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RESUMEN

El escurrimiento externo del fluido sobre un cuerpo aerodinamico presenta comportamientos
diferentes segun la velocidad de escurrimiento del flujo. Para velocidades de flujo de hasta 0,3 Mach
la distribucion de presiones estéticas superficiales provoca los efectos de sustentacidén y arrastre
caracteristicos de superficies alares. Para relaciones de velocidades de Mach superiores la brusca
variacion de velocidad del aire genera la propagacion de ondas de presion a la velocidad del sonido.
El Laboratorio de Aerodinamica de la Facultad de Ingenieria de la UNNE dispone de un tlanel de
viento de baja velocidad donde se realizan ensayos con modelos reducidos. Un ensayo de
laboratorio consiste en obtener la distribucion del coeficiente de presién local sobre un perfil alar
seccional reducido para posteriormente calcular por integracién de las presiones estaticas en las
areas tributarias los coeficientes globales de arrastre y sustentacion. La disponibilidad del
equipamiento experimental restringe los ensayos a escurrimientos de baja velocidad. Asi, para
superar estas limitaciones y analizar fendbmenos aerodinamicos a velocidades superiores es
necesario recurrir a técnicas numericas.

Este trabajo presenta la distribucion de presiones estéticas superficial generadas por un
escurrimiento de un fluido compresible viscoso obtenida mediante técnicas numéricas sobre un perfil
alar bidimensional NACA 2411 para distintos nimeros de Mach. Para obtener los coeficientes de
arrastre y sustentacion se adoptd un tipo de mallado que permita simular de manera eficiente las
ondas de choque oblicuas separadas [2]. La simulacién se realiz6 a 0,8 y 1,4 Mach obteniendo la
distribucién de presién estatica sobre el perfil, denotando las ondas de choque oblicuas separadas
para un perfil alar romo [3]. Los resultados de la simulacién mostraron concordancia con fotografias
de Schlieren [3] y coeficientes reportados en textos de bibliografia. [1]
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1. INTRODUCCION

El Laboratorio de Aerodinamica de la UNNE posee un tunel de viento de capa limite de baja
velocidad. Esta caracteristica con las dimensiones transversales de la camara de ensayo limita los
ensayos que pueden realizarse manteniendo las leyes de semejanza para extrapolar los resultados
de modelo a prototipo. En los ensayos para determinar las cargas provocadas por el viento sobre
estructuras es imprescindible mantener la igualdad del nimero de Reynolds en modelo y prototipo.
Sin embargo, en cuerpos angulosos con aristas vivas, caracteristico en estructuras civiles, esta
condicidn es satisfecha aln sin obtener la igualdad referida. Para cuerpos con superficies externas
curvas, cuando no se consigue la igualdad dindmica entre modelo y prototipo, es necesario recurrir
a técnicas experimentales para provocar un escurrimiento y distribucién de presiones estéticas
superficiales similar al que se obtendria al igualar los nimeros de Reynolds. Sin embargo en perfiles
aerodinamicos se debe respetar estrictamente la semejanza dinamica, es decir que el Nimero de
Reynolds entre modelo y prototipo deben ser iguales. En estos casos, el tinel de viento de capa
limite no tiene capacidad para realizar este tipo de ensayo, debido a las dimensiones de la camara

de ensayo y de la velocidad maxima del escurrimiento, de aproximadamente 68 Km/h.

Asi, para ampliar el rango de analisis de fenédmenos aerodinamicos del Laboratorio, se implement6
el uso de métodos y herramientas numéricas (CFD), superando las limitaciones del equipamiento
experimental al andlisis de escurrimientos de flujo externo sobre superficies aerodinamicas con fluido

compresible viscoso a velocidades del orden del Mach.

Este trabajo presenta la distribucion de presiones y coeficientes de presién local sobre un perfil alar
NACA 2411 obtenido mediante la utilizacion de técnicas numéricas considerando escurrimiento
bidimensional y estacionario, fluido compresible y viscoso. Por integracion de los coeficientes de
presion local en sus areas tributarias se obtuvieron los coeficientes globales de sustentacién y
arrastre. El campo de presiones superficiales y de (contornos de Mach y distribucion de densidades)
velocidades sobre el perfil alar obtenidas en las simulaciones para dos velocidades de Mach
concuerdan con los resultados reportados en bibliografia. Ademas, entre ambas simulaciones se

diferencian la generacion de la propagacion de ondas de choque oblicuas.

2. DESARROLLO

El andlisis de flujo externo mediante la técnica de Volumen de Control aplicando los conceptos de
Mecanica Euleriana generalmente es una herramienta (til, debido a que la solucion analitica directa
0 aproximada por medio de métodos numéricos ofrece una descripcién del campo analizado. En este

trabajo se presenta mediante la aplicacion de (método numérico de volumen finito FVM) métodos
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numeéricos, la determinacion de las caracteristicas del escurrimiento de un flujo viscoso y compresible
sobre un perfil aerodinamico a velocidades de 0,8 y 1,4 Mach respectivamente. Se obtuvieron las
fuerzas globales de arrastre y sustentacion a las que se encuentra sometido el perfil y se visualizaron
la generacion de las ondas de choque de presidon provocadas por las bruscas variaciones de
velocidades, fendbmeno de gran interés en aeronautica y en el funcionamiento de turbinas de
combustion interna.

Para escurrimiento con velocidades de flujo superiores a 0,3 Mach, los gradientes de presiones
provocan variaciones en la densidad, viscosidad y conductividad térmica del flujo. Asi, para analizar
este tipo de fendmeno es necesario introducir ecuaciones que contemplen las variaciones en las
propiedades del flujo al variar las presiones estaticas. Las ecuaciones que deben considerarse para
determinar el campo de las variables en un escurrimiento estacionario con flujo estacionario

compresible en el plano son las siguientes:
Principio de Conservacién de Masa
V.(pV)=0 (1)
Ley del gas ideal
P = pRT 2)

Variacion de cantidad de movimiento en direccion x

p(u—+v ) pgx——+ (2;16—“ AV. 17) u(g;+g—1)] 3)
Variacion de cantidad de movimiento en direccién y
v v ov P a ov ou a v = 2
p(ua+ Ua-l-WE)=pgy—a+£[ﬂ(a+a)]+a—(2M$+AV.V) (4)
Principio de Conservacién de Energia
pcp(u—+v—) BT (u—+v—)+V(kVT)+CD (5)

Las incégnitas del fendmeno desplazamiento del fluido para escurrimiento estacionario y
compresible son cinco u,v,p, Ty P. y se disponen de cinco ecuaciones. Por ser flujo viscoso y
escurrimiento turbulento, para reproducir correctamente el desarrollo de la capa limite sobre la
superficie alar a este conjunto de ecuaciones debe adicionarse otra que modele la turbulencia y asi

incorporar las dos fuentes de transferencia de cantidad de movimiento producidas por el gradiente
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de velocidades medias y las provocadas por las correlaciones medias de las componentes

instantaneas horizontales y verticales de velocidades respectivamente.

Las ecuaciones (6,7,8,9 y 10) que permiten obtener los parametros pre y post ondas de choque
oblicuo se basan en la hip6tesis de calor especifico constante para el aire y considerar al aire como
un gas ideal. Estas poseen resolucion analitica dentro de un rango de angulos de deflexion que
puede adoptar el aire, sin separarse del objeto sobre el que escurre. Estas describen el campo de
flujo satisfaciendo las relaciones de velocidades, presiones y densidades pre y post onda de choque.
Las mismas provienen de plantear el escurrimiento del flujo compresible, adicionando a la Ecuacién
de Bernoulli, los términos de entalpia de estancamiento, complementando con el andlisis de una
onda de presion desplazandose en un volumen de control dentro del cual, se producen cambios
diferenciales de densidad y presion, debido a la brusca variacién de velocidad, por el cual se obtiene
la deduccion del nimero de Mach, aplicando las hipétesis antes mencionadas [1,6].

Ma = (6)

14
c

¢ = JYRT (7)

2, 2
Mai+y = Ma? cos? B

Maj = - 8
2 %Maf sinZ -1 yz—lMtﬁ sinZ B+1 ®)
Py _ 2y 2 in2 R
P = 1+ 1 (Maisin“f —1) 9)
i Ma? sin? B
L2 - 2)/—1 - (10)

p1 1+— Ma? sin? B

Donde Ma es el nimero de Mach, c es la velocidad del sonido, P es la presion, p densidad, y relacién
de calores especificos, T la temperatura y 3 el angulo de la onda de choque. Los subindices 1y 2

indican el estado del flujo pre y post onda de choque.

En este trabajo el perfil alar estudiado NACA 2411 posee un angulo de nariz § cercano a 90°, mayor
al angulo de deflexion maximo analitico de Figura 1 6,4, = 11°, correspondiente a velocidad de
escurrimiento a 1,4 Mach. En estas condiciones se deberia generar ondas de choques oblicuas
separadas con un angulo g de 90° en la nariz y disminuyendo hacia el borde de salida [1]. Por la
complejidad de las Ecuaciones Constitutivas, la onda de choque oblicua separada no posee solucién
analitica [1,2], y al formar un sistema de Ecuaciones en Derivadas Parciales (PDE), para su solucién
se recurre a la técnica de dindmica de fluidos computacional (CFD), la cual mediante el uso de

métodos numéricos (FVM), resuelve las ecuaciones constitutivas por aproximacién, con un error
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controlado. El error se produce al simplificar en el proceso de iteracion para obtener la solucion

numérica al considerar la linealizacién de las ecuaciones PDE.

Figura 1. Grafica limites tedricos de choque oblicuo recto [1]

3. MALLADO, CONDICIONES DE BORDE Y CONFIGURACION DEL SOLVER

Las coordenadas del perfil alar NACA 2411 son graficadas con el software mallador GAMBIT. Para
reproducir el campo de presiones y las ondas de choque de manera confiable y con menores costos
computacionales es necesario realizar un estudio del mallado mas conveniente en el volumen de
control. Asi, en las Figuras 2.a) y b) se muestra el mallado estructurado adoptado, formado por celdas
cuadrilaterales en funcion a la simpleza de la geometria del perfil y que la malla debe seguir la
direccion de escurrimiento del flujo, con el fin de facilitar la velocidad de convergencia de las
variables, especificamente en flujos compresibles. Para representar con mayor detalle los gradientes
de presion y tensiones de corte en las regiones del escurrimiento donde se desarrolla capa limite se
aumentd la densidad de malla, mejorando la precisién de los coeficientes aerodinamicos de
Sustentacioén C;, Arrastre C; y Momento C,,.

3.1 Condiciones de Borde

Para determinar la condicion de borde se opt6 por fijar como referencia la presion estética del flujo a
varios 6rdenes de magnitud de la escala geométrica del perfil alar, donde el flujo no es perturbado
por la presencia del objeto, mediante. Esta condicion es adecuada para modelar objetos sumergidos
en flujos de corriente libre en el infinito, caso de perfil alar, con flujo incidente sin turbulencias debido
gue se considera el modelo aislado. La utilizacién de esta condicion de borde solo es posible cuando
la densidad se calcula con la ley de gas ideal para flujos compresibles, vélida para la simulacién de

flujos externos supersoénicos.
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Figura 2. a) Dominio Computacional b) Mallado del Perfil NACA 2411

3.2 Configuracion de las condiciones de borde

Las condiciones de borde fijan los valores donde las variables no son perturbadas por el problema
gue se analiza. En este caso las condiciones de borde refieren a las condiciones del flujo y del
escurrimiento corrientes arriba del perfil alar a varias veces su escala geométrica, condiciones del
escurrimiento en contacto con la superficie sélida y al modelo adoptado como turbulencia para
incorporar la transferencia turbulenta de la cantidad de movimiento en la direccién perpendicular al
escurrimiento medio.

3.2.1. Valores de Referencia respecto al Escurrimiento y el Flujo

Los valores de referencia respecto al flujo son presiéon atmosférica de 101325 Pa y temperatura del
Aire de 300 °K y respecto al escurrimiento la velocidad es de 0,8 y 1,4 Ma y de direccién

unidimensional, con direccién de flujo medio sobre el eje X.

3.2.2 Pared
Respecto a las condiciones de borde en contacto con la superficie alar se considera un movimiento
estacionario Wall Motion= Stationary Wall y con flujo adherido a la superficie solida, es decir, Shear

condition= No slip

3.2.3 Modelo de Turbulencia Spallart-Allmaras
Este modelo relativamente simple reproduce el fendmeno de transporte de cantidad de movimiento
en régimen turbulento resolviendo el campo de la viscosidad cinematica turbulenta. Esta ecuacion

fue planteada para aplicaciones aeroespaciales o escurrimientos con grandes gradientes de presion
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negativo en contacto con los cuerpos soélidos, caso que se produce en perfiles alares. En
comparacion a los modelos de turbulencia k-e, k-w y RSM posee la ventaja de describir el campo
turbulento con una calidad similar al modelo RSM, pero consumiendo menores recursos
computacionales, resolviendo el campo de velocidades turbulento con valores promedios de
velocidad (RANS). Al ser un flujo externo se adopta como condicién de borde una relacion de

viscosidad turbulenta y viscosidad dinamica de 2, ecuacion 11.

Mo _
=2 (11)

2
0, ~ 0, ~ 1|0 ~ OV ov
%(PV)"'?XI(PVU.):GV +0'V|:8X{(ﬂ+pv)8x}+cbzp(8xj :|—YV

] ] ]

(12)

Para mayor informaciéon acerca de los modelos de turbulencia enunciados anteriormente y el

significado de los términos de la ecuacién 12, remitirse a la referencia [7]
3.3 Configuracion del Solver

Para una velocidad de simulacion a 0,8 Mach se utilizé una formulacién basada en la presion
acoplada e implicita, la cual modela el campo de flujo con sus respectivas condiciones de borde
mediante la resolucién de una ecuacién de correccion de la presién obtenida de la solucién acoplada
de las ecuaciones de continuidad y momento, estos valores son utilizados para resolver las
ecuaciones escalares adicionales de turbulencia y energia. Luego se verifica la convergencia de las
ecuaciones, y de ser necesario se repite el loop. Esta formulacién acoplada permite acelerar la
convergencia de las ecuaciones, a costas de un consumo de memoria del orden de 1,5 a 2 veces
mayor respecto de resolucion desacoplada. A pesar de no ser la formulacibn mas adecuada para
resolver flujos a alta velocidad, para este caso es posible su utilizacion por el avance de los
algoritmos que amplian el rango de velocidades de aplicacion de ésta, y debido a que el
escurrimiento en general es menor al mach, no se presentan grandes ondas de choque que
deformen significativamente el patron de escurrimiento de flujo de fluido sobre un perfil alar. Se
consider¢ al flujo estacionario y bidimensional, lo que permite reducir los costos computacionales sin

aumentar el error.

Para la simulacién a 1,4 Mach debido al escurrimiento supersénico se utilizé una formulacién basada
en la densidad la cual es especifica para flujos a muy alta velocidad. Esta resuelve simultaneamente
las ecuaciones de continuidad, momento y energia. Secuencialmente son resueltas las ecuaciones
escalares adicionales del modelo de turbulencia. Luego se verifica la convergencia de las

ecuaciones, y de ser necesario se repite el loop. Cuando el escurrimiento es supersonico la
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transferencia de energia es un factor preponderante debido a las altas temperaturas generadas por
el efecto de la compresibilidad, ademas el patrén de flujo se vuelve mas complejo al del escurrimiento
de un perfil alar a velocidades sub-sonicas, por la aparicion ondas de choque de gran magnitud, es
por ello que para describir con mayor detalle el campo de flujo compresible debe ser resuelta la
ecuacion de energia de manera acoplada a las ecuaciones de continuidad y momento. De la
ecuacion de continuidad se obtiene el campo de densidades y de la de ecuacién de estado el campo
de presiones. Debido a que las ecuaciones que gobiernan el fendmeno a estas velocidades, son no
lineales y acopladas, el costo computacional es elevado y se presenta cierta inestabilidad numérica,
de forma oscilatoria en aumentando el numero de iteraciones necesarias para alcanzar la

convergencia de los residuos de algunas variables de control.
4. RESULTADOS

Luego de realizar las corridas con el software de CFD FLUENT, de mil doscientas y tres mil
iteraciones para las velocidades de escurrimiento de 0,8 y 1,4 Mach respectivamente, se alcanzo la
estabilizacion de los residuos de las variables de velocidad (x-y), energia, viscosidad turbulenta y
continuidad, con un valor inferior a 1x10%, lo cual asegura la convergencia de éstas. Ademas para
contrastar, se analizd la convergencia de los valores de los coeficientes aerodinamicos Cy, C;y Cpp,
alcanzando la estabilizacion de los estos entre las cuatrocientas y las dos mil quinientas iteraciones
para las velocidades de escurrimiento respectivamente. Los resultados obtenidos de estos
coeficientes no se pudieron validar experimentalmente para este tipo de perfil no supersénico,
debido a que no fue posible encontrar datos para escurrimientos con valores de Reynolds superiores
a 1x1068 [5]. Las simulaciones se realizaron con escurrimientos del orden de nimeros de Reynolds
de 2,78x107 y 4,86x107 respectivamente. La tabla 1 muestra los coeficientes aerodinamicos,
resultado de las dos simulaciones a diferentes velocidades de escurrimiento y el valor experimental
disponible para este tipo de perfil.

Tabla 1. Coeficientes Aerodinamicos

Coeficiente Simulacion Simulacion Experimental
Ma=0.8 Ma=1.4 Ma=0.046
Cd 0.048 0.100 0.00538
Cl 0.38 -0.015 0.2835
Cm (x=0;y=0) 0.234 0.0501 -0.0610

A pesar de no contar con valores experimentales es posible corroborar que los coeficientes obtenidos

en las simulaciones presentan similar comportamiento que los del texto de referencia [4], en el
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desarrollo de los coeficientes aerodinamicos en funcién al nimero de Mach, para un perfil alar con
angulo de ataque constante.

Al realizar un analisis de los contornos de Mach, para la simulacién a 0,8 Mach, no es posible definir
con precision la zona donde se origina la onda de choque debido a que ésta se produce en un tramo
interior a la cuerda del perfil. El software de simulacién FLUENT, no posee en su post-procesador

un método para determinar ondas de choque.

Como solucion se propone hacer el post — proceso de manera manual, aplicando de manera
simplificada el Método del Gradiente Maximo de Densidad [6]. Para ello se grafica una serie de lineas
paralelas a la cuerda del perfil, las que se utilizaran como sensor para graficar en correspondencia
con ellas las densidades y asi determinar la zona de gradiente maximo, y establecer la ubicacion de

la onda de choque (Figuras 3y 4).
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Figura 3. a) Distribucion de Densidad Extrados a 0,8 Mach. b) Distribucion de Densidad Intrados a 0,8 Mach

Se observa en la Figura 3.a) que la zona de mayor gradiente positivo de densidades en el extrados
se presenta entre el 75 al 80% de la cuerda del perfil (longitud de cuerda de 1m). De igual modo al
analizar la Figura 3.b) la zona de mayor gradiente positivo de densidades para el intradds se visualiza
entre el 30 al 35% de la cuerda del perfil. La ubicacion de las ondas de choques en Figura 4.a)
concuerda con la referencia de la Figura 4.b) [6], la cual obtiene por post-proceso, la localizacién de

éstas, para un perfil simétrico en condiciones de escurrimiento transdénico.
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Figura 4. a) Contornos de Mach y Ondas de Choque Normal. b) Ondas choque referencia [6]
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En la simulacién a 1,4 Mach, Figura 5.a) se evidencia una onda de choque oblicua separada, lo cual
concuerda con lo esperado debido al tipo de perfil alar similar al de referencia [4, 6] de Figura 6.a) y
b). Se observa en la Figura 5.a) una region de onda de choque normal con valores de B = 90° en la
nariz con valores de 0,09 a 1 Mach, y que luego al alejarse hacia el extremo opuesto el choque es
oblicuo, el nimero de Mach aumenta y el angulo 3 disminuye, alcanzando un maximo de 1,74 Mach,
en la zona del centro de sustentacién del perfil donde se verifican las menores presiones estaticas.
Ademés se evidencia un corrimiento del centro de sustentacion, hacia el borde de salida del perfil.
De un analisis comparativo entre las Figuras 5.b) y 6.a), se verifica similar distribucién de contornos
de densidad para la simulacién y la imagen de Schlieren. De igual manera queda demostrada la
formacién del cono del Mach en la simulacién realizada Figura 5.a), respecto de la Figura 6.a) y b)

de referencia [4, 6], para un perfil alar simétrico en condiciones de vuelo supersonico.

I 1
i

Figura 6. a) Imagen de Schlieren de un perfil a 1,32 Mach [4]. b) Cono Mach de referencia [6]

5. CONCLUSIONES

En el presente trabajo se expone mediante la técnica (CFD), la descripcion de las caracteristicas del

flujo compresible para el escurrimiento bidimensional de un perfil alar NACA 2411. Se obtuvieron
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resultados coincidentes con los reportados en libros de texto y publicaciones referidas al tema.
Ademas se especifica una metodologia de mallado, configuracion de condiciones de borde y solver

para reducir errores y costos computacionales.

Se explica la bondad de utilizacién un modelo de turbulencia que permite describir con mayor detalle
el flujo turbulento y menores costos computacionales.

Se plantea un método de post-proceso simple para determinar la zona de existencia de ondas de

choque en funcién al gradiente de densidades maximas para los contornos de Mach.

Se plantea a futuro escribir una (UDF) User Defined Function, a fin de agregar al software de
simulacién la capacidad de graficar su post-procesador las ondas de choque. También se plantea

realizar el andlisis del flujo compresible, transitorio y tridimensional.
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