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RESUMEN

Este trabajo contiene una descripcién de la Mecanica de
Cémputo aplicada a la simulacidén numérica del Flujo alrededor
de Superficies Sustentadoras en velocidades Subsénicas y
Supersénicas.

ABSTRACT

This paper contains a description of the Computational
Mechanics applied to the numeric simulation of Flow around
Lifting Surfaces at Subsonics and Supersonics speeds.
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INTRODUCCION

Este trabajo describe el programa " MRY7 “ destinado a
calcular 1la distribucién de presiones sobre alas, y el
programa “ TMRVD " resultado de las modificaciones realizadas
sobre el primero.

El objetivo de estas Gltimas fue :

1) Reducir el tiempo de ejecucién.
2) Aumentar la capacidad de discretizacién.
3) Calcular configuracién Ala-Estabilizador.

La codificacidén de ambos se realizé en lenguaje FORTRAN
77, para la versidén destinada a equipos de tipo personal el
compilador utilizado es "“Lahey F77L Versién 2.22".

La forma de la planta alar es arbitraria, pudiendo ésta
tener flecha positiva o negativa, quiebres y torsién. Quedan
fuera de las posibilidades del programa, alas con diedro, y
la contemplacién de las deformaciones aercelasticas.

La superficie a calcular se divide en paneles, los que
contienen un vértice herradura en régimen subsdnico, o un
doblete en supersdnico.

El programa proporciona el coeficiente de presién
asociado a cada panel, y luego integrando sobre la superficie
alar calcula las caracteristicas aerodinamicas globales de la
misma.

DISCRETIZACION GEOMETRICA DEL ALA

El algoritmo de discretizacién acepta superficie= con
flecha de cualquier tipo, inclusive con quiebres. En el caso
de gecmetrias complejas, éstas se dividen en partes
simples.En el archive de datecs se indica el nimero de partes,
como también las coordenadas que delimitan cada una de ellas.
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Figura 1.
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En el calculo se impone una restriccién, para todas las
partes de una misma superficie alar, el nuamero de paneles
segin cuerda debe ser el mismo. En las figuras (1) y (2) se
muestra, en la primera el caso de una nica parte, mientras
que en la segunda el de dos.La variable KMAX indica al
programa el numero de partes utilizadas.
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Figura 2.

ANALISIS DEL MODELO MATEMATICO

Si se toma una seccidén cualquiera de un ala gue posea un
perfil subsénico como en la figura (3), el eje de cuerda del
perfil forma un &angulo a con la direccién de la corriente
libre, ademés un punto cualquiera "i" de la linea media forma
con el eje de cuerda un angulo "di".

vector Valocicasd

Figura 3.

En el caso de perfiles cuya linea media no tenga
curvatura, el &ngulo "di" es nulo. Por lo tanto entre la
corriente libre y la tangente a la linea media en un punto
cualquiera "i* sobre ésta existe un &ngulo “Wi".

Wi =a+dl (1)
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Régimen Subsdnico

Segin 1la ley de Prandtl-Glauert el coeficiente de
presidén se expresa:

Cei = ____Si (2)
82 V (Xd-Xv)
donde :
Cpi = Coeficiente de Presidén en el panel "i”
Si = Intensidad del Vértice.
Xd = Coordenada X del punto de colocacién al 75%

de longitud del panel.

Xv = Coordenada X del punto de colocacién al 25%
de longitud del panel.

B8 = Factor de Compresibilidad.

Ademds la velocidad inducida segtn la direccidén del eje
Z, "wij” en el panel "i" sobre el punto "Xdi", debido a la
intensidad de vorticidad "Sj" del panel "j", se expresa como.

wij = Rij Sj (3)

Rij = Coef. de influencia del panel "j" sobre el “i".

Si tomamos la contribucidén de todos los paneles,
obtenemos la velocidad inducida total en la direccidn Z sobre
el panel "“i", 1la cual compuesta con 1la velocidad de 1la
corriente libre proporciona la pendiente del flujo, la cual
debe ser igual a la pendiente "Wi" linea media en ese punto.

n
~-B WL = Z Ris S (4)
J=1
Los coeficientes Rij se calculan segin la referencia [1].
Escribiendo (4) en funcién de los coeficientes de Presidn.
n
-Wi =3 Z Rij (Xdj - Xvj) Cpi (5)
J=1
Esta expresién se aplica a cada panel, y puede ser

escrita en forma matricial, dando como resultade el siguiente
sistema de ecuaciones :

r 1
I \
\ .
| Wi = -8 | Rij | Xdj - XwJ | CpJ (6)

N

La resolucién del sistema nos dars el valor del Cp en
cada panel.
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Régimen Supersdnico

Se considera un doblete ubicado en el punto medio de cada
panel en coincidencia con el punto de colocacién, como se ve
en la figura 4.

Y
B
DoUete(zedoveto;)
)
Pto. Colocaciondx Ly >
x ) ]
Y
Figura 4.

De esta manera 1la distribucién de presiones sobre 1la
superficie produce un "upwash" W para todo punto de la misma.

WiX,Y) =_1_ [J Cp K(Xo,Yo) d(zeda) d(eta) (7)
8 n
K(Xo,Yo) = 2 Xo
R r*

Cp = Coeficiente de Presiénm.
K(Xo,Yo) = Funcién de Presiones.[2]
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Figura §.
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Para el cdlculo se realiza un cambio de coordenadas a un
sistema (xo,r) con origen en el punto de colocacién del
panel”i"; ademéas el panel trapezoidal se reemplaza por uno
rectangular ubicado a partir del punto de colocacién.Este
ranel rectangular tiene la misma 4rea y el mismo ancho que el
original. (figura 5)

El " upwash " en un panel "i" es:

Wi = 1 Kij (8)

Kij = Coeficiente de influencia.[2]

Los coeficientes "Kij" dan la influencia de un panel "j"
sobre otro "i".El valor del coeficiente depende de 1la
posicidn del panel "j" respecto del cono de Mach generado en
el panel "i". Un panel "j" puede estar dentro, parcialmente
fuera o fuera del cono de Mach generado en el panel "i" como
muestra la figus#a 8.

v

X Figura 8.
Teniendo en cuenta la contribucidén de todos los paneles:
n
Wi = 1 2 Kij Aj Cpj (9)
8 & j=1

La ecuacién (9) puede, como en régimen subsdnico, ser
escrita en forma matricial.

[

Wi | = 1 KiJ Aj CpJ (11)

8 x

La resolucién del sistema nos darid el valor del Cp en
cada panel.
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RESOLUCION DEL SISTEMA DE ECUACIONES

La eleccidén del método de resolucién del sistema de
ecuaciones se basé en la reduccién del tiempo de ejecucién y
de la memoria utilizada.

La primera versién del programa utilizaba el método de
Gauss-Jordan. en la nueva intenté utilizar el método de
Gauss-Seidel pero la matriz no cumple con la condicién de
convergencia .[3]

La elecciodn recayd en el método de Crout
[3]. Implementado éste y rediagramando el programa, se redujo
sensiblemente el tiempo de ejecucién.

La versidén actual resuelve alas de hasta 300 paneles. y
se encuentra en desarrollo una versién que utiliza archivos
en disco para el manejo de las matrices, a fin de aumentar el
numero de paneles.

ANALISIS DE LOS RESULTADOS

Se empleé el programa sobre diversas plantas alares y a
varios numeros de Mach; en todos los casos los resultados
mostraron una buena correspondencia con los valores tedricos
aproximados, e inclusive con los exactos.

Es importante mencionar la buena respuesta del programa
en el caso de plantas alares sometidas a regimenes en los
cuales se produce la interferencia de los conos de Mach dentro
de la superficie de la misma.

Datos : Nro. de Mach = 1.2
Alargamiento = 2.0
Ahusamiento = 1.0
Flecha = 2.0
S 2 Cp/Alfa
R TMRVD ¢10x10>
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_ Y
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o x T = " x e
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10 20 30 40 S0 &0 70 a0 90 100

Figura 7.
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La figura 7, muestra un ejemplo donde aparece el fendémeno
interferencia,se aprecia en ella 1la similitud entre los
valores del Coeficiente de Presién por unidad de angulo de
atagque calculados con el programa, y los obtenidos por 1la
aplicacién de la teoria del Flujo Cénico:

Para realizar verificaciones mas Precisas, se realizaron
pruebas comparativas con ensayos en tinel de viento.Los
resultados calculados mostraron errores pPoco importantes en
los coeficientes comparados. Alguncs de estas pruebas se
muestran a continuacidn.

En la primera columna se indica 1la referencia
bibliografica, y la pagina de 1la cual la informacién fue
extractada.

Referencia Alfa Cl Paneles Cl Paneles Cl
[4],494 8 2.33 *x 300 2.329 x 80 P.314
[4],493 8 9.32 280 2. 346 65 Jd. 344
[4],491 8 2.31 130 2.304 35 3.304
[4],489 8 2.30 239 2.265 69 2.261
{51, 24 8 3.32 120 @.318 392 2.331
[5], 49 6 2.26 120 2. 267 32 2.264

* : Indica que la superficie fue dividida en dos partes.

Los resultados de la referencia (4] deben ser utilizados
con ciertos reparos, ya que las dimensiones de los modelos
ensayados son reducidas, hecho que aumenta los efectos del
espesor sobre los resultados.

No sucede lo mismo con la referencia [5] donde el tamaifio
de los modelos es mas importante.La cantidad de paneles a
utilizar depende principalmente de la necesidad de precisién
en locs resultados, especialmente en la distribucién de
presiones.

Se puso énfasis en el estudio de la influencia de la
flecha en los resultados dado que, al ser reemplazados los
Paneles trapezoidales por superficies rectangulares(como se
explicd previamente), para la evaluacién del * upwash . El
borde de ataque no es representado en forma exacta, y esto se
agudiza con el incremento de la flecha y el namero de Mach.

Una solucién es aumentar el namero de paneles segin
envergadura para obtener superficies rectangulares mas
estrechas. Se obtuvo un criterio para determinar la cantidad
de paneles segun envergadura, que es el siguiente:

Pe = § Tg(D) Pc 1@ (12)
4 C

Pe = S Tg(D) Pc 10 (13)
8 C

Pe : Paneles segun semienvergadura. D : Flecha.
Pc : Paneles segin cuerda. C : Cuerda.
S : Semienvergadura.
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La férmula (12) se utiliza para alas con flecha en el
borde de fuga, y la (13) en aquellas que no la tienen. En el
caso de obtener como resultado un nimero de paneles menor que
el empleado segun cuerda, se utilizard segun envergadura el
mismo que el propuesto para la cuerda.

La cantidad de paneles segin cuerda se eligira segun la
necesidad. de detalle en la distribucién de presiones. Se debe
tener en cuenta que la cantidad méxima de paneles de esta
versién del programa es 300, y en caso que el nGmero de los
determinados por las ecuaciones (12) o (13), multiplicados por
el numero de paneles elegido segin cuerda supere el maximo, se
deberd probar nuevamente con una cantidad menor de paneles
seglin cuerda.

CONFIGURACIONES ALA-ESTABILIZADOR

Se ensayaron configuraciones ala-estabilizador con
resultados satisfactorios, pero actualmente se considera que
son necesarias mas verificaciones para validar el modelo
empleado en este tipo de problemas.

Se espera diponer préximamente de mas resultados tedricos
y de tinel de viento de este tipo de configuraciones, para
poder poner a punto el algoritmo que el programa emplea en el
presente.

EJEMPLO DE APLICACION
Para ilustrar sobre las posibilidades del pPrograma se

calculé la distribucién de presiones al 75% de envergadura de
la planta alar de la figura 8.

‘\/
e0"*
Mach=1.44
Ar =1.85
Ct =1.00
Cr
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La figura 9, muestra 1la distribucién calculada y la
comparacién con la obtengda por Jones y Cohen ([6].

10 _, Cp/Alfa

9 TMRVD

8 | » Jones and Cohen [4]
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Figura 9.
CONCLUSIONES ®

La determinacién de 1los coeficientas aerodinamicos de
plantas alares, y la distribucién de pPresiones sobre éstas es
un requerimiento bastante comin en trabajos de aerodinémica.

Lamentablemente los métodos de calcule no son de facil
empleo, salvo en geometrias sencillas y para regimenes de
vuelo particulares. Este desarrollo permite estudiar
superficies complejas en tiempos reducidos, ya que para una
discretizacidén en 300 paneles se emplean 15 minutos, y para
10@ paneles 1 minuto, sobre una computadora AT compatible.

La confiabilidad de 1los resultados es alta, pero se
sugiere verificar cuando exista bibliografia, en el caso de
alas con flecha elevada.
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