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1. Introduccidn.

1.1.Resumen.

Este trabajo de fin de grado consiste en el disefio y posterior estudio de un aleron trasero
para un automovil de competicion. Para comenzar, se ha realizado una introduccion sobre la
historia de los alerones traseros en los automdviles de competicion, asi de esta manera vamos
cogiendo algun que otro concepto aerodinamico. Lo siguiente, explicar la teoria de todos y
cada uno de los principios y pardmetros que intervienen en el estudio. Tanto el disefio como
el analisis aerodinamico se han llevado a cabo a través del programa ANSYS Workbench. Se
han simulado (2D) cuatro tipos de perfiles NACA, dos simétricos y dos asimétricos, para un
método numérico desarrollado por nosotros mismos. En los resultados de las diferentes
simulaciones hemos podido comprobar la importancia del angulo de ataque, la cuerda, y el
perfil Gurney en un perfil alar. Ademas, se ha incorporado uno de los cuatro perfiles a un
automovil de competicion para estudiar la influencia de este sobre los coeficientes
aerodindmicos del propio perfil. Y por ultimo, se ha hecho una propuesta de disefio 6ptimo.

2. Aerodindmica en los automoéviles de competicion.

2.1.Antecedentes en este campo.

Segun Mcbeath, Simon. Aerodinamica del automovil de competicion. Barcelona. CEAC.
2005. (1) el desarrollo de la aerodinamica ha provocado que el rendimiento de los coches de
competicion aumenten de forma muy notable. Cuando nos referimos a competicién no
hacemos referencia a un tipo de campeonato en especial, sino a todos en general puesto que
tanto monoplazas Formula 1 y Formula 3, como coches sport, coches GT, coches rallyes,
hasta turismos hacen uso de esta parte de la mecanica.

Debido a este aumento del rendimiento, en varios competiciones se han visto obligados
a modificar el reglamento para limitar de esta manera los bajos tiempos por vuelta
conseguidos al igual que los pasos por curva, ya que todo esto es inversamente proporcional
al peligro al que se exponen los pilotos en carrera. Llegando a prohibir el uso de algunos
elementos aerodinamicos como los alerones en competiciones como la Formula Ford.

Figura 2.1: Formula Ford en 2005.

En las categorias de iniciacion el objetivo de las limitaciones establecidas por el
reglamento es de que los jovenes pilotos aprendan poco a poco a usar cada uno de los
elementos aerodinamicos, que se iran introduciendo a medida que vayan asciendo de
categoria.

Michael May, ingeniero suizo y piloto de carreras aficionado, fue el primero en
experimentar con un ala invertida montada sobre la cabina de su Porsche 550 Spyder en el
afio 1956, intentando de esta manera aprovechar ese gran potencial. Pero tras los buenos
resultados obtenidos el 27 de Mayo en “Niirburgring 1000 Kilometres”, consiguiendo la
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vuelta mas rapida, se le prohibi6 correr debido a las quejas presentadas por Huschke Von
Hanstein (jefe Porsche Racing). Estas quejas tuvieron mucha importancia ya que amenazo
con retirar sus cuatro coches Werks de la competicion, y como la marca tenia mucha
influencia los funcionarios retrocedieron y prohibieron este ala invertida. Después de esto,
May corri6 la carrera de Supercortemaggiore al mes siguiente, la cual no llego6 a terminarla,
y decidio guardar este concepto para el futuro.

Figura 2.2: Porsche 550 Spyder de Michael May (1956).

En la década de los 60, los vehiculos tuvieron una considerable mejora aerodindmica,
pero esta ya no se debia al montaje de alas invertidas (alerones), sino a la forma de la
carroceria o altura de esta con respecto al suelo. Las carrocerias pasaron a tener un frontal
mucho mas afilado, para mejorar de esta manera la aerodindmica, al igual que la disminucion
de la altura de la carroceria. Todo esto lo que consiguié fue aumentar mucho la velocidad
punta en las rectas, apareciendo asi el peligro de que los coches pudiesen salir volando.

El problema de esto estaba sobre todo en los coches GT, puesto que las velocidades tan
elevadas que se alcanzaban acompaiiadas de las grandes superficies de estos, incrementaban
el peligro de volar. De ahi surgi6 la idea de incorporar spoilers en la parte delantera de la
carroceria, cuya finalidad era la de limitar la cantidad de flujo de aire debajo del coche.
Ademas, se encargan de dirigirlo lejos de los neumaticos cuando el coeficiente de arrastre
es bajo.

Figura 2.3: Spoilers delanteros.

Después de muchos experimentos y estudios, se optd por la implantacion de los alerones
que disminuian la velocidad punta del vehiculo, pero se lograban unos tiempos por vuelta
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mucho menores. Fue Jim Hall, ingeniero y piloto en Estados Unidos, quien adoptd el
concepto de ala invertida del ingeniero suizo Michael May. Este lo introdujo en su famoso
Chaparral 2E, a través del cual quedaron definidos todos los coches de carreras construidos
hasta entonces. Hall incorpord un pedal para poder variar el dngulo de ataque del ala
invertida, permitiendo de esta manera reducir la resistencia y asi ser mas veloz en algunos
tramos del circuito (tramos rectos). En Laguna Seca con Phil Hill como piloto obtuvo la
victoria, y ahi fue donde se convirtié en el coche favorito del publico y del propio Jim Hall.

T \’

=

A partir de este momento, se comenzaron a utilizar los alerones de aluminio en la Formula
1. Donde la CSI (Commission Sportive Internationale) los admiti6, pero con muchisimas
restricciones debido a la gran cantidad de fallos en las estructuras.

En los afios 70, los alerones en monoplazas y coches Sport siguieron aumentando,
mientras que en turismos aun se estaba experimentando. En Europa, esta clase de turismos
eran los denominados vehiculos de Grupo 2 (derivados de la produccion en serie para su
adaptacioén en competiciones deportivas, en base a unas regulaciones —WIKIPEDIA-). Pero
fue en 1977, cuando Peter Wright (disefiador coches carreras) introdujo el revolucionario
“efecto suelo” en su Lotus 78. Aunque este concepto de intentar pegar el coche lo maximo
posible al suelo, ya lo logr6 Jim Hall en su Chaparral 2J de 1970 mediante dos ventiladores
en la parte trasera. Gordon Murray intentd introducirlo en la Férmula Uno en su Brabham
BT46B de 1978, sin ningin resultado debido a que la FIA tenia prohibido el uso de
elementos aerodinamicos moviles, y este llevaba un ventilador enorme en la parte trasera
que aumentaba el flujo de aire por debajo del automavil.

Figura 2.5: Chaparral 2J (1970) y Brabham BT46B (1978).



Wright y Colin Chapman (dueiio de Lotus), gracias al fondo plano implementado en sus
monoplazas llegaron a reducir mucho la zona de frenada, y aumentar el paso por curva.
Cuando aparecio el Lotus 79 en 1978, se pudo apreciar como todos los problemas que se
originaban en su predecesor (Lotus 78), se habian solucionado con éxito. De tal manera, que
ese mismo afio gano tanto el campeonato de constructores como el de pilotos, con Mario
Andretti al mando del monoplaza.

TTTTTTTTT
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Figura 2.6: Lotus 78(1977) y Lotus 79 (1978).

Pronto otras escuderias superaron a Lotus, como por ejemplo Williams Grand Prix con
su monoplaza FW07 disefiado por Patrick Head para la temporada de 1979. En los coches
Sport, también se desarrollo bastante el efecto suelo. De hecho, en 1982 se prohibi6 el fondo
plano en la F/, sin embargo en el resto de categorias se siguid utilizando. Para compensar
esta prohibicion, en la Formula 1 aparecieron otros elementos como los alerones traseros
con apéndices adicionales en el exterior, los difusores, morro delantero inclinado, y la
suspension activa. La suspension activa tampoco fue aprobada, pese a que se demostrasen
grandes resultados al mantener el vehiculo a la minima distancia con el suelo en todo
momento.

Figura 2.7: FW07 (1979).

Al final, se optd por seguir estudiando mucho mas a fondo los alerones (estudio del
“control del flujo de aire”) tal y como se comenz6 con la aerodinamica. Cabe destacar
también, que la Formula Uno sufri6 muchos cambios debido a la modificacion del
reglamento, tras la muerte de Aytor Senna y Roland Ratzenberger (1994).



L
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Figura 2.8: Aytor Senna (1960 — 1994) y Roland Ratzenberger (1960 — 1994).

Los coches Sport fueron reemplazados por los coches GT, por ejemplo:

Figura 2.9: McLaren F1 GT-R, Nissan Nismo GT-R, Toyota Supra GT, y Ferrari F40 GT (1995).
Después de este breve resumen sobre la historia en general de la aerodinamica en los
vehiculos, vamos a centrarnos en los alerones traseros que es lo que realmente nos interesa.

2.2.Alerones en los automdviles de competicion.

Desde el famoso Chaparral 2E de Jim Hall alla por lo anos 60, los alerones en
competicion han evolucionado mucho pero el concepto de May sigue siendo el mismo, que
es el de generar una carga aerodinamica capaz de ayudarnos a mejorar los pasos por curvas
y disminuir la zona de frenado en carrera sin necesidad de modificar las prestaciones del
motor.

Como hemos podido observar antes, los primeros alerones traseros que surgen eran
grandes y bastante altos, esto se debe a que se buscaba que el aire llegase limpio a este (sin
turbulencias). Se puede destacar el gran éxito que obtuvo el Chrysler Avenger Tiger de
1972, gracias a la incorporacion del alerdn trasero aparte de otra serie de componentes que
ofrecian una imagen bastante deportiva, a pesar de los beneficios nulos del propio aleron
(muy bajo y adelantado).



Figura 2.10: Chrysler Avenger Tiger (1972).

La marca alemana BMW logr6 una importante evolucion en el mundo de los vehiculos
deportivos, al pasar del modelo BMW E9 CS al BMW CSL 3.0 conocido como “Batmobile”.
Esta evolucion se produjo al introducir aletas delanteras y el alerdon trasero, el cual estaba
perfectamente disefado para ser muy eficaz.

Figura 2.11: BMW CSL 3.0 (1973).

Después del gran paso que consiguié BMW con el modelo antes mencionado, casi todas
las otras marcas de vehiculos intentaron igualarla, este fue el caso de Ford que mejord su
modelo Capri RS2600 presentando el Capri RS3100. Lo desventaja con respecto a la
competencia, era que su aleron dejaba muchisimo que desear (alta resistencia al avance).

Figura 2.12: Ford Capri 2600 (1973) y Ford Capri RS3100 (1974).

A finales de los afios 70, la aecrodinamica sufrié un gran desarrollo, y esto vino de la mano
de los coches superdeportivos. Este tipo de coches en esa época pasaron a alcanzar una
velocidades muy altas, por lo tanto necesitaban de la aerodinamica para poder llegar a los
objetivos marcados (tiempos cada vez mas bajos). El Porsche 911 Turbo, es un buen ejemplo
de esta necesidad.



S

Figura 2.13: Porsche 911 Turbo (1978).

Uno de los vehiculos mas revolucionarios dentro de la batalla aerodinamica entre avance
y apoyo (antisustentacion), fue el MG Metro 6R4. Construido por Rover y entre 1985 —
1986 compitié en el campeonato mundial de rally. Contaba con grandes spoilers que
generaban una enorme carga aerodinamica .

B g . ,- .
Figura 2.14: MG Metro 6R4 (1985).
Ford tras su fracaso ante BMW de 1974 con su modelo Capri RS3100, el cual era toda
una expectativa, en el afio 1986 saco6 el Sierra RS Cosworth con 205¢v y acompaifiado de un
aleron trasero espectacular, que arraso.

3 "n\ E RN

Figura 2.15: Ford Sierra RS500 Cosworth (1986).

El concepto de aleron se cambié un poco cerca de los 90, ya que ahora lo que se buscaba
en Europa era conseguir resultados eficaces a altas velocidades, como es el caso del Ferrari
F40.
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Figura 2.16: Ferrari F40 (1987 — 1992).

En la década de los 90, las marcas japonesas fueron las unicas que continuaron con el
desarrollo de alerones en vehiculos deportivos. Las mas destacadas fueron: Toyota, Subaru,
v Nissan. El Nissan Skyline GT-R de 1990 fue una auténtica maravilla dentro del mundo de
la automocioén. Ademas, incorporaba una alerdn trasero en fibra de carbono ajustable
mediante dos tornillos de tipo Allen, permitiendo de este modo que el piloto pueda escoger
entre una mayor o una menor carga aerodindmica.

Figura 2.17: Nissan Skyline GT-R (1990).

Y por ultimo, cabe destacar las impresionantes prestaciones que nos ofrece el Lotus Exige
puesto que su diseflo permite convertir a este vehiculo en un alerén gigante. Ademas, uno
de los mejores alerones que nos podemos encontrar a dia de hoy en superdeportivos es el
aleron del Bugatti Veyron, gracias a su movilidad ya que ayuda a altas velocidades y en
frenadas.

Figura 2.18: Lotus Exige (2005) y Bugatti Veyron (2005).

Si nos vamos a los coches de carreras, podemos observar que normalmente el angulo de
ataque del aler6n trasero no es variable. No como el Chaparral 2E y 2F, en los cuales
mediante un pedal podiamos variar ese angulo segun nos interesase. Esto se cumple en casi
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todos los campeonatos, quitando alguna que otra excepcidon como puede ser la Formula Uno
donde existen este tipo de alerones traseros mdviles conocidos como DRS (Drag Reduction
System). Este sistema reduce la carga aerodindmica en las rectas, para asi alcanzar
velocidades méximas mayores, introduciéndose en la temporada de 2011.

Figura 2.19: Sistema DRS en monoplaza de Red Bull Racing (2011).

Los coches GT segun la FIA deben montar alerones sencillos. Por lo que para cada tipo
de competicion, nos tendremos que ir al reglamento correspondiente para cumplirlo en todo
momento.

Figura 2.20: Aleron trasero Aston Martin GT.

Hay que destacar, que casi toda la informacion que se tiene viene de la aviacion. Esto es
bastante importante, porque no es lo mismo el estudio de un ala cuando el aire le llega limpio
(sin turbulencia), como es el caso de un avidn, a un ala invertida de un vehiculo que el aire
le llega muy turbulento. Esto nos obliga a tener que analizar en todo momento cada una de
las partes de nuestro aleron, ya que ocurren cosas muy diferentes.

2.3.Aler6n y sus elementos.

Lo primero de todo antes de continuar es tener claro el concepto de aleron, y cada uno de
los elementos que puede llevar consigo.

Un aleron se trata de una superficie que se encuentra situada en la parte trasera de la
carroceria del vehiculo con la finalidad de aumentar la fuerza normal que ejerce el suelo
sobre el coche gracias al paso de un fluido (aire), y de esta manera lograr una friccion mayor
entre los neumaticos y la pista (crece el agarre, la traccion, y la velocidad final).
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Los coches de competicion pueden tener alerones compuestos por un solo elemento, por
dos elementos, o por multiples elementos. Esto depende en gran parte de la categoria a la
que pertenezcan (reglamento), y del circuito (circuito con mas curvas necesita una carga
aerodindmica mayor). Como ya vimos anteriormente, los vehiculos GT montan alerones
muy sencillos puesto que estan obligados por la FIA4.

Los que se puedan permitir una mayor resistencia al avance, podran ganar carga
aerodindmica mediante el uso de varios elementos en el aleron (por ejemplo, un monoplaza
de Formula Uno). En definitiva, si necesitamos una carga aerodindmica mas grande de la
que podemos lograr con un solo elemento sin importarnos la resistencia, la solucién es afadir
mas elementos o flaps.

Figura 2.21: Aleron de dos elementos, y aleron de tres elementos.

Ademas, existen alerones multiples con dos 0 més planos de flujo de aire. Incrementando
de esta manera el area total en un sitio reducido. Aunque presenta un problema grave, que
es que la caida de presiones del plano superior suele afectar al comportamiento del flujo de
aire del alerdn situado en el plano inferior. Por este motivo, la carga aerodinamica nunca
llega a ser el doble que la que se obtiene con un solo plano principal.

Figura 2.22: Aler6n trasero multiple (monoplaza Formula I).

Hasta ahora los elementos de un alerén que hemos visto son los principales, pero veamos
ahora algunos de los elementos secundarios como pueden ser las derivas laterales, o los
perfiles Gurney.

Las derivas laterales poseen una gran importancia en la aerodinamica del ala invertida,
ya que permiten aumentar hasta en un 30% su carga. Esto se debe, a que estos elementos no
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permiten que se derrame aire de la zona de alta a la zona de baja presion. En numerosas
ocasiones también sirven de sujecion del aleron al coche.

El flap o perfil Gurney, se conoce como una pequeiia pestaia (forma de angulo recto) que
sobresale del borde de salida del ala, y que permite elevar el rendimiento de la misma sin
necesidad de desarrollar disefios muy complejos. Su tamaiio suele expresarse en porcentaje
de la cuerda, y no debe superar en ningtin momento el 5% de la cuerda. Ayuda sobre todo a
bajar la presion en el lado de succion, y a mantener la capa limite del flujo de aire unida
hasta casi el final del ala. Este perfil logré bastante éxito en la década de 1970, que fue
cuando el piloto de carreras Dan Gurney lo incorpord en sus vehiculos.

N .
=
7

Figura 2.23: Efecto de las derivas laterales, y del perfil Gurney.

También, debemos destacar el enorme valor que tiene el estudio del efecto segtn el tipo
de montura del aleron trasero. Existen dos opciones: “poste central”, y derivas laterales. En
el caso del “poste central”, debemos intentar que este interfiera lo menos posible con el
alerén. Y en el caso de las derivas laterales, afectaran sin duda al flujo de aire de los bordes
del ala invertida, y acortaran la envergadura (muy limitada casi siempre por el reglamento
de la categoria).

e

Figura 2.24: Alerdn trasero montado con postes centrales, y con derivas laterales.

Con esto, podriamos dar por terminado este apartado sobre conceptos basicos de un aleron
para vehiculos de competicion.

2.4.Reglamento FIA para LMGTE.

En este apartado, vamos a centrarnos en el reglamento técnico que "LM" GTE, "LE
MANS" GRAND TOURISME ENDURANCE. FEDERATION INTERNATIONALE DE
L'AUTOMOBILE. FIA. 2006 (2) nos facilita y que debemos cumplir en todo momento, para
poder formar parte de la competicion Le Mans Gran Turism Endurance (LM “GTE”). Esta
categoria se divide en dos grupos, segun el Articulo 11: LMGTE PRO para profesionales, y
LMGTE AM sdlo para aficionados (coches con un afio de antigiiedad, y si no es asi tendran
que cumplir una serie de requisitos).
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El reglamento técnico para coches gran turismos al igual que cualquier otro tipo de
reglamento, es muy amplio. Como a nosotros lo que verdaderamente nos interesa/influye es
todo lo relacionado con la aerodindmica, pues veamos que articulos hacen referencia a esta:

» Articulo 043—Wing Profile: Seccion generada por dos arcos con diferentes curvas y/o

centros que se incorporan a un borde en la parte delantera de un borde de salida en la
parte trasera, con el proposito de ejercer un efecto aerodinamico, elevacion o fuerza
hacia abajo.

Los elementos de carroceria que tienen un espesor constante, perfil absolutamente
simétrico, son verticales, no se consideran como perfiles de ala (Wing Profile).

» Articulo 20— Balance of Performances (BoP): Para mejorar el rendimiento de un LM

"GTE” segun el Comité de Resistencia, podemos variar la altura del aleron trasero
(campo de la aerodinamica).

» Articulo 902—Exterior Carroceria—Rear wing: Para el fondo plano tenemos una
tolerancia de superficie igual a + 5mm. El ala trasera se debe someter a dos pruebas:

L.

Deflexion en el perfil del ala: El punto del borde de salida del perfil de ala mas
posterior debe desviar no mas de 10mm verticalmente (de una referencia en una
parte estructural del chasis) bajo una carga vertical de 2400N, aplicada sobre la
superficie del perfil.

La carga se debe aplicar de manera uniforme, y simultaneamente en el punto situado
a 50% de la longitud de la cuerda del perfil, y en los puntos situados a Y =
164mm,Y = 452, Y = 740mm sobre ambos lados de la linea central
longitudinal del coche.

La deflexion angular también puede ser considerada, y se puede llevar a cabo si se
cree necesaria.

Deflexion en el soporte de angulo: Debe ser lo suficientemente rigido para que
se desvie no mas de X mm bajo una carga de 100N aplicada a 90° en cualquier
punto a lo largo de su longitud.

25 4
20 3
15 2
10 1

Tabla 2.1: Desviacion segun la altura del soporte.

La altura del soporte en angulo se mide desde el punto mas alto de la mitad posterior
del perfil (Zona R), de acuerdo con el siguiente diagrama:

Horizontal Highest Point of Zone R
T .
i
e —
e — 1
+ r—
= ZONE F B ZONE & g

Figura 2.25: Zonas del perfil de ala.
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La carga se aplica en la parte superior del borde de salida, a través de un adaptador
adecuado de 25mm de ancho.

™

Figura 2.26: Adaptador para la prueba.

Estos serian los articulos que mas nos pueden interesar para el estudio que queremos
desarrollar sobre el alerdn trasero de un automovil de la categoria LM “GTE”.

3. Estudio del rango de velocidades.

El estudio del rango de velocidades es bastante importante a la hora de disefiar un alerdn,
y realizar su posterior estudio aerodinamico. Por este motivo, lo primero que vamos a hacer
es seleccionar el circuito en el cual nuestro coche va a correr, que como ya hemos comentado
anteriormente se trata del circuito de Le Mans: La Sarthe.

Tal y como vemos en AUTOMOBILE CLUB. 24 Hours of Le Mans. Automobile Club de
['Ouest. 2016 (3) el circuito francés de La Sarthe, se caracteriza porque en €l se disputan la

famosa prueba de las 24 Horas de Le Mans. En la prueba se llegan a dar unas 370 vueltas,
con 13'6km de longitud por vuelta. Las velocidades maximas que se pueden llegar a
alcanzar en este circuito estan entorno a los 340 km/h. El tiempo por vuelta de los LMGTE
Pro va desde los 3: 58min a los 4: 16min, aproximadamente.

Entre las zonas a destacar se encuentran: el Puente Dunlop todo un simbolo de este
circuito, la recta de Hunaudieres que es el tramo mas rapido con una longitud de 5km, la
curva Mulsanne, la curva Indianadpolis, la curva Arnage muy resbaladiza y lenta, las curvas
rapidas de Porsche, y la chicane Ford justo antes de meta.

Figura 3.1: Circuito La Sarthe (Le Mans).

Lo siguiente, va a ser analizar las velocidades que se alcanzan en el mismo a lo largo de
las 24 Horas. Lo que mas nos interesa son los pasos por curva, puesto que ahi serd donde
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nuestro coche necesite una mayor carga aerodinamica para alcanzar buenos tiempos. Para
ello, hemos analizado la velocidad media en cada una de las zonas del circuito, tal y como
se puede apreciar en la siguiente imagen:

230 kM [MULSANNE

TETRE ROUGE

*S” DE LA FORET
CHICANE DUNLOP 70 ki

Figura 3.2: Velocidad media en cada zona del circuito.

Si recogemos estos datos y los agrupamos en una tabla, el resultado es:

Chicane Dunlop 280
“S” de la Foret 190
Tetre Rouge 155
Chicane PlayStation 120
Hunaudiéres 320
Chicane Michelin 130
Mulsanne 60
Indianapolis 160
Arnage 60
Porsche 200
Chicane Ford 150

Tabla 3.1: Velocidad media por zona.

Si nos fijamos detalladamente en el circuito, vemos que una de las zonas que podriamos
despreciar es la zona de Hunaudieres, ya que se trata de una zona recta (sin curvas).
Entonces, si lo que buscamos es una velocidad que nos caracterice este circuito lo que
debemos hacer es la media de todas las velocidades, y darla por valida.

280 + 190 + 155+ 120+ 130 + 60 + 160 + 60 + 200 + 150
Vinedia = 10 ;)

Vineaia = 150’5 km/h = 41'8 m/s|

Esta seria nuestra velocidad media de paso por curva para el circuito La Sarthe en la
categoria de 24 Horas de Le Mans.
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4. Fundamentos tedricos del TFG.

4.1.Numero de Reynolds.

Si queremos conocer de qué tipo es el flujo con el que trabajamos, conocer el Numero de
Reynolds (Re) nos puede ayudar. El desarrollo de este parametro se ha basado en cualquier
clase de fluido transportado (el flujo de salida de un recipiente por un tubo, por ejemplo).
Fue Osborne Reynolds sobre el afio 1883, cuando comenzo a diferenciar regimenes de flujo
y a designar sus valores numéricos. Pudo observar como el tipo de flujo en una tuberia
depende de la velocidad y propiedades del fluido, y del didmetro de la tuberia. Tanto este
apartado, como todos los siguientes sobre los fundamentos tedricos del 7F'G han sido

desarrollados gracias a Anderson, John D. Fundamentals of aerodynamics. London.
MCGRAW-HILL. 1984. (4).

Reynolds nos relaciona la densidad (p), la viscosidad (i), y la velocidad del fluido (v),

aparte de la dimension tipica (D)(por ejemplo: diametro de la tuberia). De manera que nos
queda en forma adimensional.

Re = — (2)
Gracias a este nimero, podemos diferenciar cualquier tipo de flujo principalmente en:

Flujo Laminar o Flujo Turbulento. Veamos cada una de sus caracteristicas:

i.  Flujo Laminar (Re < 2000): se trata de un movimiento ordenado, estratificado, y
suave. El fluido se mueve en laminas paralelas, es decir, formando planos paralelos
los unos a los otros.

il.  Flujo Turbulento (Re > 4000): movimiento del fluido en forma caética, formando
pequefios remolinos aperiddicos.

il

Figura 4.1: Diferencia entre Flujo Laminary Flujo Turbulento.

Como se puede observar si nos fijamos en los valores numéricos, existe un salto entre el
Flujo Laminary el Flujo Turbulento, en este rango se encuentra lo que se denomina como
Flujo Transicional (2000 < Re < 4000). En este flujo, se producen pequefias ondulaciones
variables en el tiempo, perdiendo estabilidad.

—

Laminar Transicional Turbulento

Figura 4.2: Flujo Transicional.

Para un alerdn trasero de cualquier coche, este método nos permitira comparar datos
obtenidos a diferentes velocidades y diferentes escalas. Ademas, de para determinar el tipo
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de flujo que recorre el ala invertida. La férmula sera la siguiente, en la cual la dimensioén
caracteristica pasa a ser la cuerda del perfil alar:

pvc
Re = 7; Donde v =41'8m/s 3)

Veamos la influencia de la temperatura a la que se encuentre el aire sobre el Numero de
Reynolds:

10 1’25 1'76 - 1075 c-2'97-10°
20 121 1'8-107° [c-2'81-10°9]
30 1'17 1’85 -107° c-2'64-10°

Tabla 4.1: Numero de Reynolds en funcion de c para temperaturas diferentes.

Enla Tabla 4.1, se ve claramente como la temperatura no influye en gran medida. Para este
estudio, cogeremos una temperatura de 20°C. Lo siguiente, serd analizar Reynolds en
funcion de la cuerda:
c=0'3m - Re =0'843 - 10°
Re = c-2'81-10° = {c = 0'35m > Re = 0'984 - 10° 4
c=04m - Re = 1'124 - 10°
La longitud de cuerda optima la estudiaremos mas adelante. Aunque podemos apreciar
que ocurre lo mismo que con la temperatura, no influye apenas. La conclusion que
sacamos de todo esto es que trabajaremos a un alto Numero de Reynolds (flujo turbulento).

4.2 .Clasificacion aerodinamica.

La clasificacion aerodinamica de un fluido se hace en base a su naturaleza, Numero de
Mach, y viscosidad. Pasemos a ver esta clasificacion:

1. Naturaleza:

» Incompresible: en estos la densidad permanece constante a lo largo de todo el
flujo, y tienen la capacidad de oponerse a la compresion. La masa y el volumen
permanecen inalterables. Normalmente suelen encontrarse a velocidades
inferiores a 100 m/s.

» Compresible: se trata de cualquier fluido que cambie su densidad ante cualquier
cambio. Hay que destacar, que todos los fluidos son compresibles (liquidos
también), pero solo se consideran cuando los cambios de volumen son grandes.
Se encuentran a velocidades cercanas a la velocidad del sonido, por este motivo
es tan importante el Numero de Mach.

ii. Numero de Mach: fue desarrollado por el fisico y filosofo Ernest Mach,
definiéndose como el cociente entre la velocidad del fluido (en este caso) y la
velocidad del sonido.

|4
M= 7> V.:Velocidad del sonido (depende del medio fisico) (5)

S
La clasificacion es la siguiente:

» Subsénico (M < 0'7).

» Transonico (0'7 < M < 1'2).

» Supersonico (1'2 < M < 5).

» Hipersonico (M > 5).

Como hemos visto antes, cuando M < 0’3 el fluido sera incompresible puesto que
las variaciones de densidad son despreciables.
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1. Viscosidad: propiedad fisica que mide la resistencia a las deformaciones graduales
producidas por tensiones cortantes/traccion. Es decir, la resistencia al movimiento
de un fluido. Aquel que no tenga viscosidad, se conoce como “fluido ideal”
(superfluidos).

y dimension

boundary plate 4

(2D, mOVifE]) velocity, u

i

shear stress, t

du
dy

fluid gradient,

boundary plate (2D, stationary)
Figura 4.3: Viscosidad en un fluido.

4.3.Fuerzas implicadas.

Antes de nada, seria conveniente ver un esquema representativo de las fuerzas que van a
aparecer en nuestro perfil del ala:

Sustentacion positiva,
carga aerodinamica

Fuerza aerodinamica total

+” Resistencia

ALA AVION al avance

Figura 4.4: Fuerzas implicadas en un perfil aerodinamico.

A simple vista se puede observar como lo Uinica diferencia que existe entre un ala de avion
y un ala de un alerdn trasero de un coche en cuanto a fuerzas, es simplemente el sentido de
la fuerza de sustentacion. La fuerza aerodinamica se origina por: Teorema Bernoulli,
Ecuacion Continuidad, y Efecto Venturi.

i.  Teorema Bernoulli: el fisico italiano Daniel Bernoulli en 1738 descubrio la
relacion directa entre la velocidad y la presion del fluido. Aunque fue Euler en 1755
el que supo expresarlo matematicamente.

1
p+ E'sz = cte — Epvz: Presién dinamica. (6)

Donde p es la presion estatica del fluido en un punto determinado, p la densidad, y
v la velocidad. Por lo tanto, si la velocidad del flujo sube la presion local disminuira.
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En el ala de un aler6n trasero, el aire que fluye por debajo del ala (zona de mas
curvatura) tiene que recorrer una distancia mayor para ir desde el borde de ataque
al de salida, que el aire que fluye por encima del perfil alar. Por lo tanto, el que va
por el camino mas largo aumenta su velocidad, provocando una reduccion de
presion. Esta reduccion de presion es lo que genera una carga aerodinamica hacia
abajo.

Figura 4.5: Teorema Bernoulli en un ala invertida.

ii.  Ecuacion Continuidad: nos permite analizar el comportamiento de un flujo dentro
de una tuberia o volumen cerrado. Si no hay pérdida de masa dentro, se supone que
el flujo de masa de entrada debe ser igual al de salida.

Am, Amg

Am
= —>Si—>7=pAv — Donde p = cte — [Av = cte] (7)

t t

El area sera inversamente proporcional a la velocidad del fluido, tal y como se
demuestra en la anterior ecuacion.

1.  Efecto Venturi: surge de los dos principios anteriores (7eorema Bernoulli y
Ecuacion Continuidad), por el fisico italiano Giovanni Venturi en el siglo XVIII
desarrollado por el Tubo de Venturi.

En este tubo observd que al pasar el fluido por la seccion menor la velocidad
aumentaba, y la presion disminuia.

|
SRSl

vl, pl v2, p2 v3, p3
vl <v2 v2>=v3
pl>p2 p2 <p3

Figura 4.6: Tubo de Venturi.

Con esto, ya podriamos explicar la fuerza aerodinamica. La explicacion es la siguiente:
1) Cogemos un volumen de control.
2) Observamos que en la parte del extradds (mayor curvatura) el aire tiene que ocupar
un area menor. Segun Venturi, la velocidad aumentard y la presion disminuira.
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3) En el intradds ocurrird exactamente lo contrario que en el extradds, es decir, al
aumentar el area también aumentara la presion pero la velocidad disminuye.

4) Como conocemos tanto el incremento de presion (AP), y la seccion/area del perfil
() - (8).

5) Ladireccion de esta fuerza serd la misma que la del gradiente de presiones.

Al - Volumen de
a presion
BajaF\)/elocidad Intradds o
Extradods
Baja presion
Alta velocidad

Figura 4.7: Volumen de control.

Aunque como la fuerza depende de muchos factores externos, para comparar se utilizaran
sus correspondientes coeficientes adimensionales (C;, y Cp). Estos solo van a depender de la
forma y del angulo de ataque del ala.

4.4.Coeficientes acrodinamicos.

Por lo tanto, tenemos dos coeficientes aerodindmicos que son el de carga aerodindmica
(Cy), y el de resistencia al avance (Cp). Pero antes de nada, veamos la importancia de la
fuerza aerodinamica.

La carga aerodinamica (F;) empuja al alerén hacia abajo y este a su vez al coche

L )
provocando de esta manera un mejor agarre con el suelo. Si expresamos la fuerza total
ejercida de forma matematica:

u: Coeficiente de rozamiento

F=u-N - Dond
K onae {N : Fuerza normal

)

Tal y como dijimos anteriormente, la carga aerodinamica depende de muchos factores
por lo que utilizamos el coeficiente de antisustentacion.

> N=m-g+F

C(a) =

F

%psz

-

c(a) =

F

%pvzc

1
) |[FL = EPVZSCL(‘Z)

(10)

Seria interesante enfrentar el coeficiente de carga aerodindmica al angulo de ataque que
puede experimentar cualquier perfil alar:

C.

Figura 4.8: Gréfica C, — «a.
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En esta grafica se puede observar como el C; sigue una tendencia lineal, hasta que llega
a un punto donde no crece y empieza a decrecer. Esta ultima zona corresponde al
desprendimiento de la capa limite, cuyo comportamiento explicaremos mas adelante.

En cuanto a la resistencia aerodindmica, se trata de la fuerza que se opone al avance de
un objeto por el aire. Y su coeficiente adimensional (coeficiente de resistencia), es el
siguiente:

F F 1
Co(@) = 7——|s|cal@) = 7—— ;| Fo =5pv?SCp ()| (1D)

fpsz 7pv2c

La grafica que enfrenta el coeficiente de resistencia con el angulo de ataque es:

|

C,

o

Figura 4.9: Grdfica ¢, — a.
A diferencia de antes, en esta grafica C, no alcanza ningin punto critico, el coeficiente
aumentara siempre que el angulo de ataque lo haga.

Analizando la fuerza de resistencia vemos que se divide en dos componentes: resistencia
parasita (friccion aire), y resistencia inducida (sustentacion).

Resistencia total

Minima {
resistencia /

\

\
m 1
L. \
\ 2 :
@ \ Resistencia
1 \ parasita
= .

~ Resistencia
il T e ewwinducida

Velocidad

Figura 4.10: Grafica Resistencia — Velocidad.

La resistencia nos limitara la velocidad del vehiculo, por lo tanto es importante que
analicemos la relacion existente entre resistencia y potencia. La potencia absorbida por el

motor, expresada en CV sera:
Cp-A-v? A: area frontal del vehiculo
CV=—"rr—— ' ' 12
1225 - {v: velocidad del mismo. (12)
4.5.Eficiencia aerodinamica.

Larelacion del levantamiento o empuje (alerones) entre la resistencia al avance, es lo que
se conoce como eficiencia aerodinamica.
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. G L

= = 1
o " Fy (13)

El objetivo serd buscar la mas alta posible, que serd la que nos proporcione el mejor
angulo de ataque maximizando la carga aerodindmica y minimizando la resistencia al
avance.

4.6.Coeficiente de momento.

Junto a los coeficientes de resistencia y antisustentacion, tendremos el coeficiente de
momento. Estos tres coeficientes son los mds importantes en cuanto a términos
aerodindmicos a la hora de estudiar un perfil alar, puesto que los tomaremos como referencia.

Ahora bien, este coeficiente es resultado del momento provocado por las fuerzas
aerodindmicas respecto a algun punto.

R
M
(+) (-)

Figura 4.11: Momento respecto a un punto, y criterio de signos.

M

M

~
~

_ f (x — xo)pydA —
S

M
Cu(@) = ——

<~

Cm(a) = 1

(14)

ipszL ipvzc2

El momento puede estudiarse en cualquier punto, tal y como se muestra en la ecuacioén
anterior. Pero lo mas comn, es estudiarlo con respecto al centro aerodinamico (¢, ) 0 al

cuarto de cuerda (Cpp, y ,) del aleron.

4.7.Capa limite.

La capa limite se corresponde con la zona del fluido donde debido a la presencia de un
solido en contacto el movimiento se ve limitado, es decir, la zona donde la velocidad del
fluido varia desde 0 hasta 99% de la velocidad de la corriente. Su espesor aumenta conforme
vamos avanzando por el perfil.

3 I

———————>| VELOCIDAD DEL
| INFINITO

I—
) ' _____.»l
B e e Pk = e w——
" —_—/
o - / incremento de CAPA LIMITE
e ,I 7 . velocidad
7 —_—

Figura 4.12: Velocidades dentro de la capa limite.

Desde el punto de vista aecrodinamico, siempre nos interesa una capa limite turbulenta
para que permanezca adherida a angulos de ataque mayores, y asi evitar entrar en pérdida
demasiado pronto. Un perfil cuando entra en pérdida, nos referimos a que la capa limite se
desprende, y que por lo tanto la carga aerodinamica disminuye rapidamente.
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El desprendimiento (stall) provoca la pérdida de efectividad del ala, puesto que queda
fuera de control la iteracion entre el fluido y la superficie alar. Esto aparece cuando el
gradiente de velocidades del flujo y los esfuerzos cortantes disminuyen. Los efectos
indeseables a los que da lugar pueden ser:

» Pérdida de sustentacion o antisustentacion en el perfil.

» Iteracion de las zonas de alta y baja presion.

» Aparicion de fuerzas contrarias al avance.

» Aparicion de vértices y zonas de presiones negativas en la parte trasera del vehiculo.

4.8.Centro de presiones.

El centro de presiones se corresponde con el punto tedrico del perfil donde se considera
aplicada toda la fuerza de antisustentacion, en el caso de un ala invertida. Puesto que la
presion se da en todo el perfil alar, pero consideramos que toda esa fuerza se ejerce sobre un
punto situado justo en la linea de la cuerda.

La posicion del centro de presiones se suele expresar en porcentaje de la longitud de
cuerda, y varia con el angulo de ataque. Suele estar entorno al 25% y el 60%, intentando
que sea el menor posible para asi mantener siempre una buena estabilidad.

Aumento de presion

Resultante

25% 60%

Figura 4.13: Resultante del centro de presiones, y zona mas comun.

Se ha demostrado que si aumentamos el angulo de ataque, el centro de presiones se
desplaza mas hacia adelante. Y que cuando este estd situado muy atras, el perfil
entra en pérdida.

4.9.Gradiente de presion.

Un gradiente de presion adversa se corresponde con la zona donde la presion es creciente,
sabiendo que segun las leyes de la naturaleza un fluido siempre fluye de alta presion a baja
presion.

El flujo de aire se debe controlar en estas zonas, para conseguir una carga aerodindmica
efectiva. Por esto, es muy importante el estudio de la capa limite, ya que nos ayudara a
observar asi la direccion del aire en cada zona del perfil.
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5. Seleccion de perfiles a considerar.

La seccion transversal del ala invertida, segun Anderson, John D. Fundamentals of
aerodynamics. London. MCGRAW-HILL. 1984. (4), es lo que se conoce como perfil
aerodindmico. Cada perfil posee una serie de caracteristicas que definen su forma, y que a
su vez sirven al fabricante para poder clasificarlos.

Figura 5.1: Perfil aerodinamico.

Como vemos, se divide en diferentes partes y regiones, que se nombraran a continuacion:

Borde de ataque (Leading Edge): parte delantera del ala.

Borde de salida (7railing Edge): punto donde confluyen las corrientes de aire del
extradds e intrados, para abandonar el perfil.

Intrados (Lower Surface): parte inferior.

Extrados (Upper Surface): parte exterior/superior del perfil alar.

Regién de curvatura méxima: area que va desde la abscisa del borde de ataque y la
abscisa de la curvatura maxima.

Region de espesor maximo: area entre la abscisa del borde de ataque y la abscisa del
espesor maximo.

YV VVV VY

Por lo tanto, los pardmetros geométricos de un perfil alar serdn los siguientes:

» Cuerda (Chord): linea recta que va desde el borde de ataque al borde de salida.

» Radio del borde de ataque: describe la forma del borde de ataque, e influye en gran
medida sobre la pérdida. Se expresa en porcentaje de la cuerda (%c).

» Linea de curvatura media (Mean Camber Line): linea equidistante entre el extrados y
el intrados.

» Curvatura maxima (Maximum Camber): distancia maxima entre la linea curvatura
media y la cuerda. También se expresa en %c.

» Espesor (Thickness): segmento trazado desde el punto referencial del ala.

» Espesor maximo (Maximum Thickness): la longitud maxima posible del espesor, y se
expresa en porcentaje de cuerda.

La relacion entre la envergadura (distancia entre punta y punta) y la cuerda se conoce
como Relacion de Aspecto.

. Envergadura b
Relacion Aspecto (AR) = Cuerda - < (15)
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Los perfiles se pueden clasificar segiin su forma, segiin sus caracteristicas, y segin su
velocidad de operacion. Veamos en qué consisten estas tres clasificaciones:

a) Segun su forma:

i.  Perfiles simétricos:
» Sin curvatura.
» Con aplicaciones en alas rotativas, porque estas apenas varian su centro
de presion
» Rendimiento aceptable en condiciones alternantes.
» Ventajas: bajo costo, y facilidad de construccion.

ii.  Perfiles asimétricos:
» Superficie superior diferente a la inferior, generalmente con mas
curvatura.
» Se puede lograr mayores cargas verticales que con los simétricos, debido
a esa curvatura.

b) Segun sus caracteristicas:

1. Perfiles flujo laminar:
» Proposito de alcanzar velocidades mas altas.
» Borde ataque mas puntiagudo, y sus superficies son casi simétricas.
» Parte gruesa al 50% de la cuerda.
» La fuerza de resistencia generada es muy pequeiia.
» Distribucion de presiones mucho mas uniforme.

il.  Perfiles alta sustentacion:
» Permite que aviones grandes tengan alas mas pequefias con alto
alargamiento.
» Puede maniobrar sin entrar en pérdida.

1. Perfiles bajo momento:
» Bajo momento de cabeceo.
» Su aplicacion principal suele ser en helicopteros.

iv.  Perfiles criticos:
» Velocidad sénica casi no suele ser alcanzada.
» Flujo sonico en casi todos los puntos.

¢) Segun su velocidad de operacion:

1. Perfiles subsonicos:
» Bordes redondeados.
» Centro aerodinamico al 25 — 50% de la cuerda.

il.  Perfiles transonicos:

» Conocidos como perfiles criticos.

» Objetivo: retrasar la aparicion de ondas de resistencia en el régimen de
velocidad transonica.

» Se caracterizan por superficie superior muy aplanada, seccion trasera
muy arqueada , y un mayor radio de borde de ataque.

» Eficiencia de combustible en aviones subsonicos cerca del numero de
Mach.

1. Perfiles supersonicos:
» Destinado a naves que vuelan en régimen de vuelo subsénico.
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» “Perfiles de cuiia doble” y “Perfiles biconvexos” con bordes de ataque y
salida muy afilados.

» El borde mas afilado implica mayor sensibilidad a cambios en el angulo
de ataque.

Una de las familias mas importantes de perfiles es la familia NACA (National Advisory
Committee for Aeronautics: Comité Consejero Nacional para la Aerondutica). Ademas, se
tiene mucha informacion sobre estos perfiles, por este motivo es tan valioso su estudio.
Pasemos con la clasificacion:

a) Serie de 4 digitos:
i.  Digitos:
» Primera cifra: méxima curvatura, que se describe como porcentaje de la
cuerda.
» Segundo digito: distancia de curvatura maxima desde el borde de ataque,
en decenas de porcentajes de cuerda.
» Dos tultimos digitos: espesor maximo del perfil como porcentaje de la
cuerda.
1.  Ejemplo:
» NACA 2412: 2% curvatura maxima al 40% de la cuerda, y con un
espesor maximo de 12% de la cuerda.

|NACA 2412

Figura 5.2: Perfil NACA 2412.
b) Serie 5 digitos:
1. Digitos:
» Primero: C;, al multiplicarlo por 0'15.
» Segunda y tercera cifra: distancia curvatura maxima (como porcentaje de
cuerda) al dividirlo entre 2.
» Cuarto y quinto digito: espesor maximo del perfil, en porcentaje de
cuerda.
1.  Ejemplo:
» NACA 12018: 015 de C;, curvatura maxima al 10% de la cuerda, y un

NACA 12018

T T T e e T e e

it st

[o] i : {55 EREEEEE! H 1,0
5 Ehn sz Saann R T T = T T

Figura 5.3: Perfil NACA 12018.
¢) Modificaciones Series de 4 y 5 digitos:

1.  Modificaciones con 2 digitos:
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>

Uno de ellos para describir la redondez del borde de ataque, con 0 siendo
agudo (> 6 mas redondeado).

Otro nos sirve para la distancia de maximo espesor del borde de ataque,
en decenas de por ciento de la cuerda.

1.  Ejemplo:

>

d) Seriel:

NACA 1234-05: se trata de un NACA 1234, pero con un borde afilado y
un espesor maximo al 50% de la cuerda.

1. Digitos:

>
>

>
>
>

‘GI”

El nimero “I” indica la serie.

Un digito describe la distancia de la zona de presion minima en decenas
de porcentaje de cuerda.

Esto va seguido de un guion (-).

Siguiente digito: coeficiente de sustentacion en décimas.

Los dos tltimos: espesor maximo en %c (donde c es la cuerda del perfil).

1.  Ejemplo:

>

e) Serie 7:

NACA 16-123: presion minima al 60%c, coeficiente de sustentacion de
0’1, y espesor maximo al 23% de la cuerda.

1. Digitos:

YVVVVVY

Numero “7” indica la serie.

Segundo digito: distancia zona de presion minima en %c (extrados).
Tercero: distancia zona de presion minima en %c (intradds).

La letra hace referencia a un perfil de la series NACA estandar.
Siguiente digito: describe el coeficiente de sustentacion en décimas.

Y los dos ultimos: espesor maximo en decenas de porcentaje de la cuerda.

1.  Ejemplo:

>

f) Serie 8:
>

>

NACA 7124315 presion minima en el extrados al 10%c, y al 20%c en
intrados, perfil estandar “A”, con un coeficiente de sustentacion de 0’3,
y un espesor maximo al 15% de la cuerda.

Para perfiles supercriticos, disefiados para maximizar el flujo por encima
y por debajo del ala.

Misma numeracion que los de la Serie 7, pero comenzando con el digito
‘48”

Si agrupasemos cada una de las series de los perfiles NACA junto a sus ventajas y
desventajas, y acompafiada de sus aplicaciones, obtendriamos el siguiente cuadro

comparativo:

4 digitos . Buenas caracteristicas al | Bajo coeficiente de | Aviacion general.
desplome sustentacion maximo. U Estabilizadores
*  Bajo rango de | *  Resistencia horizontales.
movimiento de centro de relativamente alta. e Jets supersonicos.
presion a altas | Momento de cabeceo | e Aspas de helicoptero.
velocidades. alto. . Cubiertas.
. Rugosidad del area tiene . Misiles/Aletas de
pocos efectos. cohetes.
5 digitos J Mayor coeficiente de | Comportamiento pobre | * Aviacién general.
sustentacion maximo. al desplome. . Bombarderos de motor
de piston.
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Momento de cabeceo Resistencia Commuter.
bajo. relativamente alta. Jets de negocios.
Rugosidad tiene poco
efecto.
Serie | Evita picos de presion Relativamente bajo Heélices para
baja. levantamiento. aeronaves.
Baja resistencia a alta Hélices para buques.
velocidad.
Serie 6 Alto  coeficiente de Alta resistencia fuera del Cazas de motor de
sustentacion maximo. rango de condiciones piston.
Optimizado para altas optimas de operacion. Jets de negocios.
velocidades. Momento de cabeceo Jets de entreno.
alto. Jets supersonicos.
o Comportamiento pobre
al desplome.
o Muy susceptible a la
rugosidad.
Serie 7 J Arrastre muy bajo sobre | ® Maximo coeficiente de | * Pocas veces se ha
un pequefio rango de levantamiento muy utilizado.
condiciones de reducido.
operacion. o Alta resistencia fuera del
J Momentos de cabeceo rango de condiciones
bajos. optimas de operacion.
. Comportamiento pobre
al desplome.
o Muy susceptible a la
rugosidad.
Serie 8 J Desconocido. o Desconocido. o Casi nunca se han
usado.

Tabla 5.1: Cuadro comparativo de perfiles NACA.

Otras familias de perfiles que han logrado tener cierta importancia a lo largo de la historia,

son las siguientes:

a) Perfiles Wortmann:

>
>

Surgieron en la década de los 60, conocidos como perfiles FX.

Las siglas FX seguidas de dos mas, y separadas mediante un guion de
otras cuatro.

FX 63-137: perfil del afio 19(63), con 137 dividido entre 10 de
curvatura maxima en porcentaje de cuerda.

FX 63-137

Figura 5.4: Perfil FX 63-137.

b) Perfiles Vertol:

>
>

>

c) Perfiles OA:

>

>

Durante los afios 1975 al 1987.

Disefios con métodos numéricos basados en el analisis de la capa limite
con un método potencial junto con un analisis de flujo transonico
VisSCoso.

Ejemplos: VR-12y VR-15

Década los afios 70 por la ONERA francesa (Office National d’Estudes
et de Recherches Aérospatiales).
Se caracterizan por combinar altos coeficientes de sustentacion, y altos

numeros de Mach de divergentes.
Ejemplos: 0A-206 y 0A-209.
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d) Perfiles RAE:

» Finales de 1960 por la britanica RAE.
» Este tipo de perfiles se suele utilizar para rotores.
» Ejemplos: RAE-9615y RAE-9645.

Nosotros vamos a realizar el estudio para dos perfiles NACA simétricos y dos asimétricos.
Veamos cada uno de ellos, junto a las graficas de datos experimentales disponibles. Todos
estos datos experimentales han sido extraidos de Abbott, Ira H.; Doenhoff, A.E. von. Theory
of Wing Sections. Dover Publications Inc.1960. (5).

5.1.NACA 0009.

Figura 5.5: Perfil NACA 0009.

|
22| 4. \
N th
o 2 - o 8 4
e xfe
24 o
oe \
20 b & \
pel 7
$
R Lo \ /4
2 g Py
. A
g Quaw 7
p .o/,
< ‘2 $7° V
] s § B 5
& $ 008
< 3 “w L4
H < {4
& f o
§
& 0
o
7 ~/
3
¢ ¢
- i3
§-2 o E 2|
g $ ad Ao
H 8 e 4| vie
3 - 3 © 20x/10°. 25041 0}
5 3 060 2501 0.
H S 90| 2501 .
& - aso T o _rougt
g 020c st J split flap deflected 60
o - 4 Sg t L O WL |
- i Iu 3 4
= e
-5 -20) -
-3z -&4 -16 -8 [ L 16 24 32 e £2 -8 4 o 4 .8 .2 Iz
Section angle of attack, «,, deg Section lift coefficient, o
NACA 0009 Wing Section NACA 0009 Wing Section (Continued)
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5.2.NACA 0012.

Figura 5.7: Perfil NACA 0012.
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5.3.NACA 2410.

Figura 5.9: Perfil NACA 2410.
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5.4. NACA 2412.

Figura 5.11: Perfil NACA 2412.
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Figura 5.12: Graficas ¢; y Cmes frente a(®),y ¢4 ¥ ¢m,, frente c; para un perfil NACA 2412.

Si nos fijamos en cada una de las graficas anteriores, podemos observar como estos
ensayos han sido realizados a Niimero de Reynolds similares al nuestro, orden de 10° (flujo
turbulento).

6. Dindmica de fluidos computacional (CFD).

En este apartado, haremos una pequefia introduccion a la dindmica de fluidos
computacional basdndonos en el primer capitulo del libro Anderson, John David.
Computational Fluid Dynamics. New York. MCGRAW-HILL. 1995. (6).

Lo primero que se nos puede venir a la cabeza cuando escuchamos el término “dinamica
de fluidos computacional” es: ;por qué?. Pues desde los afios 1980 a 1990, se estudiaron
muy detenidamente los vehiculos transatmosféricos, los cuales alcanzan velocidades
hipersonicas. Un claro ejemplo fue el proyecto que se llevo a cabo por Estados Unidos a
mediados de los afios 80, con el concepto artistico para el NATIONAL AEROSPACE PLANE
(NASP), pero esto se ha convertido en una realidad hasta que no se lleguen a desarrollar muy
bien los andlisis de flujo para tres dimensiones (3D). Porque mediante tineles de viento esto
es imposible, no estan disefiados para trabajar con altos numeros de Mach y altas
temperaturas simultdneamente.

Los CDF constituyen el “Tercer Enfoque” (“Third Approach’) para los fluidos
dindmicos. En el siglo XV1I, comenzaron estudiando estos fluidos de forma experimental en
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Francia e Inglaterra. Mas adelante en Europa también, en los siglos XVIII y XIX los estudios
se basaban en la teoria de los fluidos dinamicos. Durante casi todo el siglo XX, se combinaba
la teoria pura con los ensayos experimentales (“Two Approach World”), que cambio con la
llegada de los equipos de alto rendimiento capaces de resolver casi todos los problemas
mediante procesos numeéricos. Hoy en dia, se combina el andlisis computacional con los
métodos tedricos y con los experimentales.

La dindmica de fluidos computacional continuard avanzando, debido a su gran
importancia. Hay que destacar, que CFD son un complemento perfecto para los otros dos
métodos, sin llegar a ser alguno mas importante que otro.

Pure
experiment

Computational
fluid
dynamics

Figura 6.1: Los tres métodos para el estudio de fluidos dindmicos.

Tanto el tunel de viento como la dindmica de fluidos computacional nos proporcionan
datos sobre el flujo de un fluido a configuraciones diferentes, pero el tinel de viento es
bastante trabajoso comparado con los CFD. Incluso estos pueden ser transportados a donde
quieras cuando quieras, o algo mejor aun, te ofrecen la posibilidad de trabajar con otros
profesionales que se encuentran a kilémetros de distancia. Como nos dice John D. Anderson
en su libro Computational Fluid Dynamics[]: “Un programa de ordenador es, por lo tanto,
una herramienta transportable, como si fuese un tunel de viento transportable”.

b) Flujo Turbulento

Figura 6.2: Lineas de corriente de un fluido con Re = 10%,M = 0’5,y a = 0° sobre un perfil
Wortman (FX63 — 137) en régimen laminar (a) y turbulento (b).

Los CFD nos pueden servir como una herramienta de investigacion. El ejemplo lo
tenemos arriba en la Figura 6.2, en la cual se pueden observar las lineas que describe tanto
un flujo laminar como turbulento, que gracias a los CFD, podemos estudiar las diferencias
fisicas entre estos dos. La dindmica de fluidos computacional nos demuestra como el flujo
laminar es inestable, mientras que el turbulento es estable, basandose en el método de tiempo
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de marcha (“time-marching”). En un laboratorio experimental, seria imposible obtener esto
con tantisima exactitud, aunque es bueno ensayar experimentalmente para poder hacer una
comparativa.

Cabe destacar su valor como herramienta de disefo, veamos el porqué. Por los afios 70,
solo existian los analisis bidimensionales (2D), pero aun asi ni punto de comparacioén con
los que se hacen ahora, debido al rendimiento tan pobre de los ordenadores de la época
(incapaces de correr algoritmos complejos). Y lo que nos interesa no es eso, sino los ensayos
en tres dimensiones (3D), que su comienzo tuvo lugar en la década de los 90. Adquiriendo
mayor prestigio en el proceso de diseiio de aviones, por ejemplo se empled en el F — 20
(avion militar).

Figura 6.3: Avion militar(F — 20) disefiado con ayuda de CFD.

Nos facilita los contornos de los coeficientes de presion, marcandonos las lineas a presion
constante. Para cualquier ingeniero de estructuras, esto le es primordial a la hora del disefio
de la estructura del avion, porque gracias a estos coeficientes de presion podemos conocer
las cargas aerodinamicas a las que va a estar sometida la estructura, incluso los vortices que
se originan a lo largo de la corriente.

La dinamica de fluidos es muy util, como ya hemos visto, sirviéndonos de gran ayuda
para todas aquellas disciplinas donde el flujo de un fluido es importante. Por ejemplo, la
aerodinamica automovilistica, como es el caso de nuestro estudio. Para el avance en el sector
del automovil, los CFD se emplean con mucha frecuencia, tanto de herramienta de
investigacion como de herramienta de disefo. Los ingenieros automovilisticos lo necesitan
para procesos fisicos de flujo que recorren la carroceria de un vehiculo cualquiera,
mejorando su consumo por ejemplo.
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Figura 6.4: CFD para McLaren F1, se pueden apreciar las lineas de corriente.

Otra pregunta que nos podemos hacer cuando escuchamos la expresion Dindmica de
Fluidos Computacional (CFD), puede ser: ;qué es esto?. Pues bien, para empezar es
importante que sepamos que cualquier flujo de cualquier fluido debe estar gobernado por los
tres principios fundamentales siguientes: conservacion de la energia, 22 ley de Newton (F =
ma), y conservacion de la energia. Todo esto, se encuentra expresado de forma matematica
(ecuaciones matematicas), que los CFD reemplazan con formas algebraicas discretizadas las
integrales y derivadas parciales, a través de numeros del campo de flujo en puntos discretos
para un tiempo/espacio. El producto final de los CFD es una coleccion de nimeros en
oposicion con una solucion analitica de forma cerrada. El ingeniero debe obtener una
descripcion cuantitativa del problema.

La dindmica de fluidos computacional, tal y como hemos comentado al principio, es
posible gracias a las equipos de alta eficiencia, capaces de operar con miles y millones de
numeros. El humano no puede trabajar, en ciertos procesos, sin su ayuda. Como conclusion,
podemos decir que el avance de los equipos implica avanzar en la dindmica de fluidos
computacional.

Para que veamos la relevancia que tiene el empleo y desarrollo de los CFD, solo tenemos
que irnos a la década de 1950 y 1960, donde la principal preocupacion a nivel aerodinamico
era los célculos de la distancia de desprendimiento de choque (shock detachment distance)
en los trasbordadores espaciales, como se puede observar en la siguiente figura:

Elliptic
region ,

Hyperbolic region

Figura 6.5: Esquema de Shock detachment distance .
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Este seria otro problema, resuelto rapidamente por medio CFD, y que no se puede analizar
de otra manera.

* Bajo coste comparado con el experimental. *  Soluciones de los CFD, son igual de exactas
que la formulaciéon matematica.

* Tiempos cortos para una potencia de calculo |®*  Errores numéricos (redondeo, truncamientos,
correcta. ).

* Evaluar resultados (Disefo).

* Se pueden resolver problemas muy complejos.

* Informacion abundante. En el método |* Condiciones de contorno, que dependen de las
experimental solo tenemos informacién de condiciones iniciales o frontera.
ciertos puntos.

Tabla 6.1: Cuadro de ventajas e inconvenientes de los CFD.

7. Procesos numéricos

7.1.Geometria.

Todos y cada uno de los procesos numéricos empleados en este estudio son desarrollados
por el software ANSYS Workbench, se trata de un banco de trabajo que nos ofrece multitud
de herramientas para realizar todo tipo de simulaciones.

La geometria es siempre la parte principal de cada simulacion, sin ella no podriamos
llevar a cabo el resto del proceso numérico. En Workbench, la geometria la crearemos con
la herramienta Geometry.

En nuestro caso, dividiremos este apartado en dos: por un lado la pieza o elemento a
estudiar (alerén), y por otro lado las dimensiones que tendra la malla (veremos en el
apartado: Elaboracion de la malla). En cuanto al aleron, lo primero es obtener los puntos
que definen el perfil NACA seleccionado. Para ello, hemos elaborado un codigo MatLab que
ademas de representarnos el perfil, nos facilita la cantidad de puntos que deseamos obtener.
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1l Ps%%%gs%‘—’s%‘?s%% Célculo Perfil NACA 4 Digitos%%%%%%%%%%
2
BIE clear all;
4\ = close all;
5= clc;
6
7 %% Datos
8
9 %Tipo de perfil
10 - typeNACA="MPXX";
11
12 %Extraemos los valores en funcién de la cuerda para el perfil:
18] Minit=str2double(typeNACA(1));
14 - Pinit=str2double(typeNACA(2));
15 - Tinit=str2double(typeNACA(3:4));
16
17 %Numero de puntos:
181= gridPts=40;
19
20 %sConstants:
21 a0=0.2969;
P2 al=-0.1260;
23 - a2=-0.3516;
24 - a3=0.2843;
B= a4=-0.1015; %Abrir borde de salida
26 % a4=-01036; %Cerrar borde de salida
27
28 %% Calculos
29
30 %Valores porcentuales reales de las propiedades del perfil alar
BT M=Minit/100;
B2 P=Pinit/10;
B3I T=Tinit/100;
34
35 %Cuadricula del perfil
36 - x=linspace(0,1,gridPts)"';
B7
38 %Curvatura y gradiente
39 - yc=ones(gridPts,1);
40 - dyc_dx=ones(gridPts,1);
41 - theta=ones(gridPts,1);
42 - for i=1:1:gridPts
43 - if (x(i)>=0 && x(i)<P)
44 - yc(i)=(M/P"2) % ((2%Pxx(1))-x(1i)"2);
45 - dyc_dx(i)=((2xM)/(P"2))*(P-x(1));
46 - elseif (x(i)>=P && x(i)<=1)
47 - yc(i)=(M/(1-P)*2)*(1-(2%P) +(2xP*x (i) )-(x(1)*2));
48 - dyc_dx(i)=((2%M)/((1-P)"2))*(P-x(1));
49 - end
50 - theta(i)=atan(dyc_dx(i));
Siki= end
52
53 %Distribucién del espesor
54 = yt=ones(gridPts,1);
55 I for i=1:1:gridPts
56 - term@=a@*sqrt(x(i));
57 - terml=al*x(i);
58 - term2=a2x*x(i)”~2;
59 - term3=a3x*x(i)"3;
60 - termd=adxx(i)"~4;
61
62! = yt(i)=5%T*(termo+terml+term2+term3+termd);
63 = end
64
65 %Superficie superior
66 - xu=ones(gridPts,1);
67 - yu=ones(gridPts,1);
68 - [l for i=1:1:gridPts
69 - xu(i)=x(i)-yt(i)*sin(theta(i));
70 - yu(i)=yc(i)+yt(i)*cos(theta(i));
Zilf= end
172
73 %Superficie inferior
74 - x1=ones(gridPts,1);
75 - yl=ones(gridPts,1);
76 - [l for i=1:1:gridPts
77 - x1(i)=x(i)+yt(i)*sin(theta(i));
U= yl(i)=yc(i)-yt(i)*cos(theta(i));
= end
80
81 %Grafica del perfil (con lineas)
82 - fl=figure(1);
83 - hold on; grid on;
84 - axis equal tight;
85 - plot(xu,yu,'r=");
86 - plot(xl,yl,'b-");
87 - xlabel('x(m)"');
88 - ylabel('y(m)"');
89 - title(typeNACA)

Figura 7.1: Cédigo MatLab .
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Tal y como se puede observar en el codigo, las coordenadas de los puntos del perfil se
obtienen gracias a una serie de ecuaciones que las definen. Para un perfil NACA de 4 digitos
debemos seguir los siguientes pasos:

1.  Elegimos el nimero de puntos, va a ser igual al nimero de valores x desde 0

hasta 1.
il.  Identificar cada digito del perfil y definirlo, sabiendo que:
m=M/100
NACA MPXX - p= P/10 (16)

xx = XX/100 =t
iii.  Coordenadas de la linea de curvatura media:
m
0<x<p -y, =F(2px—x2)
m 2 (17)
<x<1-o>y.=—/——A—-2p+2px—x
p Ye = Zpy2 ( p+2p )
iv.  Espesores por encima y por debajo de la linea de curvatura media:
+y, = 5t(0'2969+x — 0'126x — 0'3516x2 + 0'2843x% — 0'1015x*)  (18)
v.  Calculamos el angulo de las tangentes a la linea media con la linea de la cuerda:

d
( 6 = artan <i>
dx
0<x < dy., 2m ) 5
- = -
1 0=sx<p->— pz(px x°) (19)
<1 dy, 2m
- = —
PEXEL 2 T a o P

vi.  Coordenadas para la superficie inferior y para la superficie superior:
X, =X+ y,sinf
YL =Yc — Y C0s0O (20)

. Xy =X —Y:sinf
Superior(xy, —>{ v
pertor(Xu, Yu) = 1y, = y, +y, cos

Una vez que tenemos todas las coordenadas de nuestro perfil alar, pasamos estos datos a

un archivo de texto (. txt), formato que utiliza Geometry para leer archivos de puntos.

1 1,000000 -0,001260
2 0,975528 -0,006241
3 0,904508 -0,019774
4 0,793893 -0,038286
5 0,654508 -0,057319
6
7
8
9

Inferior(x,,y,) = {

Y

0,500000 -0,072385
0,345492 -0,079203
0,206107 -0,073015

OO0OO0O0O0OO0O000

0,095492 -0,054458 O,
10 0,024472 -0,028266 O
11 0,000000 0,000000 O
0,024472 0,023521 O
13 0,095492 0,037640 O
14 0,206107 0,042413 O
15 0,345492 0,039946 0
16 0,500000 0,033496 0
17 0,654508 0,024516 O
18 0,793893 0,015525 0
19 0,904508 0,008055 O
20 0,975528 0,003044 O
21 1,000000 0,001260 0,0

Figura 7.2: Archivo de texto con coordenadas perfil NACA 2412.

RRRPRRREPRRERRERRERRERRERRERR
l—\
N
[o¥eYe¥oYoXoYoXeYoXoTo)

Si nos vamos a ANSYS Workbench, y en nuestro proyecto abrimos la herramienta
Geometry solo tenemos que cargar el archivo de texto para dibujar ese perfil (Figura 7.2).
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Seguidamente, debemos proceder a crear una superficie para este conjunto de puntos
(Figura 7.3), para llevar a cabo nuestro estudio en 2D.

0,100 0,300

0,400 (m)

-
0,100 0,300

Figura 7.3: Puntos y linea del perfil NACA 2412.

Con el aleréon ya dibujado, nos centraremos en dimensionar la malla que emplearemos en
la simulacién computacional. Este seria uno de los puntos clave, para obtener unos
resultados bastante semejantes a los experimentales. Nosotros hemos realizado el siguiente

dimensionado:

10,000 )

0,000 5,000
2,500 7,500

Figura 7.4: Sketch para perfil NACA 2412.

Donde:
D4 =14m
H5=p=04m
Ve=m=002m
H7 =14m
V9=7m
V10 = 7m
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Para una mayor exactitud, anadimos dos zonas de refinado(Add Frozen) a nuestra malla.
Estas deben estar localizadas cerca de nuestro elemento de estudio (perfil).

0,000 2
0 500 5) ,IJIDEI (rm)
1250 3750

Figura 7.5: Sketch zonas refinado para perfil NACA 2412.

Donde:
D11=3m
H12=p=0'4m
V13 =m=0'02m
V14 =0"7m
V15 =0'7m

0,500 (m)
]

Figura 7.6: Zoom en sketch acotado para perfil NACA 2412.

EI,DDDE 5,000 10,000 (m)
) T ]

oo z oo
2588 586

Figura 7.7: Sketch acotado para perfil NACA 2412.
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Y por ultimo, ejecutaremos una particion (Split Edges) de la superficie del alerén. Esto
nos ayudara cuando trabajemos con los contornos.

Con esto, podriamos dar paso al siguiente apartado, donde hablaremos del mallado y
definiremos cada una de sus variables.

7.2.Elaboracion de la malla.

El mallado (meshing) es una parte del proceso bastante compleja, debido a que depende
de una gran cantidad de variables, las cuales nos permiten crear cualquier tipo de malla. El
tipo de estudio es el que determina la complejidad, y en nuestro caso al haber
desprendimiento de la capa limite hace que tengamos una malla bastante densa en ciertos
puntos.

Lo primero de todo, es abrir en ANSYS Workbench la herramienta de mallado Mesh.
Cuanto tengamos cargada nuestra geometria (descrita anteriormente), nos iremos a las
propiedades de la malla, sabiendo que se trata de una malla para CFD con suavizado alto y
centro de relevancia fino. En cuanto a la dimension, tendremos un tamafio maximo de
0’10 m.

Physics Preference CFD
Solver Preference Fluent
Relevance 0
- Sizing
Use Advanced Size Fun... On: Proximity and Curva...
Relevance Center Fine
Initial Size Seed Active Assembly

Smoothing High
Span Angle Center Fine
Curvature Normal A...| Default (18,0 )
Num Cells Across Gap Default (3)
Min Size | Default 3,7974¢-003 m) | =
Proximity Min Size Default (3,7974e-003 m)
Max Face Size 0,10 m
Max Size 0,10 m
Growth Rate Default (1,20)

Minimum Edge Length | 7,1125e-003 m
Inflation
Assembly Meshing
Method None
-!| Patch Conforming Options
Triangle Surface Mesher  Program Controlled
- Patch Independent Options
Topology Checking Yes
+ Advanced
+ Defeaturing 24

+

Figura 7.8: Detalles de la malla.

Como bien hemos comentado antes, habra zonas refinadas. Estas zonas se definen en
zonas donde necesitemos un estudio mas detallado del fluido. Para ello, emplearemos un
tamafio del elemento de 0’02 m, y una tasa de crecimiento de 1'2.

ANSYS

R150

Figura 7.9: Zonas de mallado refinado.
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Ademas de estas zonas de alta densidad en el mallado, seria conveniente hacer una
divisién en el perfil alar de nuestro aleron, porque de esta manera podremos indicarle que se
trata de un comportamiento duro (hard behavior).

Lo siguiente antes de irnos a las condiciones de contorno, sera afiadir una Inflation con
las lineas del perfil como contorno, con 10 capas, y con un espesor maximo de 0'01. Como
condiciones de contorno tendremos cinco: inlet, outlet, free, partl, y part2. Tal y como se
puede apreciar en las siguientes figuras:

Figura 7.10: Inlet.

Figura 7.11: Outlet.

Figura 7.12: Free.
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Figura 7.13: Partl.

Figura 7.14: Part 2.

En ultimo lugar, tendremos el resultado final del mallado para nuestro perfil NACA.

Figura 7.15: Malla completa.

Esta malla sera la que emplearemos para el estudio del fluido en la siguiente parte del
proceso numérico, Fluent.

- 44 -



7.3.Fluent.

Para el analisis de la dindmica de fluidos computacional, el software del que vamos a
hacer uso es Fluent. Se trata de la herramienta mas poderosa para el estudio de CFDs,
ayudandonos a obtener resultados exitosos.

Antes de comenzar con la parametrizacion del modelo, seleccionaremos las condiciones
de trabajo dentro del Sefup, como se puede observar a continuacion:

Fluent Launcher (Setting Edit Only) = | O XS
I\NSYS Fluent Launcher
Dimension Options y
20 V| Double Precision
Use Job Scheduler
Use Remote Linux Nodes
Display Options
| Display Mesh After Reading Processing Options
V| Embed Graphics Windows Serial
V| Workbench Color Scheme @ Parallel (Local Machine)
Do not show this panel again Solver I
Processes "
4 2
GPGPUs per Machine
None
(%) Show More Options

0K Cancel Help  v|
\ | [ Ca s IJ

Figura 7.16: Setup para el analisis computacional.

El modelo, en términos generales, esta basado en la densidad (Density Based) haciendo
uso de la ecuacion de energia. Para el modelo viscoso, realizaremos una comparativa para
elegir el modelo que nos ofrezca resultados semejantes a los experimentales, esto se vera en
el apartado de Validacion del proceso numérico.

El material, en este caso un fluido, sera el aire con propiedades de gas ideal (ideal-gas).
Las condiciones de contorno las definiremos una a una, debido a que cada una de ellas
depende de un conjunto de variables.

1. Inlet: depende de la velocidad de entrada del fluido, que en este caso es
41'8 m/s en direccion x.
il.  Outlet: esta condicion de contorno depende de la presion.
iii.  Free: es una condicion de tipo campo lejano de presion (pressure-far-field).
iv.  Part 1y Part 2: pared (wall) de tipo adiabatica, estacionaria, y sin deslizamiento.
Lo méas importante, quizés sea afiadir las graficas para los coeficientes de resistencia y
antisustentacion (C;, y Cp) del perfil, y asi poder estudiarlos para las diferentes simulaciones.

Para solucion de iniciacion (Solution Initialization) partimos de las variables de entrada
(inlet).
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Solution Initialization

Initialization Methods
Hybrid Initialization
@) Standard Initialization

Compute from
[nlet v

Reference Frame

@ Relative to Cell Zone
_) Absolute

Initial Values

Gauge Pressure (pascal)
’ 0

X Velocity (m/s)
[ 41.8

Y Velocity (m/s)
’ 0

m

Turbulent Kinetic Energy (m2/s2)
[ 6.55215

Laminar Kinetic Energy (m2/s2)
’ 1e-06

Specific Dissipation Rate (1/s)
’ 3877.707

[Inin‘alize][ Reset ][Pabch...]

Figura 7.17: Solution Initialization para nuestro procedimiento numérico.

Y en cuanto a los célculos (Run Calculation), se emplearan criterios de convergencia para
obtener los diferentes resultados de cada uno de los casos.

Residuals
——conynul
— sl
—Y-Vel|OoCI
—energy 1e+01 o
:O.mﬂﬂﬂ— T
1e+00 —
1e-01
\
1e-02 El
1e-03
1e-04
1e-05 T T T T T T T T T 1
0 250 500 750 1000 1250 1500 1750 2000 2250 2500
Iterations
Scaled Residuals Jun 01, 2016

ANSYS Fluent 15.0 (2d, dp, dbns imp, k-kl-w)

Figura 7.18: Grafica de Scaled Residuals para 2500 iteraciones.
7.4.Resultados.

Los resultados se estudiaran con la herramienta Results, a través de la cual podemos
analizar los contornos o vectores en funcion de la variable que deseemos (presion,
temperatura, velocidad, ...).
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Figura 7.19: Contorno de presion (NACA 2412, a = 0°).

El plano de simetria Symmetryl, es el que emplearemos para analizar los contornos o
vectores, para un rango local y un modo variable, como hemos explicado antes.

Con todo esto, ya habriamos visto lo que es todo el proceso numérico empleado en nuestro
estudio. Por lo tanto, ahora procederemos a validar el método.

8. Validacion del procedimiento numérico.

8.1.Descripcion de la metodologia numérica.

La metodologia numérica que vamos a emplear aqui, es exactamente la misma que la que
hemos descrito en los apartados anteriores, gracias a la informacion obtenida de Qua, Qiulin
et al. Numerical study of the aerodynamics of a NACA 4412 airfoil. Aerospace Science and
Technology. 2014. 38. 56-63. (7). Una metodologia que comienza por la geometria, y
pasando por el mallado y el analisis computacional en Fluent, llegamos a los resultados que
a nosotros nos interesan.

Haremos un hincapié en la parte de los CFDs (Fluent), porque debemos de encontrar el
método numérico con resultados semejantes a los obtenidos en el tinel de viento (todos los
resultados han sido sacados del libro Teory of Wind Sections []). Para encontrar este método,
lo que haremos sera ir variando el modelo viscoso de nuestra simulacion e ir comparando.

Trabajaremos con un perfil NACA 2412 de 1 m de cuerda, con angulo de ataque de
0 grados (¢ = 0°), y con una velocidad de entrada equivalente a un nimero de Reynolds alto
(Re = 3'1-10°). Todos los datos utilizados son los mismos que los empleados por el
director Ira H. Abbot en su analisis experimental.
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Figura 8.1: Coeficientes Cpp y C;, mediante analisis experimental (NACA 2412, ¢ = 0°).

En las dos graficas anteriores, podemos observar los datos experimentales de los
coeficientes de resistencia y sustentacion para un perfil NACA 2412 con un angulo de ataque
de 0 grados, y un niimero de Reynolds de 3'1 - 10°. Los mismos datos que para nuestro
CFD, como ya habiamos comentado.

La velocidad de entrada que usaremos en la condicién de contorno (inlet), se obtiene
mediante el nimero de Reynolds, tal y como se puede observar a continuacion:

pvc ‘uRe 3’1 . 106 . 1,8 . 10_5%
Re =T; v = oc = T =|46'116 m/s (21)

Con estos parametros procederemos a realizar los céalculos que sean necesarios para
validar nuestro procedimiento numérico, y de esta manera poder trabajar con el resto de
perfiles aerodinamicos.

8.2.Validacion.

Los seis modelos viscosos que emplearemos en este estudio comparativo, son los
siguientes: Inviscid, Sparlat-Allmaras (1 eqn), k-epsilon (2 eqn), k-omega (3 eqn), Transition
k-kl-omega (3 eqn), y Transition STT (4 eqn). La simulacion serd de segundo orden.

Obteniendo para cada uno de ellos los correspondientes coeficientes aerodindmicos (Cp y
C.), y comparandolos con los experimentales de la Figura 78.
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NACA 2412
Cp 0,007
Cy -0,22

Tabla 8.1: Valores de Cp, y C;, experimentales (NACA 2412, , a = 0°).

Veamos ahora a continuacion la tabla comparativa de los modelos viscosos:

Sparlat-
Allmaras k-epsilon k-omega | Transition k-kl- | Transition
Inviscid (legn) (2eqn) (2 eqn) omega (3 eqn) | SST (4eqn)
Cp 0,00169 | 0,00987 0,01015 0,01034 0,00772 0,00970
CL -0,21333 | -0,19030 -0,19149 -0,18586 -0,20529 -0,19299

Tabla 8.2: Tabla comparativa de los procesos numéricos (NACA 2412, , a = 0°).

En esta tabla, se puede apreciar a simple vista que el modelo viscosos que mas se acerca
a los valores obtenidos experimentalmente, es el modelo Transition k-ki-omega (3 eqn). Pues
ya sabemos, que nuestro procedimiento numérico con este modelo viscoso nos ofrecera unos
resultados excelentes.

0.0600 —
0.0500 |
0.0400 -
0.0300 |
cd _
0.0200

0.0100 |

0.0000

-0.0100 : : : : : : : : : .
0 250 500 750 1000 1250 1500 1750 2000 2250 2500

lterations

cd-1 Convergence History Jun 01, 2016
ANSYS Fluent 15.0 (2d, dp, dbns imp, k-kl-w)

Figura 8.2: Grafica de convergencia para Cp con Transition k-kl-omega (3 eqn) model (NACA
2412, a = 0°).

Una vez que hemos comprobado que esta todo correcto, lo siguiente sera realizar todas
las simulaciones que nosotros veamos convenientes para nuestro analisis numérico.

9. Estudio del aleron mediante método numérico.

9.1.Estudio del angulo de ataque.

En el estudio del angulo de ataque compararemos los cuatro perfiles seleccionados
(NACA 2412, NACA 2410, NACA0012, y NACA0009) para el método numérico visto hasta
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ahora. Por lo tanto, iremos variando el d&ngulo de ataque («) para una longitud de cuerda de
0’3 m, y una velocidad de entrada de 41'8 m/s (velocidad media del circuito).

La direccion del viento del aire es la que nos define en todo momento el angulo de ataque
al que esta sometido nuestro perfil, como se muestra en la siguiente figura:

Figura 9.1: Angulo de ataque y coeficientes aerodinamicos provocados por el viento sobre un
perfil alar.

Y para cada angulo, también tendremos unos coeficientes de resistencia y
antisustentacion diferentes, puesto que la direccion del viento es la que nos lo indica. El
coeficiente de resistencia sigue la misma direccion que el aire, pero sin embargo, el de
antisustentacion es perpendicular a él.

Nosotros hemos elegido un total de siete valores para a: 0, —2, —4, —6, —8, =10,y —12.
Valores negativos para evitar la sustentacion, y valores relativamente pequefios para evitar
un mayor desprendimiento de la capa limite.

Lo que haremos, sera comparar los resultados de Cj, y C;, obtenidos en Fluent para cada perfil
y angulo de ataque de manera grafica a través del software MatLab. A continuacion, se pueden
observar las graficas resultantes:

Cd vs Alpha

0015|— < ~

Coeficiente Resistencia (Cd)
’
.

0005 [— L ~
.

3
Angulo ataque (alpha)

Figura 9.2: Grafica de Cpp vs a para los cuatro perfiles NACA.
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Figura 9.3: Grafica de C;, vs a para los cuatro perfiles NACA.

Este estudio, nos servira de gran ayuda para determinar el disefio Optimo de nuestro alerén
para un automovil de competicion. Pero antes debemos seguir con los analisis.

9.2.Estudio del tamario de la cuerda.

En este apartado, el perfil NACA2410 ha sido el seleccionado para estudiar la eficiencia
aerodindmica en funcion de la longitud de cuerda (c). Las longitudes de cuerda simuladas
son: 0'2,0'4, 0’6, 0’8, y 1 (expresadas en metros).

La simulacion consistira en comparar los coeficientes de resistencia y antisustentacion
para cada una de las longitudes de cuerda, sabiendo que el angulo de ataque es de 0°, y que
el procedimiento numérico es el validado. Veamos la tabla comparativa, y las graficas
correspondientes:

c (m) Cp Cy
0,2 0,001224475 -0,044457017
0,4 0,002417341 -0,084511064
0,6 0,004396482 -0,13111853
0,8 0,005608864 -0,17431031
1 0,006563947 -0,21740409

Tabla 9.1: Coeficientes aerodinamicos en funcion de ¢ (NACA 2410, , a = 0°).
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Figura 9.4: Grafica de Cp vs ¢ para NACA2410.
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Figura 9.5: Grafica de C;, vs ¢ para NACA2410.

A medida que vamos reduciendo la cuerda del perfil, el tamafio de la malla se va
reduciendo de forma proporcional.

Este estudio, también nos aporta informacion muy 1til a la hora de la propuesta de disefio
optimo.
9.3.Estudio del efecto Gurney.
El perfil seleccionado es el mismo que antes, NACA2410, pero esta vez el estudio se hara

para un angulo de ataque de —16° y otro de —8°, y una longitud de cuerda de 0’3 m. El
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perfil Gurney se anade en la parte trasera del aleron, como se puede observar en la siguiente
figura:

COATTACTAS 8t et et gn
T
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Mesh Jun 07, 2016
ANSYS Fluent 15.0 (2d, dp, dbns imp, k-kl-w)

Figura 9.6. Perfil NACA2410 con Gurney en la parte trasero de tamafio 5% de c.

A través de la simulaciones en Fluent, compararemos los resultados para un perfil con y
sin perfil Gurney. Comenzamos por los coeficientes adimensionales Cp, y C;:

Cp C, Cp C,
-8 0,013699071 | -0,26007152 | 0,044256104 | -0,41670416
-16 0,040287874 | -0,36978051 | 0,10757932 | -0,48760252

Tabla 9.2: Coeficientes aerodinamicos para NACA 2410 con y sin perfil Gurney a diferentes
angulos de ataque.

En este caso, seria interesante representar las lineas de corriente en funciéon de la
velocidad para poder observar el desprendimiento de la capa limite.

0.200 (m)
T

0.050 0.150

Figura 9.7: Streamline de velocidad en perfil NACA2410(a = —8°) sin Gurney.
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Figura 9.8: Streamline de velocidad en perfil NACA2410(a = —16°) sin Gurney.

SSpSSN g = —————
Figura 9.10: Streamline de velocidad en perfil NACA2410(a = —16°) con Gurney.
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Con esto, dariamos por finalizado el estudio del aleréon solo, y pasariamos a ver la
influencia que tiene el vehiculo sobre el aleron, en términos aerodindmicos.

10. Influencia del vehiculo en el estudio.

Lo primero de todo, serd dibujar nuestro modelo (Geometry) y mallarlo (Mesh) a través
del software ANSYS Workbench. En cuanto a la geometria, debera ser lo mas parecida a un
automovil de competiciéon real. Nosotros hemos podido desarrollar un modelo lo
suficientemente semejante a uno de los vehiculos de la competicion LMGTE.

Figura 10.1: Aston Martin LM GTE.

La malla esté dividida en dos zonas, donde una de ellas tendra un refinado para las zonas
de interés (perfil alar y seccion del vehiculo). Dando como resultado la siguiente malla, para
analizar en la herramienta Fluent:

Mesh Jun 08, 2016
ANSYS Fluent 15.0 (2d, dp, dbns imp, k-kl-w)

Figura 10.2: Malla de nuestro modelo en Fluent.

Lo segundo, sera observar los coeficientes aerodindmicos del perfil NACA2410 (a = 0°
y ¢ = 0’3 m), una vez que ha sido incorporado al automoévil.
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Cp Cy f

Sin Coche 0,013699069 -0,26007152 18,98461275
Con Coche 0,012204282 -0,20786394 17,0320499
Tabla 10.1: Coeficientes de resistencia y sustentacion, y eficiencia aerodinamica con y sin
automovil.

Y por ultimo, veremos cudles serian las lineas del flujo de aire alrededor del vehiculo con
el perfil alar para una velocidad de entrada de 41’8 m/s.

ANSYS

R15.0

Figura 10.3: Streamline alrededor del modelo (vehiculo con aleron NACA2410).

Para concluir, solo nos faltaria por estudiar el disefio Optimo para un alerdn trasero de un
automovil de competicion, siguiente apartado.

11. Propuesta de disefio éptimo.

La propuesta de disefio 0ptimo, se llevara a cabo una vez que hayamos analizado al detalle
cada uno de los estudios realizados previamente. Centrandonos en la variacion de los
coeficientes aecrodinamicos, que implica una variacion de la eficiencia aerodinamica.

En perfiles aerodinamicos NACA, como los que hemos estudiado, seria conveniente
empezar eligiendo uno de los cuatro como mejor perfil para nuestro alerdn.

| Media f = ‘ 19,45737704 21,40822449 10,6565753 11,39466901

Tabla 10.2: Eficiencias aerodindmicas media de cada perfil.

En nuestro caso, hemos estudiado las eficiencias aerodindmicas medias de cada perfil
para los diferentes angulos de ataque, tal y como hemos comentado antes. Y el perfil
seleccionado es el NACA2410, por su elevada eficiencia acrodinamica (f).

El 4angulo de ataque para nuestro perfil alar es de —8°, debido a que aporta al vehiculo un
buen empuje comparado con la resistencia al avance que ofrece (f = 18'98).
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Para la longitud de cuerda 6ptima, después de ojear todos y cada uno de los graficos y
valores de Cp y C;, se ha asignado una longitud de cuerda de 0’3 m (como bien se puede
observar en las simulaciones anteriores).

Por ultimo, nos quedaria por elegir si nuestro aleron lleva incorporado en la parte trasera
el perfil Gurney o no. Segun los valores obtenidos en el apartado Estudio del efecto Gurney,
hemos optado por no incorporarlo.

A continuacion, podemos ver las siguientes figuras de velocidad y presion para este
disefio:

Figura 10.4: Contorno de presion para disefio 6ptimo (NACA2410).

Figura 10.5: Contorno de velocidad para disefio 6ptimo (NACA2410).
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Figura 10.6: Streamline de velocidad para disefio 6ptimo (NACA2410).

Ahora que ya tenemos el disefio 6ptimo para nuestro alerén trasero para un automovil de
competicion, dariamos por finalizado el estudio.

12. Conclusiones.

Después de haber analizado nuestro modelo para cada una de las simulaciones propuestas,
vamos a pasar con las conclusiones:

* En este trabajo, hemos utilizado en todo momento el coeficiente de antisustentacion.
Este coeficiente es el que se emplea en alerones traseros, es decir, cuando se necesita
un empuje hacia el suelo y no al contrario, como el caso de los aviones (coeficiente
sustentacion).

Por este motivo, cuando estudiamos el coeficiente de sustentacion experimental para
los diferentes perfiles NACA facilitados por el libro Theory of Wind Sections[],
podemos apreciar que este adquiere valores positivos para angulos positivos. En otras
palabras, en los datos experimentales el coeficientes es positivo porque se trata de un
perfil alar para un avidn, y en nuestro caso los valores son los mismos pero negativos.

* Cuando trabajamos en Fluent con angulos de ataque distintos de 0°, la direccion de la
velocidad del aire la expresaremos mediante los cosenos o senos de ese angulo.

Velocity Inlet

Zone Name

inlet

Momentum | Thermal | Radiation | Speces| DPM | Multiphase| uDs |
Velocity Spedification Method (agritude and Drection =

Refumﬁm[m ,]
Velodity Magnitude (m/s) [ constant =
Supersonic/Initial Gauge Pressure (pascal) [0 constant =
X-Component of Flow Direction [ constant =
Y-Component of Flow Direction [senq constant. =
Outflow Gauge Pressure (asca) [ —— =
Turbulence
1" Speafication Method i, Intensity and Viscosity Ratio BN
Laminar Kinetic Energy (m2/s2) I 16-06 constant -
Turbulent Intensity (%) [5— ®
ul Turbulent Viscosity Ratio ,wi ®
N J
- 2t
" (o]

Figura 12.1: Componentes de la velocidad para un angulo de ataque «.
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Lo mismo no ocurre con los coeficientes adimensionales Cp y C; :
Xcomp = COSQ

Cp yv; —>{ .

D y inlet ycomp =sina

c 5 {xcomp = —sina
L Yeomp = COS @

* El estudio sobre el tamafio 6ptimo de cuerda es poco util, porque como se puede
apreciar en la Tabla 9.1 y en las Figuras 9.4 y 9.5, los coeficientes de resistencia y
antisustentacion son proporcionales a la cuerda. Esto lo explicamos en la teoria, con
las siguientes formulas:

(22)

F F
ca@ =77 |a(@=1—
ipvzc zpvzc

(10)(11)

Aunque esto nos ha servido para demostrar otra vez mas que nuestro método numérico
esta perfectamente definido.

* En cuanto al disefio 6ptimo elegido, si miramos los contornos de velocidad se puede
ver a simple vista que no existe apenas un desprendimiento notable de la capa limite.
Esto es muy bueno, por el hecho de que nuestro alerén no entraria nunca en pérdida.

* Una manera de valorar si nos interesa incorporar o no el perfil Gurney en la parte
trasera de nuestro perfil es mediante el analisis de la diferencia de potencia (CV).
CD ° A * U3

&V ="T5 (12)

Sin embargo, otra manera de valorar esto seria estudiando el circuito en el cual correra
nuestro vehiculo de competicion. Puesto que no es lo mismo un circuito con muchas
zonas de curvas y pocas rectas, donde nos interesan valores altos de antisustentacion
para que el automoévil permanezca siempre en contacto con el asfalto de la pista, que
un circuito con bastantes zonas rapidas, donde no nos interesa mucha resistencia
aerodindmica (pérdida de velocidad).

* La influencia del coche es alta, porque la eficiencia aerodindmica (f) vemos que
disminuye en gran medida. Pero al incorporar el aleréon en el vehiculo también
podemos observar como el C; aumenta, de la misma manera que disminuye la
eficiencia.

* Por ultimo, resaltar el enorme potencial del software ANSYS Workbench para la
dinamica de fluidos computacional (CFD), porque nos permite realizar todo tipo de
simulaciones, y obteniendo siempre resultados fabulosos.
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