del perfil. Si esta diferencia de presiones es diferente
de cero, ya sea positiva 0 negativa, y al estar sobre las superficies del perfil, genera
una fuerza resultante denominada sustentacion. Si se observa la figura la figura 2.7
(perfil simétrico), se notaran que las presiones resultantes sobre el lado de succion y el
lado de presion generan fuerzas opuestas de la misma magnitud, por lo tanto no existe
la sustentacion [7].
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Figura 2.7.- Perfil asimétrico con sustentacion nula [4]

Cuando se incrementa el angulo de ataque las presiones en el lado de succién son
inferiores a las del lado de presion, obteniéndose una fuerza resultante en direccion
vertical y hacia arriba llamada sustentacion. El punto donde se puede considerar
aplicada esa fuerza se denomina centro de presion [7].

SLFCCR HACTA ARRIEA

SR TEMT ACTOR

N st rencin ammse

Figura 2.8.- perfil con sustentacion positiva [4].

La distribucién de las presiones es diferente en los perfiles simétricos. La distribucion
de presiones, como se puede observar en la figura 2.9, es similar tanto en el lado de
succion como en el lado de presion, y las fuerzas resultantes de ambas presiones son
iguales en magnitud pero de sentidos contrarios y aplicados en el mismo punto.
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Figura 2.9.- perfil simétrico con sustentacion nula [4]

En nuestras propias palabras la sustentacion es la componente de la fuerza
aerodindmica neta perpendicular a la direccion del fluido.

La fuerza de sustentacion esta dada por la siguiente ecuacion:

F,=C( <'D_UZ>S (2.1)

Donde:
FL= Fuerza de sustentacion. [N]

CL= Coeficiente de sustentacion adimensional.
p = Valor se la densidad del aire [kg/m?].
A = Area o superficie alar del perfil [m?].

V = Velocidad del fluido o del vehiculo segun cual sea el caso [m/s].

2.2.3.3.- Arrastre.

En un cuerpo en movimiento sumergido en un fluido experimenta dos fuerzas
importantes como ya lo hemos mencionado con anterioridad, una de estas fuerzas
causadas por la accion del fluido es la fuerza de arrastre. El arrastre como bien dijimos
es la fuerza sobre un cuerpo que resiste al movimiento en la direccién del recorrido del
cuerpo. En las aeronaves la fuerza de arrastre se produce con la resistencia al viento,
debido a la viscosidad que tiene este lo que produce esfuerzos cortantes en toda la
superficie en contacto con el fluido.
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La fuerza de arrastre esta determinada por la ecuacion:

2
Fy = Cy (%) s 2.2)

Donde:
Fx= Fuerza de arrastre [N].

Cx= Coeficiente de arrastre adimensional.
S = Superficie alar en contacto con el fluido [m?].
p = Valor se la densidad del aire [kg/m?].

V = Velocidad del fluido [m/s].

El factor vt se conoce como la presién dinamica que tiene una influencia sobre el
2
arrastre.

2.2.3.4.- Momentos aerodinamicos.

Se trata del giro de los cuerpos debido al investimento de una corriente de fluido. El
momento aerodindmico produce y un giro alrededor de un eje longitudinal y también
produce movimientos angulares en los 3 ejes. Alrededor de estos 3 ejes se puede girar,
eje x, ejey, eje z, el perfil el avion, etc., giran alrededor de estos tres ejes y de ahi salen
tres momentos del giro, el primero se llama de derrape, el segundo momento de
cabeceo Yy el tercer momento se le conoce como longitudinal por eso que tiene tres
clases de movimiento y de momentos. Uno de los momentos mas importantes es el
momento de cabeceo, con esto no se quiere intuir que los demas sean despreciables,
pues se estaria en un gran error.

Al hablar de fuerzas resultantes se considera que esta es perpendicular a la direccién
de la corriente libre de aire, es decir, que solo existe sustentacion, lo que significa que
se esta despreciando la resistencia. La contribucion de la resistencia al momento de
cabeceo puede despreciarse y especialmente si el Angulo de ataque es pequefio [8].

En un perfil asimétrico, la linea de curvatura media ya no sera una recta que coincida
con la cuerda, si ho que sera una linea curva. Para un angulo de atague nulo, tendremos
una distribucion de presion como en la figura 2.10; debido a la curvatura de dicha linea,
se tendra sustentacion para un angulo de ataque nulo [8].
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Figura 2.10.- Perfil asimétrico mostrando distribucion de presiones.

Como bien sabemos la sustentacion es la resultante entre las fuerzas sobre el extradds
e intradds. El punto donde efectivamente esta aplicada dicha fuerza es el centro de
presion.

El valor del momento de cabeceo M en un perfil dependera de las mismas variables
que la sustentacion, ya que es debido a las mismas causas que producen la
sustentacion; es decir, a la forma de la distribucion de presiones. Su valor viene dado
por [8]:

M=Cy-q-S-c (2.3)

En donde M = Momento.
g = Presioén dinamica (pTvz)
S = Superficie de las alas.

¢ = Cuerda.
Cwm= Coeficiente de momento.

El valor de M también dependera del punto respecto al cual se tomen momentos.
Resumiendo, en el caso mas general, las acciones aerodinamicas sobre un perfil se
pueden considerar que consisten en una sustentacion aplicada en un punto mas un
momento de cabeceo, sea A el punto considerado. Supongamos que el conjunto de
fuerza-momento es el que aparece en la figura 2.11; en donde el momento se ha
considerado negativo, como suele ocurrir en la realidad para perfiles con curvatura
positiva.
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Figura 2.11.- visualizacion de momento de cabeceo [8].

2.2.3.5.- Angulo de ataque.

Es el angulo formado entre la cuerda alar y la trayectoria del viento relativo seguida por
el centro de gravedad de ese plano [1].

Figura 2.12.- visualizacién de los diferentes angulos de ataque en un perfil alar [1].

Es importante mencionar que el arrastre varia conforme giramos el perfil respecto a un
eje longitudinal, es decir, conforme variamos el angulo que forma la seccion del perfil
con la direccion de la corriente. Ese angulo se denomina angulo de ataque. Puede ser
positivo, negativo o neutro.

La pérdida es la incapacidad del ala para producir la sustentacion necesaria, debido a
un angulo de atague excesivo.

Para angulos superiores a 14 grados, la sustentacion cambia con rapidez hasta llegar
a la pérdida total cuando, por efecto de esos valores, el aire se mueve produciendo
torbellinos en la superficie de las alas. En ésta situacion se dice que el perfil
aerodinamico ha entrado en pérdida [1].
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2.2.3.6.- Coeficientes aerodinamicos.

Normalmente esta informacion se obtiene en base a experimentos por lo que para
describir las fuerzas aerodindmicas que actuan sobre los perfiles de una forma general
se expresaran en términos de los coeficientes adimensionales. Para ello se ha realizado
un analisis dimensional del perfil de forma general. Las variables de las que depende
la fuerza son [9]:

c La cuerda del perfil

r ~ Larugosidad de la superficie

a  El angulo de ataque

p- La densidad del aire

Y El coeficiente adiabatico del aire

T-  Latemperatura del aire

M La viscosidad dinamica del aire
V- La velocidad incidente relativa al perfil

Ry La constante universal de los gases

Para tomar el area de referencia se emplean varias definiciones: el area proyectada (la
gue se veria observando el cuerpo desde arriba) o area frontal (la que se veria al mirar
el cuerpo desde la direccion por la que se aproxima el flujo). Para cuerpos
bidimensionales, el area se basa en un ancho unitario (h=1):

Area

proyectada
S=cL >/i
I

Area

frontal
=tlL

Figura 2.13.- Distribucion de las areas frontal y proyectada. Referencia [9].
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Por tanto, las fuerzas de sustentacion y resistencia dependen de:

L = L(c, &, 1y, Poos Hoos Veos Ry, V) (2.4)

D = D(c¢,a, Ty, Poos Hoos Veos Rg, V) (2.5)

Eligiendo como variables independientes c, p, V= y T« y aplicando el Teorema 11 del
analisis dimensional, las fuerzas de sustentacion y resistencia adimensionalizadas

guedan como:

L e V2
— =fla,— K

= f(a,7,Re,M,)

D fla LM Vs

= f(a,7,Re,M,,)
Donde:

r es la rugosidad adimensionalizada con la cuerda r = %‘

Re es el nimero de Reynolds asociado a la cuerda del perfil. Representa el valor del
cociente entre las fuerzas convectivas y las fuerzas de viscosidad desarrolladas en el
fluido:

_ C PV (2.8)

e El nimero de Re se considera bajo si Re<5
e El nimero de Re es alto si Re>1000

M es el numero Mach. Va a determinar el grado de compresibilidad del gas:

Ve (2.9)

AV, )/RG Too

My, =
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e SiM«<0.3: el fluido es incompresible
e Si M«>0.3: el fluido se considera incompresible

Como ya hemos dicho anteriormente, realizaremos el estudio para Re altos siempre y
cuando el flujo sea subsonico y no alcancemos el Re critico, es decir, el nUmero de
Mach sea inferior a 0.8 y el flujo no alcance la turbulencia (Re<107).

Las fuerzas adimensionalizadas también es posible escribirlas como:

Cb = Cb (a, M)

CL=CL (a, M)

Donde se han eliminado la influencia de la rugosidad y el nimero de Reynolds pues en
nuestro problema son despreciables:

e Coeficiente de sustentacion:

L
CL=+——
t %pwvogc (2.10)
e Coeficiente de resistencia:
C. = D

Para la representacion de las presiones se determinard el coeficiente de presion
utilizando la siguiente adimensionalizacion:

P—-P

C, =
d %pmvog (2.12)

32



2.2.3.7.- Distribucién de presiones.

La distribucion de presiones en un perfil aerodinamico se refiere a como estan
acomodadas las presiones a lo largo de la superficie de un perfil aerodinamico.

Ahora bien la distribucion de presiones varia conforme a ciertos parametros como es la
forma del perfil, el &ngulo de ataque y la velocidad de la corriente, cambiando de una u
otra forma la distribucion de dicha presion en toda la superficie del perfil.

La distribucion de presiones actia como un sistema de (distribucién) de fuerzas
coplanares, dicho sistema de fuerzas coplanares se reduce a un fuerza y a un momento.
Por tanto se puede definir un punto de modo que el sistema queda reducido a una sola
fuerza aplicada a dicho punto, en aerodindmica dicho punto recibe el nombre de centro
de presion, Cp.

dL = p.ds.cos ¢
P

Negative
pressure &
LA
—_ v ds
Positive s
pressure dx
v x L= fpdscos¢
& ds.cos ¢ = dx

plix) below
iy

,-m[‘
“J\-
l

plx) above

Figura 2.14.- Distribucion de presién sobre un perfil alar [3].

2.3.-Mecanica de fluidos y la aerodinamica.

Para | estudio de los efectos aerodinamicos sobre un perfil alar es necesario conocer
los conceptos y procedimientos existentes en la actualidad para el calculo, disefio de
los perfiles alares. La mayor literatura estd destinada al estudio de los perfiles
aerodinamicos utilizados en las aeronaves. El presente capitulo aborda los conceptos
generales de la mecénica de fluidos y los procedimientos para el analisis y
comportamiento del flujo sobre los perfiles aerodinamicos. Ademas también se
describen importantes teorias de flujos externos como es la capa limite y también se
habla acerca de la condicion de no deslizamiento y de si deslizamiento asi como
también de los efectos de la compresibilidad y las ondas de choque.
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El flujo de fluidos es un fenGmeno comun en la vida diaria. El estudio de su mecanismo
es esencialmente impulsado por entender la fisica involucrada en él, asi como su
control en diversas aplicaciones de ingenieria. La astrofisica, meteorologia,
oceanografia, aerodinamica, hidrodinamica, lubricacion, turbo maquinaria, son algunos
de los campos donde la mecanica de fluidos se emplea. En este texto se trataran las
bases de la mecanica que son comunes a estas disciplinas, principalmente la
aerodinamicay fluido dinamica que son las mas importantes en este estudio realizado.

2.3.1.- Propiedades importantes de los fluidos y conceptos importantes.

Como bien se definié al principio de este capitulo la aerodinamica es una rama de la
mecanica de fluidos que se ocupa del estudio del movimiento del aire y otros fluidos
gaseosos y se especializa en las acciones de estos fluidos sobre cuerpos de muy
diversas naturalezas, en conclusion estudia el movimiento de los gases.

La materia existe en tres estados diferentes, solido, liquido y gaseoso, segun la
magnitud de los lazos de union entre las moléculas que van desde una union muy fuerte
en solidos, hasta una union tan débil en los gases que hace que su volumen sea
indefinido, aunque llenando siempre el recinto que lo contiene. Podriamos definir un
fluido como una materia capas de fluir, esto abarca los conceptos de liquido y gas. Los
tres parametros que definen el estado de un fluido son densidad, presion y temperatura.
Pero también existen otras propiedades importantes las cuales las mencionaremos mas
adelante.

La densidad es la cantidad de masa por unidad de volumen de una sustancia, sus
unidades son kilogramo por metro cubico y ene | sistema inglés es Slugs por pie cubico
[11].

P :% [%] (2.13)

La presion se define como la cantidad de fuerza ejercida sobre un area unitaria de una
sustancia, esto se puede establecer con la ecuacion siguiente.

p_ F [%] (2.14)
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La presion actia uniformemente en todas direcciones sobre un pequefio volumen de
fluido, ahora en un fluido confinado entre fronteras sélidas, la presion actia
perpendicular a la frontera [11].

Las moléculas de los gases tienen continuamente un movimiento al azar, de amplitud
mayor cuanto menos sea la presion. A causa de este movimiento, las moléculas
tienen una energia cinética, la manifestacion de esta energia interna es la
Temperatura. Se maneja en grados absolutos Kelvin (°K), su relacion con los grados
centigrados es [8].

T (°C) = T(°F) + 273.15 (2.15)

La viscosidad es la propiedad del fluido, que se demuestra en la resistencia del
movimiento relativo de sus moléculas, la perdida de energia debida a la friccion en un
fluido que fluye se debe a su viscosidad. La ley de viscosidad de newton establece que
para una tasa de deformacion angular (du/dy) dada de un fluido, el esfuerzo cortante
es directamente proporcional a la viscosidad.

La viscosidad de un gas incrementa con la temperatura, debido al aumento de la
transferencia de momentum angular. Para presiones ordinarias la viscosidad es
independiente de la presion, siendo Unicamente alterada por la temperatura. La
viscosidad esta definida matematicamente por:

T Ns
2
du/dy m (2.16)

‘Ll:

Cuando un fluido se mueve, se desarrolla en él una tensién de corte, cuya magnitud
depende de la viscosidad del fluido. La tension de corte, denotada por la letra griega
(1), puede definirse como la fuerza requerida para deslizar una capa de area unitaria
de una sustancia sobre otra capa de la misma sustancia [11].

2.3.1.1.- Propiedades de los flujos.

En esta seccion se definen algunas propiedades dinamicas y termodinamicas de
interesan en el estudio del movimiento del fluido. Estas propiedades pueden
representar un campo en el fluido, es decir, pueden tener una distribucién especial en
el fluido, o bien de particula a particula cuando el fluido se considere de esta manera.
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El campo puede ser variable escalar, vectorial o tensorial. El calculo de estos campos
en una situacion determinada es un problema en representativo de la mecanica de
fluidos [12].

La temperatura T Es un escalar que representa la actividad interna (escala
microscopica) de una sustancia. Este concepto esta ligado al transporte de energia en
forma de calor. Dos regiones en contacto térmico que se encuentran a la misma
temperatura no tienen transporte de calor entre ellas. Esta es la condicion de equilibrio
térmico que establece la ley cero de la termodinamica [12].

La velocidad U es un vector que representa la direccion, sentido y magnitud de la
rapidez de movimiento del fluido. El caso especial donde la velocidad es cero en todo
el espacio considerado se estudia en la estética de los fluidos [12].

El esfuerzo cortante 1 si se toma una porcion de fluido aislada se pueden considerar
dos tipos de fuerzas actuando sobre esa porcion: fuerzas de cuerpo y fuerzas de
superficie. Las fuerzas de cuerpo son aquellas que actian sobre el mismo sin contacto
fisico directo; por ejemplo: la fuerza de gravedad, la fuerza electromagnética, etc. Las
fuerzas de superficie son debidas al material externo en contacto fisico con la frontera
de la porcion considerada. Considere una fuerza dF que actida sobre un é&rea
infinitesimal dA de esa superficie, cuya direccion (de la superficie) se indica con el
vector normal unitario n. La direccion de dF, en general, no es la direccion de n. Esta
fuerza puede descomponerse en dos componentes [12]:

dF = dE,n + dF,t (2.17)

Donde t es un vector unitario tangente al area infinitesimal. Esfuerzo se define como
la fuerza que actla en el area unitaria. En este caso se pueden definir dos tipos de

Figura 2.15.- Elemento de fluido [12].

36



) dFy . dFy
Esfuerzos: esfuerzos normales t,, = — Y los esfuerzos tangenciales t; = —0

2.3.1.2.- Flujo estacionario y no estacionario.

Imaginemos un avion en vuelo y que en un determinado punto cerca de él los valores
de la velocidad, presion y densidad vana a ser siempre los mismos conforme pasa el
tiempo, y por supuesto que en otro punto de los valores serian diferentes, pero si
tampoco varian con el tiempo a este tipo de flujo se le denomina flujo estacionario. La
eleccion de un sistema de coordenadas de referencia puede determinar si un flujo es o
no estacionario.

Si los parametros de la corriente en un punto, la velocidad, presion, densidad varian
con forme el tiempo transcurre, el flujo es no estacionario. Un ejemplo de un flujo no
estacionario es el que existe dentro de la estela, por ejemplo dentro de la estela los
pardmetros, velocidad, presion y densidad pueden estar cambiando continuamente [8].

La cantidad de flujo que fluye en un sistema por unidad de tiempo se puede expresar
mediante los términos que se definen a continuacion:

Q: La rapidez de flujo de volumen, es el volumen de flujo de fluido que pasa por una
seccion por unidad de tiempo.

W: La rapidez de fluido de peso, es el peso del flujo que fluye por una seccion por
unidad de tiempo.

M: La rapidez de flujo de masa, es la masa del fluido que fluye por una seccién por
unidad de tiempo.

La méas importante de estos términos es la rapidez de flujo de volumen Q, que se calcula

con la ecuacién Q=AV, en donde A es el &rea de la seccion y V es la velocidad promedio
del flujo. Las unidades de Q son metros cubicos sobre segundos [11].

2.3.1.3.- Lineas de trayectoria, lineas fugases y lineas de corrientes.

Tres lineas diferentes se utilizan para describir el campo de flujo, las cuales las
definimos a continuacion.
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Las lineas de trayectoria son el lugar geométrico de los puntos recorridos por una
particula a medida que se desplaza en un campo de flujo, la linea de trayectoria
proporciona la historia de las ubicaciones de las particulas [13].

Figura 2.16.- lineas de trayectoria bajo una ola en un tanque de agua [13].

Las lineas de fuga se definen como una linea instantanea cuyos puntos son ocupados
por todas las particulas que se originan en algin campo especifico en el campo de
flujo. Las lineas de fuga indican donde estan las parti9culas “ahora mismo”. Una
fotografia de una linea de fuga seria una foto instantanea del conjunto de particulas

iluminadas que pasan por un punto [13].

Figura 2.16.- Lineas fugases en el flujo discontinuo alrededor de un
cilindro [13].

Las lineas de corriente son lineas en el flujo que poseen la siguiente propiedad: el vector
de velocidad de cada particula en un punto en la linea de corriente es tangente a esta.
Una ecuacion que expresa gque el vector velocidad es tangente a una linea de corriente

es [13]:

V X dr=0 (2.18)
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Como V y dr estan en la misma direccion, recuerde que el producto cruzado de dos
vectores en la misma direccion es cero.

a de commiente, tangente a
a velocidad en cada punto

Tubo de comriente

Figura 2.17.- Linea de corriente y representacién de sus velocidades
tangenciales [13].

Las lineas de corriente sirven para representacion grafica de los fluidos llamados
bidimensionales, que pueden representarse facilmente en un plano por que la
velocidad no tiene componente normal al plano del dibujo [14].

Figura 2.18.- representacion de la lineas de corriente de
un fluido en un perfil alar [14].

2.3.2.- Ecuaciones de movimiento de los fluidos.

En la descripcion de un campo de flujo conviene pensar en particulas individuales, cada
una de las cuales se considera como una pequefia masa de fluido, compuesto de un
gran numero de moléculas, que ocupan un volumen pequefio que se mueve junto con
el fluido. Si el fluido es incompresible, el volumen no cambia de magnitud pero puede
deformarse. Si el fluido es compresible, o si el volumen se deforma, también cambia de
magnitud. En ambos casos se considera que las particulas se desplazan a través de
un campo fluido como una entidad. En el estado de la mecanica de particulas, donde
se presta atencion a particulas individuales, el movimiento es considerado como una
funcién del tiempo. Para poder analizar el movimiento de cada particula por separado
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es necesario identificar puntos en el espacio y luego observar las velocidades de las
particulas que pasan por cada punto; se puede observar el cambio de velocidad
conforme la particula cambia en cada punto, esto es: dV/dx, aV/doy y dV/dz, y
observar si la velocidad cambia con el tiempo en cada punto determinado, es decir,
dV /at. En esta descripcion Euleriana del movimiento, las propiedades del flujo tal como
velocidad son funciones tanto como del espacio como del tiempo. En coordenadas
cartesianas la velocidad se expresa como V =V(x,y,zt). La region de flujo
considerada se llama campo flujo.

2.3.2.1.- Conservacion de la masa.

La masa no se crea ni se destruye, si no que se conserva. Este principio es una de los
bésicos en el estudio del movimiento de los fluidos. Se presentara este concepto en
forma de ecuaciones diferenciales.

Considérese un volumen de control de forma arbitraria en el flujo. Por el principio de
conservacion de masa, la suma de la rapidez de variacion de la masa dentro del
volumen y salida neta de masa a través de la superficie del volumen es cero [12].

ap _ (2.19)
e +V-(pU)=0
dp (2.19B)

Esta es la forma diferencial de la conservacion de la masa. A estas ecuaciones se les
llama ecuaciones de Continuidad.

Para flujo incompresible (p=Constante) la ecuacion de continuidad se simplifica a

V-U=0
oU;
—J_9
ax]'
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2.3.2.2.- Conservacion de la cantidad de movimiento.

En la conservacion de la cantidad de movimiento estudiaremos los casos de momentum
lineal y se estudiara el caso de momentum angular.

En el momentum lineal es la consideracion de la segunda ley de Newton: la suma de
las fuerzas sobre una particula es igual a la rapidez de variacion de su momentum
lineal. En el estudio de medios continuos este concepto lagrangeano se transforma a
una forma euleriana para facilitar su manejo. Considérese un sistema con un campo de
velocidad U, fuerzas de cuerpo por unidad de masa f y fuerzas por unidad de aéreas
representadas por el vector P [12]. Tenemos lo siguiente:

U 2.20
pa+(pU-V)U=V-T+pf ( )
P +PUka—xj—W+Pfi

]

Esta expresion muestra el balance entre la aceleracion por unidad de volumen del lado
izquierdo y las fuerzas de superficie y las de cuerpo respectivamente del lado derecho.

Ahora bien ya se revis6 la ecuacion de momentum lineal ahora toca el turno de la
ecuacion de momentum angular. La conservacion del momentum angular implica que
la suma de los momentos de las fuerzas que actian sobre un sistema es igual a la
rapidez de cambio del momentun angular. Esta relacién es util en algunos problemas
que involucran rotacién del fluido. EI momentun del momentum lineal (momentum
angular) con respecto al origen del elemento de masa p dV del sistema es pr x U dV,
donde es r el vector de posicidn de este elemento. La fuerza P dA sobre un elemento
de la superficie del sistema tiene un momento r x PdA vy la fuerza de cuerpo sobre el
elemento de masa pdV del sistema tiene un momento pr x fdA. Segun la conservacion
de momentum angular para todo el sistema es [12].

D
EjperdV=erPdA+fprxfdA
v

A 14

Sustituyendo P = tn tenemos:
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D
E.fprxUdV=frx(rn)dA+.I-prxfdA (2.21)
A 14 4

Esta es la forma integral de la ecuacion de momentum angular. La forma diferencial
correspondiente muestra que el tensor de esfuerzo t es asimétrico.

2.3.2.3.- Conservacion de energia.

La primera ley de la termodinamica establece la conservacion de la energia. Si se
considera un sistema, el cambio de energia del sistema es la suma de la entrada de
energia en forma de calor y de trabajo. La energia del sistema comprende la energia
interna y la energia cinética. La energia interna por unidad de masa es €. a continuacion
se presenta la ecuacion dela conservacion de energia en forma diferencial e inicial [12].

e
+pU-Ve=1:VU—-V-q

Pat (2.22)

o de _ 90U _ 04
Par t Pk o = Thign, ™ o, (2.22B)

2.3.3.- Ecuaciones de movimiento de un fluido newtoniano.

En un fluido viscoso ademas de los esfuerzos normales existen esfuerzos cortantes
debidos a la viscosidad. La ecuacion constitutiva para el fluido newtoniano toma la
forma [12].

T=—pS+ A6V U+ u(VU + (VU)T) (2.23)

Para un fluido incompresible usando la ecuacion de continuidad la ecuacion constitutiva
se reduce a

T=—pé + u(VU + (VU)T)
Los fluidos que no cumplen con la ecuacién constitutiva newtoniana (2.23) se llaman
fluidos no newtonianos. La mayoria de los fluidos que se encuentran cominmente son

no newtonianos, por ejemplo: la sangre, la pintura, etc. Cada uno de estos fluidos tienen
Su propia ecuacion constitutiva que se determina experimentalmente.
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Aunque en la naturaleza la mayoria de los fluidos son no newtonianos, el caso
newtoniano es el mas sencillo de los fluidos viscosos. Ademas su estudio se justifica
debido a que en muchos fendmenos que interesan en ingenieria se trata con aire o
agua, cuyo comportamiento es newtoniano [12]. Sustituyendo la ecuacién constitutiva
(2.23) en las ecuaciones de movimiento, se obtiene:

Conservacion de la masa

dp
S +V-(pU) =0

dp 0
g"‘a—xj(PUj) =0

Conservacién de momentum (Ecuaciones de Navier-Stokes)

U 2.24
Pt (pU - VYU = =Vp + V(AV - U) + V[u(VU) + (VU)T]pf (2.24)
Pat TPYRBU, T " ax 0x \" 9x) 0% |\ B o Pl (2.24B)

Son estas ecuaciones las de Navier-Stokes las que describen el comportamiento de los
fluidos viscosos.

2.3.4.- Flujos externos y capa limite.

Mientras una aeronave vuela, la velocidad y la presion cambian creando ondas de
sonido en el flujo de aire que viaja alrededor de la aeronave. Ya que estas ondas de
sonido viajan a la velocidad del s6nico, una aeronave volando a velocidad subsénicas
viajara mas despacio que las ondas de sonido y permitirA que estas se disipen. Sin
embargo, mientras la aeronave se acerca a la velocidad del sonido, estas ondas de
presion se juntan formando un muro de presion llamado onda de choque, la cual
también viaja a la velocidad del sonido. Mientras que la velocidad del flujo de aire en
una aeronave permanezca por debajo de la velocidad del sonido, este no sufrira los
efectos de la compresibilidad. Por lo tanto, es apropiado comparar las dos velocidades.
El nimero de Mach (M) es la relacion de la velocidad verdadera de la aeronave y la
velocidad del sonido.
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(2.25)

o<

M indica el nimero de Mach, V y c representan la velocidad del objeto y la velocidad
del sonido respectivamente.

Para M<0.3 la variacion de densidad maxima es menor que 5 por ciento. De modo
gue los flujos de gas con M<0.3 pueden tratarse como incompresibles; un valor de
M=0.3 corresponde a una velocidad aproximada de 100 m/s.

Ahora bien existe otro parametro adimensional llamado nimero de Reynolds que esta
relacionando principalmente con el comportamiento viscoso de todos los fluidos
newtonianos en un nimero adimensional.

pVL VL (2.26)

Donde V y L son las caracteristicas de velocidad y longitud del flujo.

Un flujo viscoso puede ser clasificado como flujo laminar o turbulento, el flujo laminar
es cuando el fluido fluye sin mezclado significativo de sus particulas préximas entre si.
Si se inyectara un colorante, el flujo no se mesclara con el fluido cercano acept6 por
actividad molecular conservara su identidad durante un lapso de tiempo relativamente
largo. El flujo turbulento es aquel en el que los movimientos del fluido varian
irregularmente de tal suerte que las cantidades como velocidad y presion muestran una
variacion aleatoria con el tiempo y las coordenadas espaciales. La zona del flujo que se
denomina zona de transicién es en la cual el flujo deja de ser laminar para convertirse
en un flujo turbulento [11].

La teoria de capa limite fue introducida por Prandlt, esta teoria establece que, para un
fluido en movimiento, todas las perdidas por friccion tiene lugar en una delgada capa
adyacente al contorno del solido (llamada capa limite) y que el flujo exterior a dicha
capa puede considerarse como carente de viscosidad. En términos generales se puede
decir que, puesto que la viscosidad es bastante pequefa en casi todos los fluidos, los
esfuerzos cortantes deben ser apreciables Unicamente en las regiones en donde
existan grandes gradientes de velocidad; el flujo en otras regiones se podria describir
con gran exactitud por medio de las ecuaciones para flujo no viscoso. Las
caracteristicas mas sobresalientes de la capa limite pueden describirse a través del
caso del flujo sobre una superficie planay fija, sobre la que se hace incidir una corriente
uniforme de velocidad.
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La capa limite se entiende como aquella en la que la velocidad del fluido respecto al
solido en movimiento varia desde cero hasta el 99% de la velocidad de la corriente. En
un flujo a altos numeros de Reynolds los efectos de la viscosidad del fluido y la rotacion
se confinan en una region relativamente delgada cerca de las superficies sélidas o de
las lineas de discontinuidad, tales como las estelas. Como la capa limite es delgada, se
puede introducir ciertas simplificaciones en las ecuaciones del movimiento; sin
embargo, es necesario retener tanto los términos de esfuerzo (viscoso), como las
inerciales (aceleracion). Los términos de presion pueden 0 no estar presentes,
dependiendo de la naturaleza del flujo fuera de la capa limite. Como la verticidad del
fluido de la capa limite no es cero, no existe funcién del potencial de velocidades para
el flujo en la capa limite. La ecuacion del movimiento se debe atacar directamente. Esta
ecuacion, aun incluyendo las simplificaciones de la capa limite, es mucho més dificil de
resolver que la ecuacion de flujo de potencial.

s s

Figura 2.19.- representacion de la paca limite [11].

A medida que se avanza en la direccion x, mas y mas particulas son frenadas y por lo
tanto el espesor d de la zona de influencia viscosa va aumentando, con las particulas
alineadas direccionalmente en lo que se denomina capa limite laminar hasta que, en
un cierto punto el flujo se hace inestable, dando lugar a un crecimiento mas rapido de
la capa limite acompafiado de un aumento de la turbulencia, es la zona denominada
capa limite Prandtl estableci6é las ecuaciones para el flujo en la capa limite laminar,
a partir de las ecuaciones de Navier-Stokes, con las siguientes hipétesis: el espesor de
la capa limite es pequefio en comparacién con otras dimensiones geométricas, el flujo
es estacionario y bidimensional, y la presion es constante a través de cualquier seccién
transversal.

Cuando el gradiente de presiones se mantiene nulo a lo largo de la placa plana, la capa
limite se desarrolla a lo largo de la misma, independientemente de su longitud. Pero si
el gradiente de presiones es adverso, la presion aumenta en el sentido de la corriente
y el espesor de la capa limite crece rapidamente.
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Figura 2.20.- representacion del desprendimiento de capa limite [11].

Por otro lado, el gradiente de presion adverso junto con el esfuerzo cortante en la pared,
hacen que disminuya la cantidad de movimiento dentro de la capa limite y, si ambos
actian a lo largo de una distancia suficiente, el fluido de la capa limite se ir4 frenando
hasta alcanzar el reposo; en este instante, la linea de corriente que coincide con la
pared se aleja de la superficie a partir del punto de separacion, conociéndose este
fenémeno como desprendimiento de la capa limite

El fendmeno se acentta cuando el perfil es un conducto divergente; el flujo en las
proximidades del contorno se va frenando continuamente hasta alcanzar el punto A de
la figura 2.19, en el que la velocidad se hace cero. La forma del contorno puede exigir
una disminucién mayor de la velocidad, cosa imposible, por lo que el fluido se separara
de él, produciéndose al mismo tiempo un contraflujo originado por el gradiente de
presiones adverso, es decir, aguas abajo del punto de desprendimiento se origina una
zona de bajas presiones, gue provocan la aparicion de una fuerza depresiva dirigida en
el sentido de la corriente, denominada Resistencia de forma, por depender hasta cierto
punto de la geometria del perfil.

2.3.5.- Condicién de deslizamiento y de no deslizamiento

Un concepto clave dentro de la mecéanica de fluidos es la condicion de frontera de no
deslizamiento, esto en otras palabras es la asuncion de que la capa de fluido cerca de
la superficie se mueve a la misma velocidad que la superficie inmersa en el fluido. Dicha
condicion no puede ser determinada en base a las consideraciones hidrodinamicas
pero ha sido demostrada por numerosos experimentos macroscopicos.

La aceptacion general de una condicion de no deslizamiento en una frontera solida a
través de una solucion acuosa es el resultado un debate eminente entre cientificos a lo
largo de dos siglos, y ahora forma parte de las bases de la mayoria de los célculos
basados en el continuo.
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Son tres condiciones de frontera propuestas para una superficie solida a través de un
fluido, estas son la condicion frontera de no deslizamiento, condicion observada en las
primeras de las experimentaciones en dinamica de fluidos por personajes como
Bernoulli, Du Buat, Stokes y Coulomb. Otra de las condiciones en frontera propuesta
es la condicion de frontera de “estancamiento de capa”, de acuerdo a este modelo la
cual establece que una pequefia capa de fluido se adhiere a la superficie y sobre esta
se da una condicién de deslizamiento en el flujo de la otra parte del fluido, dicha
condicion de frontera se desarroll6 con aportaciones iniciales de Gerard Pierre en 1813,
quien propuso que si el material sélido se encuentra compuesto del mismo material en
todas partes, entonces es el espesor de la capa de estancamiento sera el mismo en su
totalidad, ademas en consideracidon a esta condicién de frontera el espesor de la capa
dependera de factores como lo curvatura de la superficie en la que se esta moviendo
el fluido, el tipo de interaccién de sélido-liquido y la temperatura, de tal manera que para
fluidos que no mojan el solido y con esto nos referimos que la humectabilidad del fluido
tiene fuerte influencia en las condiciones de frontera.

La tercera y ultima de las condiciones de frontera es la llamada condicion de frontera
de deslizamiento parcial. Hablando en términos de esta condicidbn de frontera es
necesario hablar del concepto “longitud de deslizamiento” que introducido por Navier
en acuerdo a la proposicién de que efectivamente debe haber un deslizamiento de un
liquido en las superficies sélidas y que dicho deslizamiento seria opuesto a la fuerza
friccional proporcional a la velocidad del fluido relativo al sélido es un concepto de alta
relevancia pues es la representacion de la distancia mas alla de la interfaz a la cual la
velocidad del fluido extrapola a cero, esta longitud de deslizamiento estéa relacionada a
la velocidad del liquido en la pared vr por la expresion:

Sy, 2.26

z

v.=b

Donde vp es la velocidad del fluido en el volumen y z es el eje perpendicular a la pared.

Un efecto de importancia en la interaccion de un gas con un soélido es la adherencia de
estos a las superficies sélidas, este efecto en los fluidos se ve afectado por términos
como el angulo de contacto y la tension superficial de los mismos [15]. Las fuerzas que
influyen la adherencia de los fluidos a las superficies sélidas y por lo tanto determinan
el efecto de la adhesion y deslizamiento incluyen las fuerzas viscosas, elasticas,
inerciales, hidrodindAmicas, electromagnéticas, gravitacionales y las de Van der Wallls.

El fendmeno del deslizamiento en la pared es discutido ampliamente en reologia y
mecanica de fluidos, en muchas ocasiones este no es un fendmeno deseado y es
descrito como una molestia tanto para los reélogos como para los analistas de la
mecanica de fluidos. El deslizamiento puede inducir turbulencia, inestabilidades de flujo,
y por consecuente volverse una fuente de dificultades practicas y tedricas [16].
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A continuacion se presenta una imagen representativa de las propuestas de condicion
de frontera para una superficie solida a través de un flujo.

(a) (b) (c)

U
gz b

G

Figura 2.21.- Condiciones de deslizamiento.

La consideracion de la existencia de deslizamiento del fluido en superficies en los inicios
de 1900 fue aceptada en términos de que aunque existiera y macroscopicamente no
fuera observable no era considerable. Se concluy6 durante este tiempo que la condicion
de frontera en la superficie podia depender de la velocidad del liquido y la
humectabilidad de la superficie.
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CAPITULO 3. METODOLOGIA

3.1.-Metodologia para la determinacion de las condiciones del modelado.

En el presente capitulo se representan los diferentes casos de estudio, condiciones y
parametros que se tomaron en cuenta para poder obtener resultados de los modelados
computacionales, para su posterior evaluacion e interpretacion de resultados obtenidos.
Asi también se justificaran el por qué se tomaron en cuenta ciertos parametros como
las condiciones de frontera de los modelos.

3.2.- Eleccion de perfil aerodinamico sujeto a estudio.

Los aviones caza bombarderos f-16 Fihting Falcon, de Lockeed Martin, son muy
versatiles y presentan una mejor maniobrabilidad que los f-5 con los cuales cuenta en
la actualidad en la fuerza aérea mexicana. Por este hecho se decidi6 estudiar el perfil
alar con el que cuenta dicha aeronave.

Los F-16 Fighting Falcon son unos cazas polivalentes monomotor desarrollados por la
companiia estadounidense General Dynamics en los afios 1970 para la Fuerza Aérea
de los Estados Unidos; entr6 en servicio en el afio 1978. Aunque originalmente fue
disefiado como caza ligero de acuerdo con las reglas de vuelo visual diurnas, fue
evolucionando hasta convertirse en un extraordinario cazabombardero todo tiempo. El
Fighting Falcon es un avién especializado en el combate aéreo cercano que introdujo
numerosas innovaciones, entre las que se incluyen una cabina tipo burbuja sin armazon
para una mejor visibilidad, la palanca de control lateral para un mejor control bajo
fuerzas G elevadas, y el asiento reclinado para reducir el efecto de las fuerzas G en el
piloto. Se trata del primer avion de combate construido a propdsito para soportar giros
de 9 G. Su buena relacién empuje a peso le proporciona potencia para incluso ascender
y acelerar verticalmente, si es necesario.

El perfil alar de esta aeronave es el perfil NACA 64A204 que es un perfil de la serie 6,

como lo indica su primer digito, el segundo digito nos describe que la distancia en que
se encuentra la zona minima de presion que es al 40% de la longitud de la cuerda. El
tercer digito nos indica que el perfil presenta modificacion en el borde de fuga y con
modificacion de combadura positiva, un coeficiente de sustentacion de disefio de 0,2, y
cuenta con cuenta con una relacion de espesor de 4%, con respecto de la longitud de
la cuerda. Los perfiles de ala NACA son simples, y bien comprendidos.

El perfil alar NACA 64A204, cuenta con una relacion de espesor de 4%, un coeficiente
de sustentacion de disefio de 0.2, y una region de presion minima situado en 40% de
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la cuerda desde el borde de ataque. Gracias a los recientes avances en dinamica de
fluidos computacional se crean disefios de perfil de ala de encargo disponible, pero para
los propdsitos de este analisis, los perfiles de ala NACA son simples, y bien disefiados.

3.3.- Generacion del modelo CAD.

El modelo CAD fue creado con ayuda del programa para perfiles alares de la serie
NACA llamado JavaFoil, en el cual primero se elige la serie NACA del perfil alar que se
requiere, debido a que este programa trabaja en 2D solo grafica superficies y nos dan
los valores de las ordenadas y las respectivamente de las abscisas. Estos datos se
pueden obtener en una tabla de datos que el mismo programa proporciona, la cantidad
de puntos que nos proporciona depende de la cantidad de puntos que se desea que la
superficie alar contenga. Para la especificacion del perfil NACA que se requiere, es
importante mencionar que los datos del perfil tiene que ser introducidos en el adquisidor
de datos del programa mismo, como son, espesor maximo del perfil en proporcién de
la cuerda, si este perfil es modificado en este caso particular el perfil NACA 64A204
tiene modificacién en el borde de fuga, por eso la aparicion de la letra “A “, como bien
se comenta con anterioridad en el caso del perfil en estudio se introducen los datos de
4% de espesor, un coeficiente de sustentacion de disefio de 0.2, y una region de presion
maxima situada al 40% de la longitud de la cuerda con respecto al borde de ataque.
Una vez obtenidos los valores de las ordenadas y abscisas de los puntos graficados,
se introducen en un documento de datos Excel, para poder manipular los datos,
poniéndoles la tercer coordenada a todos los valores dados, dicho valor es cero debido
a que sera una superficie.

1 o
2 | 0.39995897 0.00004348] of
3 | 0.99991258 0.00008003| of
4 | 0.99985741 0.00010425) of
5 | 0.99979671 0.00012077| of
6 | 0.99973395 0.00013444] of
7 | 0.99967151  0.0001486) of
& | 0.39960938 0.00016338] of
a | 0.99954719 0.00017843| of
10| 0.99948458 0.00019339 of
11| 0.99942117 0.00020787| of
12 | 0.99935664 0.00022156| of
13 0.999291  0.00023451] of
14| 0.99922435 0.00024684) of
15 | 0.99915676  0.0002587| of
16 | 0.99908831 0.00027015 of
17 | 0.99901909 0.00028146| of
18 | 0.99894919 0.00029262 of
1 0.998; 0.0¢ of
of
of
of
of
of
o
of
o
ol

Figura 3.1.- [lustracién de tabla de puntos coordenados de
perfil.
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Una vez manipulados los datos obtenidos se guardan como archivos txt para su
utilizacion en el programa de Solid Word, introduciendo los datos como coordenadas
para superficies, una vez realizado ese proceso se dio volumen a la pieza creando una
pieza en 3D, lista para su utilizacién.

x le-4

4 & .3 xle-3

v

z
Envergadura ~~— ' <

Cuerda c

Figura 3.2.- Perfil aerodinamico NACA 64A204 modelado en el software.

El modelo del perfil alar tiene las siguientes dimensiones:

Tabla 3.1.- Dimensiones del perfil aerodinamico seleccionado.

cuerda 1m
envergadura 1m
Espesor maximo 4% de la cuerda

Como ya bien se mencion6 con anterioridad se eligié el perfil alar NACA 64A204 y sus
dimensiones para la simulacién fueron las anteriores. Entre mas grande sea mi perfil
mayor sera el nimero de elementos del mallado y por consecuencia mayor sera el
namero de nodos implicados. Otra razén fue también a que no importa el tamafio del
perfil si no lo mas importante son las condiciones de frontera, y esto lo podemos
corroborar en la teoria de semejanza y similitud.

3.4.- Generacion del modelo en FEM.

Se utilizé un software para el modelado y la simulacion de nuestro sistema basado en
la fisica del problema utilizando el método de elementos finitos.
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Las simulaciones con el método de elementos finitos (FEM) que se realizaron fueron
diferentes con el fin de identificar el comportamiento del perfil en diferentes condiciones.
Se realizaron 14 simulaciones, las cuales se dividen en dos grupos con condiciones
diferentes. El primero es el grupo de simulaciones con la condicion de no deslizamiento
en el contorno del perfil, esta condicion se probd con la velocidad de 580 m/s, se
escogieron estas velocidades debido a que es la velocidad crucero de la aeronave. El
segundo grupo es en el que se aplica la condicion de deslizamiento sobre la superficie
del perfil aerodinamico, de igual forma se simulo con la velocidad mencionada con
anterioridad. En cada grupo de las simulaciones hay una variante importante la cual es
el angulo de ataque del perfil aerodindmico, este angulo se varié de forma similar en
los dos grupos, el rango de desfase del angulo fue desde -15° a 15° con intervalos de
5° para cada simulacion.

3.5.- Condiciones de frontera para los diferentes casos de estudio.

Para poder definir las especificaciones del volumen de control 6ptimo para nuestro
modelado se ajusto a los parametros 6ptimos para poder realizar el analisis de un fluido
en movimiento, se encontré una relacion optima entre el modelo del perfil y el volumen
de control la cual fue 5:1 respecto una de la otra. Se tomé en cuenta las posibles
reacciones del flujo cuando es sometido a las velocidades que aqui se presentan, el
volumen de control es de un tamafio 6ptimo el cual no tenga la posibilidad de afectar
los resultados obtenidos. Las dimensiones de la geometria son las siguientes.

Tabla 3.2.- Dimensiones del volumen de control en sus tres ejes.

Eje Magnitud (m)
X 5
Y 3
VA 1
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Figura 3.3.- Volumen de control para las modelaciones.

En la figura 3.3 se puede observar el volumen de control para el modelado, asi también
las dimensiones que se eligieron para el mismo. El material del que se compondra dicho
volumen ser& de aire con las especificaciones que se mocionan mas adelante.

Para el andlisis fluido-dinAmico que se requiere es de gran importancia aplicar
correctamente las condiciones de frontera de nuestro modelo, debido a que estas rigen
principalmente el comportamiento de la interaccion del fluido. Un punto importante para
la obtencion de resultados correctos son las propiedades del fluido, los andlisis
simularan que se esta a una altura de 36000 pies, a esta altura la densidad y
temperatura del aire cambia considerablemente en la siguiente tabla se indican los
valores correspondientes a las propiedades del aire a esa altura asi como la presion
atm.

Tabla 3.3.- condiciones de la atmosfera a 36000 pies de altura.

Variable magnitud
Temperatura (T) -56.5 °C
Densidad (p) 0.3629 kg/m?3
Viscosidad dindmica (M) 1.421 x10° Pa*s
Presiéon atm (P) 22.6304 Kpa
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3.5.1.- Condiciones de frontera en volumen de control.

En todos los casos de estudios que se obtendran en este trabajo se tendran las mismas
condiciones de frontera en el volumen de control ya que el principal foco de estudio es
el perfil aerodinamico y se requiere que el fluido no tenga restricciones en el volumen
de control. Las condiciones de frontera se dan a continuacion:

1. Definir la entrada del flujo de fluido y la velocidad.

En este caso la pared sefialada en la figura 3.4 se le dio la condicion de “Entrada”
qgue se refiere a la pared por la cual el flujo se introduce, en esta misma se le
denomina una velocidad de entrada del flujo que para nuestro caso se tendran:
580 m/s para los dos grupos de analisis.

Se debe mencionar que esta velocidad no es tomada al azar, si no que se realizo
un estudio minucioso de la aeronave que posee este tipo de perfil, y se encontrd
gue la velocidad crucero es de 580 m/s.

Figura 3.4.- Pared de entrada del flujo en el volumen de control.

2. Condicion de paredes laterales del volumen de control.

Para este caso particular el andlisis de fluidos va enfocado principalmente al
perfil aerodinamico por lo que se requiere que el flujo pase sin restricciones de
deslizamiento sobre las paredes del volumen de control, debido a que si en las
paredes laterales por ejemplo se tuvieran condiciones de no deslizamiento, estas
paredes generarian variaciones en el flujo como podrian ser vértices y
turbulencias cercanas a la pared, asi como una disminucion de la velocidad del
aire. Para evitar este tipo de problemas se le asigné la condicion de total
deslizamiento a las cuatro paredes laterales del volumen de control.
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Figura 3.5.- Fronteras con deslizamiento absoluto del volumen de control.

3. Definir la salida del flujo.

El flujo atraviesa todo el volumen de control, entrando por la pared principal
recorriendo la longitud del volumen y pasando por el perfil aerodindmico, pero
el fluido debe desfogar en alguna parte, es aqui donde toca definir la salida del
fluido, la presion es la misma en todo el volumen de control, lo cual deja que el
flujo siga su trayectoria y no tenga restricciones que puedan afectar el analisis.
Entonces definimos la salida de flujo en la pared trasera del volumen de
control.

Figura 3.6.-Salida del flujo de aire en el volumen de control.
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Con esta ultima condicion de frontera al volumen de control se define
parcialmente las condiciones necesarias para el analisis de nuestro modelado.
Faltando las condiciones de frontera del perfil en estudio las cuales son
importantes ya que de ellas depende la evaluacion del perfil en cuestion.

3.5.2.- Condiciones de frontera para el perfil aerodinamico.

Para poder analizar de manera correcta y adecuada la interaccion del perfil y el fluido
es necesario definir las condiciones de contorno del perfil aerodinamico. Basicamente
son dos condiciones diferentes, la primer condicion es la de no deslizamiento sobre
toda la superficie del perfil, la cual nos indica que en la superficie la velocidad sera nula.
La segunda condicion sera la de pared deslizable a un cierto rango o porcentaje de la
velocidad del fluido. Como ya se menciond con anterioridad estas dos condiciones se
aplicaran a la velocidad anteriormente mencionada, ademas se ira variando el angulo
de incidencia del aire, conocido como Angulo de ataque. En la figura 3.7 se representa
el perfil seleccionado para ser aplicada una de las condiciones.

Figura 3.7.- demostracion de la aplicacion de deslizamiento y de no deslizamiento.

3.6.- Mallado del modelo.

El mallado de nuestro modelo es un paso fundamental para poder proceder con el
analisis, debido a que es por el mallado por donde se discretizan las ecuaciones que
gobiernan la dinamica de fluidos. La forma de la malla utilizada en el modelo es la forma
triangular debido a que se adapta mejor al contorno del perfil aerodinamico, cuenta con
un tamafio maximo de 0.2 milimetros, debido a que entre menor sea el tamafio del
mallado en el contorno del perfil mas aproximados seran los valores obtenidos por
consecuencia de la cantidad de elementos. La cantidad de elementos por los cuales
esta conformada la malla es de 138,450 elementos en promedio entre todos los andlisis
realizados.
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Se eligio este tamafio y tipo de malla debido al tiempo de andlisis computacional, ya
que entre mayor sea el numero de elementos aumenta el tiempo de solucién en el
equipo de cémputo. El mallado del modelo queda de la siguiente manera.

Figura 3.8.- volumen de control y perfil mallados.

Se observa un mallado de elementos del tipo triangular para poder obtener mejor
adecuacion del mallado a la forma del perfil.

3.7.- Método de elementos finitos

El método de elementos finitos, es un procedimiento basado en técnicas
computacionales, que puede ser usado para analizar estructuras y diferentes sistemas
continuos. Es un método numérico versatil, y que es ampliamente aplicado para
resolver problemas que cubran casi todo el espectro de analisis ingenieriles. Sus
aplicaciones comunes, incluyen el comportamiento de sistemas estaticos, dindmicos y
térmicos. Los avances en el hardware, han facilitado y aumentado la eficiencia del
software de elementos finitos, para la soluciéon de sistemas complejos de ingenieria
sobre computadores personales.

Los resultados obtenidos con el analisis de elementos finitos, son raramente exactos.

Sin embargo una solucién adecuada puede ser obtenida, si se usa un modelo apropiado
de elementos finitos.
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Si el objetivo es el desarrollo de codigo de elementos finitos, entonces una profunda
comprension de la teoria de elementos finitos es esencial. Si el objetivo, es el uso del
cadigo de elementos finitos, entonces para el andlisis es necesario tener:

1. Baésica comprension de los conceptos del método de los elementos finitos.
2. Practica, incluyendo el conocimiento de las capacidades y limitaciones en el
programa computacional que va a ser usado.

El método de elementos finitos puede llegar a ser un método matematico muy
complejo, ya que uno de sus fundamentos esta basado en la dicretizacién de los
cuerpos de estudio, y debido a la existencia de muchas divisiones se debe realizar una
0 MA&s ecuaciones para representar el comportamiento de cada division del cuerpo.
Para poder emplear este método debemos hacer ciertas asunciones, tales como:

1. una funcion continua bajo un dominio global, puede aproximarse por una serie
de funciones operando bajo un numero finito de pequefios subdominios, estas
series de funciones son continuas y pueden aproximarse a la solucion exacta,
asi como el numero de subdominios se aproxima infinitamente a la pieza de
estudio.

2. El dominio global del cuerpo esta dividido en subdominios llamados elementos.

3. Los puntos que definen las uniones y conexiones entre los elementos son
llamados nodos o puntos nodales.

4. Los elementos son especificados como uniones en sus nhodos comunes, y son
unidos de esta manera para ser agrupaciones continuas a lo largo de sus
fronteras, y cualquier funcién que represente el comportamiento de este nodo.
Es asumida para ser igualmente continua en las fronteras.

5. Lafuncidén que existe bajo el dominio, es resuelta explicitamente para los puntos
nodales. Se asume que el valor de la funcién en cualquier punto interno puede
ser definido en términos de variaciones nodales del elemento estudiado.

6. 6. Las variables nodales se refieren a los grados de libertad y estos son tres: 3
de desplazamiento y 3 rotaciones para el sistema de coordenadas cartesianas y
este término, es aplicado especificamente para el andlisis de esfuerzo, en el cual
las variables nodales son deflexiones sufridas por la estructura en los puntos
nodales.

7. Lacoleccion completa de elementos representa una aproximacion a los dominios
de la geometria, y con ello tener una gran exactitud de la pieza de estudio.

8. Los puntos nodales se refieren a puntos para una evaluacion de la funcion, y no
representan fisicamente puntos de conexion en el dominio.

Calcular las deformaciones, tensiones, fuerzas, presiones y esfuerzos, con métodos
clasicos de analisis, se logra a través de la solucion manual de sus ecuaciones, y sus
condiciones de frontera. El uso de métodos clasicos, es probablemente la mejor forma
de analizar estructuras simples; no obstante, su uso es poco aconsejable cuando es
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complejo. En estos casos la mejor alternativa, es usualmente una solucion obtenida con
el método de los elementos finitos.

La primera diferencia entre los métodos clasicos y los elementos finitos son la forma de
ver la estructura y el consiguiente procedimiento de solucion. Los métodos clasicos
consideran la estructura como contindo, cuyo comportamiento es gobernado por
ecuaciones diferenciales parciales u ordinarias. El método de elementos finitos
considera la estructura como el ensamble de un namero finito de particulas pequenias.
El comportamiento de las particulas, y de toda la estructura, es obtenida por la
formulacion de un sistema algebraico de ecuaciones que puede ser solucionado por
medio de un computador. Las particulas de tamafio finito, son llamadas elementos
finitos. Los puntos donde los elementos finitos son interconectados, son conocidos
como nodos, y el procedimiento de seleccion de nodos es llamado discretizacion o
modelizacion.

Normalmente, el analisis de elementos finitos involucra siete pasos. Pasos 1, 2, 4,5y
7 requieren decisiones realizadas por el usuario del programa de elementos finitos. El
resto de los pasos son realizados automaticamente por el programa de computadora.

1. Discretizacion o modelado de la estructura: La estructura es dividida en una
cantidad finita de elementos, con ayuda de un preprocesador. Este paso es uno
de los mas cruciales para obtener una solucidn exacta del problema, de esta
forma, determinar el tamafio o la cantidad de elementos en cierta area o volumen
del elemento a analizar representa una ventaja del método, pero a la vez implica
qgue el usuario debe estar muy consciente de esto para no generar calculos
innecesarios o soluciones erroneas.

2. Definir las propiedades del elemento: En este paso el usuario debe definir las
propiedades del elemento.

3. Ensamblar las matrices de rigidez de los elementos: La matriz de rigidez de un
elemento, consiste de coeficientes los cuales pueden ser derivados del equilibrio,
residuos ponderados o métodos de energia. La matriz de rigidez del elemento
se refiere a los desplazamientos nodales al ser aplicadas fuerzas en los nodos
(K*F = U). El ensamble de las matrices de rigidez, implica la aplicacion de
equilibrio para toda la estructura.

4. Aplicacion de las cargas: Fuerzas externas concentradas o fuerzas uniformes y
momentos son especificados en este paso.
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5. Definir las condiciones de frontera: Las condiciones de apoyo deben ser dadas,
por ejemplo, si el desplazamiento de ciertos nodos es conocido. Usando los
elementos de la frontera se pueden determinar las reacciones en los mismos.

6. Solucionar el sistema de ecuaciones algebraicas lineales: La secuencial
aplicacion de los pasos descritos, conduce a un sistema de ecuaciones
algebraicas simultaneas, donde los desplazamientos nodales son desconocidos.

7. Calcular los esfuerzos: El usuario puede entonces calcular los esfuerzos,
reacciones, deformaciones u otra informacion relevante. El post-procesador
ayuda a visualizar la salida en forma grafica.

El objetivo del analisis por medio del método de los elementos finitos, es determinar de
forma precisa la respuesta de un sistema modelado con una cantidad finita de
elementos y sujeto a unas cargas determinadas. En la generacion de un modelo por
elementos finitos, siempre se tiene presente que se esta desarrollando un modelo el
cual es una idealizacidén de un sistema fisico real. Con muy pocas excepciones, como
el del andlisis estético de vigas simples, marcos y sistemas de membranas, el método
de elementos finitos no genera una solucién ‘exacta’. Sin embargo, con un modelo
adecuado, se puede obtener una solucion precisa. Cuando la formulacion analitica de
un problema es dificil de desarrollar, FEM (Finite Element Method) provee uno de los
mas fiables métodos para atacar el problema. En la creacién de un modelo FEM, se
debe esforzar por la precision y la eficiencia computacional. En la mayoria de los casos,
el uso de un modelo complejo y muy refinado no es justificable, aunque este
probablemente genere mayor exactitud computacional a expensas de un innecesario
incremento en el tiempo de procesamiento. El tipo y la complejidad del modelo
dependen sobre todo del tipo de resultados requeridos. Como regla general, un modelo
de elementos finitos puede empezar con un modelo simple. Los resultados de este
modelo sencillo, combinados con la comprensién del comportamiento del sistema,
puede ayudar a decidir si es necesario refinar el modelo y en que parte del mismo.
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CAPITULO 4.- RESULTADOS

En este capitulo se presentan los diferentes resultados obtenidos en base a las
simulaciones realizadas. Se pretende dar la interpretacion del comportamiento del perfil
aerodinamico cuando este es sometido a diferentes condiciones como ya se menciono,
para dicha interpretacion se presenta una serie de resultados exponiendo gréficas y
diagramas obtenidos en base a las simulaciones realizadas.

La presentacion de los resultados se muestra de la siguiente manera, se muestran en
conjuntos de acuerdo a los angulos de ataque y en estos las condiciones de
deslizamiento y la velocidad, se muestran diagramas de presion y velocidad, asi como
las lineas de corriente. Principalmente se analizaron las fuerzas generadas en los
perfiles aerodindmicos cuando estos fueron sometidos a flujos de aire, con el fin de
identificar la variacion de estas fuerza con forme el angulo de ataque se modifica y
cuando se aplica la condicién de deslizamiento.

Primeramente se analizé el perfil aerodinamico con un angulo de ataque de cero grados
de inclinacién, en dos condiciones diferentes, la primera condicion es la de no
deslizamiento del fluido en todas las fronteras del perfil, a una velocidad de 580 m/s
que es aproximadamente la velocidad crucero, los primeros resultados se pueden
apreciar a simple vista y haciendo un acercamiento por igual, en las figuras 4.1ay 4.1b
en las cuales se puede apreciar que alrededor del perfil se hace notar a grandes rasgos
las variaciones de la velocidad, en otras palabras el perfil de velocidades de la capa
limite. Se logra observar que debido a los diferentes colores que utiliza el programa
para diferenciar las variaciones de velocidad, el cambio de velocidades desde la
frontera del perfil hasta la regiébn de maxima velocidad que en este caso se produce en
la parte superior del perfil (extradds), en esta zona se torna de una tonalidad rojo
obscuro que indica que ahi es donde se encuentra la regién de méaxima velocidad. Para
el primer caso en el cual no existe deslizamiento alguno en las fronteras del perfil la
velocidad maxima alcanzada del fluido por encima del extradés fue de 663.63 m/s, se
puede observar que la velocidad se torna un poco desordenada en cuestion de la
densidad del color en la figura 4.1a en comparacion de la figura 4.1b en la cual existe
deslizamiento del 10% de la velocidad de incidencia del fluido lo cual corresponde a 58
m/s, en las fronteras del perfil, en esta se puede apreciar una mejor distribucion de
velocidades en el extrados.
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Slce: Velocity feld [ms] Max: 663.352 Slice; Velocky field [ms] Max: 672,394
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Figura 4.1a.- Perfil con un angulo de ataque de 0°, Figura 4.1b.- Perfil con un angulo de ataque de 0°, en
en condicion de no deslizamiento. condicion de deslizamiento.

Se observa que en las figuras 4.1a y 4.1b aparece una franja que de colores en el lado
derecho, esta franja indica la escala de velocidades, comenzando desde cero que le
corresponde el color azul hasta llega al rojo mas obscuro que indica la velocidad
maxima alcanzada. Se aprecia que en la zona del extradés se concentran las
velocidades maximas en el sistema, ya que se ve una color rojo obscuro sobre de él.
Se puede observar que en el borde de ataque se aprecia una coloracion amarillenta
hasta tornarse azul esto indica que en ese punto sucede el fenédmeno de
estancamiento.

Streamine: Velocky field Streamline Color: Velocity field [mfs] Max: 657.611 Streamine: Velocity field Streamine Color: Velocity field [m/s] Max: 657,611
. v T v

300

Figura 4.2a.- Lineas de corriente alrededor del perfil Ilustracién 4.2b.- Lineas de corriente alrededor del
perfil en condiciones de deslizamiento.
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Se observa que en la imagen 4.2a y 4.2b no ocurre ningun fenémeno de turbulencia
alrededor de la superficie del perfil, las lineas de corriente fluyen ordenadamente
desde el borde de entrada hasta el borde de salida y se aprecia que se forma el flujo
laminar.

Figura 4.3a Se muestra las variaciones de presién  Figura 4.3b Se muestra las variaciones de presién sobre
sobre el fluido que pasa por el perfil. el fluido que pasa por el perfil.

En las figuras 4.3a y 4.3b se muestran las mediante colores la variacién de presiones
en el medio por el cuan fluye el fluido a través del perfil, se observa que en el borde de
taque se encuentra la mayor concentracién de presion de forma puntual, esto ocurre
debido a las grandes velocidades a las que esta sometido el perfil que son alrededor
de 2.1 Mach. Se puede apreciar que en el borde de entrada ocurre el fenébmeno de la
onda de choque a causa de las grandes velocidades. En el borde de salida se aprecia
de acuerdo al rango de colores de la escala de presiones la onda de expansién que se
forma cuando se estd a grandes velocidades. Se observa que en el extradds hay una
succion a causa de la diminucion de presion por las velocidades excesivas en él perfil.
Es asi como lo muestra las figuras 4.4ay 4.4b, al extraer los valores de maxima presion
obtenemos que para la condicion de no deslizamiento se obtuvo un valor de 34,260 Pa.
y para la condicién de deslizamiento se obtuvo 30620 Pa, como se pudo evaluar es
mayor el dato que se obtuvo en el primer caso, lo que indica que en condones de
deslizamiento el perfil tiende a fluir de con mayor eficiencia y finura por lo que se deduce
gue le cuesta menos avanzar por la onda de choque. Al analizar las fuerzas resultantes
en el perfil, se pudo observar que la diferencia entre los dos caso es pequefa lo cual
no indica que sea significativa ya que cualquier disminucion en la fuerza de arrastre es
de gran ayuda para la fuerza de sustentacion.
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Las fuerzas de sustentacion de los dos perfiles obtenidas fueron las siguientes:

4 0.01 0.02 0.03

Figura 4.4a Isosuperficies de presion en condicién

de no deslizamiento.

Oy

0.02

de deslizamiento.

0.0¢

Figura 4.4b Isosuperficies de presion en condicion

Tabla 4.1.- Fuerzas de arrastre y empuje (sustentacion) con inclinacién de 0 © a 580 m/s

Direccion Fx Fy
O grados no slip |17571 [N] 75963 [N]
0 grados slip 14634 [N] 86489 [N]

Se aprecia que al comparar los datos obtenidos de los valores de las fuerzas de arrastre
y empuje se observl que la fuerza de arrastre en condicion de deslizamiento en las
fronteras es menor que la fuerza obtenida en condiciones de no deslizamiento, lo que

indica que la primera opone menos resistencia al avance que

la segunda

respectivamente. Al haber menos resistencia al avance las fuerzas de sustentacion
aumentan lo que es bueno para el perfil ya que entre mayor fuerza de sustentacion
obtenga este serd mas efectivo, y es precisamente lo que se pretende a la hora del
disefio de perfiles, es precisamente lo que ocurre en este caso, las fuerzas de
sustentacion son mayores en la condicion de deslizamiento en comparacién con las
fuerzas obtenidas en la condicion de no deslizamiento.

Los coeficientes aerodinamicos obtenidos fueron los siguientes:

Tabla 4.2.- Coeficientes aerodinAmicos a 580 m/s

Angulo de ataque Cl Cd
0 grados no slip 0.083 0.002
0 grados slip 0.095 0.0016
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En la tabla de coeficientes aerodinamicos se puede observar la discrepancia que existe
en los valores obtenidos los cuales son de pendientes de las fuerzas de sustentacion y
la velocidad de incidencia del fluido. Se obtuvieron las fuerzas aerodinamicas en las

dos condiciones diferentes pero ahora con un aumento de velocidad y los resultados
fueron los siguientes:

Tabla 4.3.- fuerzas aerodindmicas con inclinaciéon de 0 © a 680 m/s

Angulo de ataque Fx Fy
0 grados no slip 17942 [N] 219742 [N]
0 grados slip 15554 [N] 152107 [N]

Al comparar los valores de las fuerzas obtenidas cuando el perfil es sometido a
velocidades mayores como este caso, con velocidades un poco menores, se pudo
apreciar que las fuerzas aumentan en proporcion a la velocidad del fluido y esto se
puede comprobar con los valores de las tablas 4.1 y 4.3. Asi también, los coeficientes
aerodinamicos son afectados a consecuencia de las velocidades y las fuerzas
obtenidas, dichos coeficientes se muestran en la tabla 4.4.

Tabla 4.4.- Coeficientes aerodinamicos a 680 m/s

Angulo de ataque CL Co
0 grados no slip 0.04 0.004
0 grados slip 0.075 0.0023

La distribucion de presiones alrededor de las fronteras del perfil esta bien definida por
la figura 4.5, en la cual muestran las presiones a lo largo de la cuerda del perfil.

Pressure [Pa]

08

5 O U T L T Y I
\1 _____________ _____________ — _____________ — _____________ —

Fressure [Fa)

06 H H H H H H H H
0.015 0.016 0.017 0.018 0.019 0.0z 0.021 0.02z 0.023
X

0.024 0.025

Figura 4.5.- distribucién de presiones a lo largo del perfil.
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En la figura 4.5 se puede observar que esta conformada por dos lineas lo largo de una
distancia de 1 m que es la cuerda del perfil, la grafica es consecuencia de la distribucién
de presiones en el contorno del perfil. La linea superior de la gréafica representa la
presion por el intradds del perfil que es en donde hay presiones positivas, en cambio la
linea inferior de la gréfica es la correspondiente a las presiones del extrados. Se puede
apreciar que el valor de presiéon maximo se obtiene en el borde de ataque precisamente
en el punto de estancamiento tal y como la teoria lo predijo.

Pressure [Pa]

Pressure [Pa)

06 H H H H H H H H H
0.015 0.016 0017 0018 0.019 0.0z 0.021 0.0zz2 0.023 0.024 0.025
x

Figura 4.6.- grafica de distribucion de presiones a lo largo del perfil.

Los datos obtenidos en las diferentes graficas son diferentes a causa de la distribucion
de presion en la cuerda del perfil. En condiciones de deslizamiento las presiones
aumentan y se distribuye poco mejor que en condiciones de no deslizamiento como se
pudo observar en las graficas.

A continuacién se presentan las graficas de distribucion de presiones cuando el perfil
cuenta con un angulo de ataque de cinco grados, con respecto a la direccion del aire
gue lo incide. Se obtuvo que las distribuciones de presion en el perfil son muy diferentes
entre si, los valores de presion que se muestran en las graficas presentadas varian de
acuerdo a la condiciéon de deslizamiento en la cual las presiones son mayores en
comparacion con las presiones de la condicion de no deslizamiento.
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Figura 4.7.-Distribucién de presiones en la superficie Figura 4.8.- Distribucién de presiones en la superficie
del perfil a 5° de angulo de ataque. del perfil a 5° de &ngulo de ataque en condicion de
deslizamiento.

Se observa que la figura 4.7 y 4.8 muestran una mejor distribucion de presiones en
condiciones de deslizamiento, a causa de una mejor distribucion de velocidades del
flujo a través de la superficie del perfil. Se pudo observar que existe una presion de
levantamiento mayor en condiciones de deslizamiento lo que se traduce a un aumente
de la fuerza de empuje y una disminucién de las fuerzas de arrastre en el perfil.

Tabla 4.5.- Fuerzas aerodinamicas resultantes, con un angulo de ataque de 5° grados.

Angulo de atague Fx Fy
5 no slip 6537 [N] 31891 [N]
5 slip 4519 [N] 58716 [N]

Las fuerzas de resultantes en las superficies de los perfiles se aprecian en la tabla 4.5
en las que se puede observar la magnitud de las fuerzas cuando existe un angulo de
ataque de cinco grados, en la condicién de deslizamiento se aprecia un valor mas en la
fuerza de sustentacion que en la condicion de no deslizamiento. Si observa que la
fuerza de arrastre disminuye cuando hay deslizamiento.

Tabla 4.6.- coeficientes aerodindmicos, con un &ngulo de ataque de 5° grados.

Angulo de ataque Cl Cd
5 grados no slip 0.083 0.009
5 grados slip 0.122 0.0062
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En la tabla 4.6 se muestran los valores de los coeficientes de sustentacion y arrastre se
hace notoria la diferencia entre el caso de deslizamiento y el de no deslizamiento a
consecuencia de las fuerzas obtenidas.

Slice: Velocity field [m]s] Maximo: 134,331 Slice: Velocity field [mjs] Max: 678.027
| < [ 3

Minimo: 0 Min: 3.245

Figura 4.9a.- velocidades y comportamiento del flujo Figura 4.9b.- velocidades y comportamiento del flujo a
a través del perfil. través del perfil en condiciones de deslizamiento.

Se observa que el flujo a través del perfil cuando este tiene un deslizamiento en sus
fronteras del 10% (figura 4.5b), se comporta de manera mas estable y mantiene un flujo
laminar por una mayor extension de la cuerda a comparacion de cuando no existe esta
condicion, se produce menor cantidad de vorticidad y se puede notar menor turbulencia
del flujo sobre el extrados del perfil lo cual hace que la sustentacion disminuya. A
grandes velocidades como es este caso no es conveniente que el perfil este orientado
a grandes angulos de ataque, debido a que este tipo de perfil estd disefiado para
grandes numeros mach y por lo tanto este alcanza su mayor fuerza de sustentacion
aproximadamente a los cinco grados del angulo de ataque, ya que si el angulo es
mucho mayor se generaria un incremento en las fuerzas de arrastre lo cual seria
perjudicial para las fuerzas de sustentacion a causa de que se generaria mayor
cantidad de vorticidad en el extrad6s y en el intradds se produciria una mayor area de
contacto puro con el fluido lo que aumenta la fuerza de arrastre.
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Figura 4.10.- Distribuciéon de presiones en la
superficie del perfil cuando esta orientado a 10°.
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Figura 4.11.- Distribucién de presiones en la superficie
del perfil en condicién de deslizamiento cuando esta

orientado a 10°.

Se encontré que la magnitud de las presiones disminuyen cuando aumenta el angulo
de ataque, lo cual causa que las fuerzas de sustentacion disminuyan y las fuerzas de
arrastres aumente bruscamente, si se observa la figura 4.5 y 4.6 se puede notar una
disminucién en el area formada por las dos lineas de precios, la linea que pasa por
arriba es la linea de presiones en el intradds y la linea inferior de la grafica representa
las presiones del extradds las cuales serdn negativas. Estas dos graficas demuestran
que las fuerzas de arrastre y sustentacion dependen en gran parte del angulo de ataque
el cual causa que las distribuciones de presion se modifiguen de acuerdo como va

variando el angulo.

Tabla 4.7.- fuerzas resultantes en el perfil con un angulo de ataque de 10 ° grados.

Angulo de ataque Fy
10 no slip 33670 [N] 142221 [N]
10 slip 32890 [N] 147372 [N]

Se observa que las fuerzas de arrastre aumenta y la fuerza de sustentacion disminuye
en consideran a los angulos de ataque anteriores, pero se hace notoria la diferencia de

las fuerzas en las dos condiciones diferentes.
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Tabla 4.8.- Coeficientes aerodinamicos del perfil con un angulo de ataque de 10 ° grados.

Angulo de ataque Cop CL
10 grados no slip 0.036 0.153
10 grados slip 0.035 0.159

A causa de las fuerzas y de la inclinacién del angulo de ataque los coeficientes
aerodinamicos disminuyen notoriamente, pero se asemejan una con otro en las
diferentes condiciones de frontera.

Streamiine; Velocity field Streamine Calor: Veladity field [ms] Max: 54.8 Streamine: Velocty field Streamine Color: Velocity Field[mfs] Max: 56.(
q i, b 7 i »

Min: 1,672 Min: 1.59

Figura 4.12b.- Lineas de corriente alrededor del perfil
Figura 4.12a.- Lineas de corriente alrededor del perfil A3 giez grados, con deslizamiento del 10%

10 grados, sin deslizamiento.

En las figura 4.6a y 46b se aprecia las lineas de corriente del fluido cuando pasan a
través del perfil, se puede observar que en las dos imagenes el desorden de las lineas
de flujo sobre el extradds del perfil se hace presentes, las lineas de corrientes se tornan
turbulentas y desordenadas generando asi los vortices en la superficie del perfil, los
vortices que se hacen presentes favorecen al aumento de resistencia al avance. Al
aplicar las condiciones de deslizamiento los vortices se ven reducidos conforme la
velocidad de deslizamiento aumenta generando un flujo méas ordenado y disminuyendo
la resistencia que estos aportan, en la figura 4.6 b se aprecia que el flujo ordenado
laminar se mantiene por mas longitud de la superficie del perfil en la zona del borde de
ataque, retardando el fenomeno de desprendimiento de la capa limite que es la principal
generadores de vortices.

72



En las graficas siguientes se puede notar que el area de la presion disminuye
violentamente de acuerdo con el angulo de ataque que en ese caso es de 15°.

Pressure [Pa]
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Figura 4.13.- distribucién de presiones del perfil
con un angulo de ataque de 15°.
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Figura 4.14.- distribucion de presiones del perfil con
un angulo de ataque de 15° en condicion de
deslizamiento.

De acuerdo con la figura 4.7 y 4.8 hay una disminucion de succién en la superficie del
extradds y una enorme presion en el intradds, los cual produciria la falla del material de
contricién del ala, debido a las enormes cantidades de presion ejercida debajo de ella.
Esto se puede representar también un gran incremento de la fuerza de arrastre, a causa
de que en el intradds se encuentra incidiendo el fluido directamente. Por la parte del
extradds existe una gran generacion de vorticidad lo que se traduce a una disminucién

de sustentacion.

Tabla 4.9.- fuerzas aerodindmicas, con una orientacion del perfil a 15 grados.

Angulo de ataque Fx Fy
15 no slip 22445 [N] 173635 [N]
15 slip 42933 [N] 144508 [N]

De igual forma las fuerzas obtenidas cuando el perfil se encuentra orientado con un
angulo de ataque de quince grados, las fuerzas de arrastre tienden a aumentar lo que
afecta a las fuerzas de sustentacion y en consecuencia al avance del perfil.
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Tabla 4.10.- coeficientes aerodinamicos con un angulo de 15 grados.

Angulo de ataque CL Cop
15 no slip 0.16 0.0606
15 slip 0.1831 0.0627

Se observa que los coeficientes aerodindmicos disminuyen a causa de las fuerzas
ejercidas sobre el perfil aerodinamico. Estos coeficientes son de menor magnitud que
los coeficientes obtenidos cuando el perfil se orienta con un angulo de ataque de 10
grados.

Streamling: Velocky field Streamiine Color: Velocty field [mfs] Max: 123.81 Streamine: Velocky Fed Streamine Calor: Velodty Field [mjs] Max: 1663

« i
120 —

100

Min: 2,662

Min: 1,705

Figura 4.15a.- lineas de corrientes alrededor del perfil aFigura 4.15b.- Lineas de corriente alrededor del
15 grados, sin deslizamiento. perfil a 15 grados, con deslizamiento de 10%

Se observa que tanto como en la figura 4.7a como en la figura 4.7b la presencia de
vorticidad es inevitable, y es principalmente a causa del angulo de ataque del perfil, se
observa que el flujo es laminar por debajo del perfil en el intradds, pero en el extradds
es totalmente turbulento, con muchos vortices y de velocidad menor que el intrados lo
gue genera una enorme resistencia al avance. Se aprecia que en la figura 4.7b el flujo
se mantiene laminar por mucho mas longitud en el borde de ataque que en la figura
4.7a en el cual se desprenden las lineas de corriente en cuanto entran en contacto con
el borde de ataque.
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Las figura 4.9 y 4.10 obtenidas cuando el perfil tiene un angulo de ataque negativo de
5° muestran una violenta disminucion del area de la presion total ejercida en la
superficie del perfil aerodinamico.
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Figura 4.17.- distribucién de presiones del perfil con
un angulo de ataque de -5° en condiciéon de
deslizamiento.

Figura 4.16.- distribucién de presiones del perfil con
un angulo de ataque de -5°.

Cuando disminuye el area de presion se dice que el perfil entra en perdida lo que
significa que se invierten el lado de succion con el lado de levantamiento, por lo tanto
la presion atil de levantamiento se convierte en una fuerza negativa que hace que el
perfil se valla en picada y pierda toda fuerza de sustentacion.

Tabla 4.11.- Fuerzas de arrastre y empuje, con un angulo de ataque de -5° grados.

Angulo de ataque Fx Fy
-5 no slip 23025 [N] - 28037 [N]
-5 slip 19725 [N] - 3099 [N]

Como se aprecia en la tabla las fuerzas de sustentacién se vuelven negativas lo que
causa que el perfil entre en perdida. También se aprecia que la fuerza en la condicion
de deslizamiento sigue siendo mayor que en la condicion de no deslizamiento, mientras

que la fuerza de arrastre de igual manera disminuye favoreciendo al aumento de la
fuerza de sustentacion.

En las gréficas 4.12 y 4.13 se muestra la distribucién de presiones cuando el perfil es
sometido al flujo con un angulo de incidencia negativo de -10°, en las cuales se puede
observar una disminucion en el area de presion pero a diferencia de las graficas 4.10 y
4.11el area es mayor lo que indica que existe una pérdida de sustentacion mayor
cuando existe un angulo de ataque negativo de magnitud mas grande.
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Figura 4.18.- distribucién de presiones del perfil con Figura4.19.- distribucién de presiones del perfil con un
un angulo de ataque de -10° angulo de ataque de -10° en condicién de deslizamiento

Se observa que de igual manera que en todas las graficas anteriores el punto de presion
maximo se encuentra en el borde de ataque del perfil que en donde esta situado el
punto de estancamiento, el cual va a poseer la presion maxima. Se encontrd que sigue
siendo notoria la diferencia de presiones entre la condicion de deslizamiento y la de no
deslizamiento favoreciendo siempre a la primer condicion.

Se hace ver que la condicion de deslizamiento es favorable para cualquiera de los casos
gue sea, cuando tenemos el perfil con un &ngulo de ataque de cinco grados por ejemplo,
las fuerzas de arrastre disminuyen y favorecen para el incremento de las fuerzas de
sustentacién, ahora bien es un factor importante el angulo de ataque, se debe de
encontrar el 6ptimo para que las fuerzas sean las deseadas ya que si se cuenta con un
angulo de ataque muy grande como de diez o quince grados el perfil entra en perdida
debido a la generacion de vorticidad a causa del desprendimiento dela capa limite.
También se entra en pérdida por que la fuerza de arrastre incrementa demasiado
haciendo disminuir la fuerza de sustentacion. Es preciso mencionar que para
velocidades supersénicas un angulo de 5 grados ya se considera muy alto debido a las
grandes velocidades que pueden provocar que los perfiles puedan fallar
mecanicamente lo que seria que el perfil se partiera por la mitad.
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Figura 4.19.- Comparacion del coeficiente de sustentacién VS angulo de ataque, cuando existe
condicione de deslizamiento y no deslizamiento.

Se observa en la gréfica la el variacion del coeficiente de sustentacion de acuerdo al
incremento del angulo de ataque, en las diferentes condiciones aplicadas. La linea
obscura unida con recuadros en azul representa el comportamiento del coeficiente de
sustentacion cuando no existe deslizamiento en la superficie del perfil. La linea de color
mas claro unida con recuadros de color rojizo representa la conducta del coeficiente
aerodindmico. En la grafica se observa que en condiciones de deslizamiento el
coeficiente tiende a aumentar con forme se varia el angulo de ataque de manera
ascendente, en cambio la linea de los coeficientes versus el angulo en condiciones de
no deslizamiento se encuentran en valores menores y alcanza su maximo valor cuando
el perfil se encuentra inclinado a un angulo de ataque de diez grados, en cambia en la
condicion de deslizamiento el angulo en donde se encuentra el valor maximo de
sustentacién parece ser el de quince grados de inclinacion. La fuerza de sustentacién
aumenta cuando se aplica la condicién de deslizamiento debido a que se reduce la
resistencia al avance generada por el perfil. Segun lo que la grafica describe se
encontraran las fuerzas de sustentacion mas Optimas cuando el angulo de ataque sea
mayor a diez grados y su superficie tenga propiedades de deslizamiento.
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CONCLUSIONES

En este trabajo se realiz6 un modelo de un perfil NACA 64A204 por medio de un analisis
de elementos finitos, sometido a diferentes condiciones de frontera, se desarrollaron
los modelos del perfil, primero para las diferentes simulaciones, la aplicacién de las
condiciones de deslizamiento y de no deslizamiento cuando se somete a un flujo de
velocidades supersonicas y para cada caso de estos se utilizé una variacion del angulo
de ataque del perfil.

En la investigacion realizada se pudo concluir que el efecto que tiene un deslizamiento
en las fronteras de un perfil es el de aumentar las velocidades alrededor de él, teniendo
como consecuencia una disminucién en la fuerzas de arrastre, lo cual beneficia a la
distribucion de presiones sobre las superficies del perfil lo que se traduce a un aumento
de fuerzas de levantamiento.

Se encontr6 que la vorticidad disminuye considerablemente cuando existe
deslizamiento lo cual es favorable para que flujo se mantenga ordenado y se retarde su
transicion a flujo turbulento y ocurra el desprendimiento del flujo en la superficie del
perfil lo cual genera un incremento en las fuerzas de arrastre y tiene como consecuencia
una disminucion en las fuerzas de sustentacion.

En el andlisis de fuerzas se determind que estas son directamente dependientes del
angulo de ataque, cuando el angulo de atague es cero, las fuerzas resultantes son
minimas para su funcionamiento 6ptimo y conforme se aumenta el angulo de ataque
estas comienzan a aumentar hasta llegar a ciertos valores que seran sus valores
MAaximos.

Se observé que los valores de las fuerzas de sustentacion cambian de sentido y se
dirigen hacia abajo lo que se traduce que el perfil va en picada, para los modelos en el
que el angulo de ataque fue negativo.

Se determind que cuando el perfil se colocé a grandes angulos de ataque las fuerzas
de arrates aumentaron y se dejé notar una disminucion de las fuerzas de sustentacion
a tal grado que se convirtid en una fuerza negativa y el perfil entro en perdida. Cuando
se orienta con angulos de ataque negativos el perfil siempre esta en perdida y esta
aumenta con forme aumenta el angulo de ataque.

Se observé que cuando las fuerzas de arrastre aumentan las fuerzas de sustentacion
disminuyen vy si las fuerzas de arrastre disminuyen las de sustentacibn aumentan, lo
gue implica que estan fuertemente relacionadas y que una depende de la otra.



