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Se ;n'esenta en este trabajo una s!ntesis de 1a experiencia adqui-
~ida dur~~te la puesta en servicio del codigo computacional JLF?Sl de-
sarrollaao por A. ;ameson y S. Leicher Ill. Se describe en orimer lugar
el modele je flujo adoptado y el correspondiente modelo matematico del
problema :ratado. Luego el metodo de generacion de grlllas que usa el
c6digo ~encionado. ?osteriormente y en forma sucinta, el algoritmo para
e1 oalcu.o de fluJo transonico derivado del desarrollado por J~~eson y
:aughey ~ e! cual ut111za La Tecnica de Vo!umen Finl~o TVF-i. ~lnal-
"!lentese ;;resentan resultados obtenidos del est'.Jdl0ce ma configura-
clon de m aVlon de transporte reglonal, observandose ~a correcta node-
lizacion ieometrica lograda can la tecnica descripta. Con res98cto a1
calculo :el :ampo de movimiento se he comprobado ~a buena correlacion
con ~tr~s ~~lgOS compu,acionales.

It ~s ~resented here a synthesis of the acquired experience during
the ins~r~~entation of computational code JLFPSI developed ~y Jameson
and Leicher [11. It is described in the first time the flow model adop-
ted and ~~s correspondent mathematical model of the problem. Later, the
grid generation method used by this code. After, the transonic flow
calculation algorithm derived from Volumen Finite Technic (VFTl deve-
loped by :ameson and Caughey was done in a reduced wey. Finally, it is
presented results obtained from a Wing-body configuration of a regional
transport aircraft where it is posible to see the right geometric mode-
lization obtained with this technic. About the flow calculation, it is
observed a good agreement with another computational codes.



Una de las principales dificul tades en el diseno· aerodinamico de
aviones modernos ,anto civiles como militares, datlo el regimen de vuelo
de los mismos. es la prediccion de las cargas aerodinamicas en flujo

'trans6n~ E1 problema es causado por el hecho de que en dicho regimen
l_·.eueciCJrles involucradas son no lineales en contraste con las utili-
~'efF r-egimen subsonico 0 supersonico dortde las cargas se pueden
pre¢ecir usando teorias linealizadas.

Un flujo tr~~sonico tipico se origina por una corriente no pertur-
bada subsonica, el que es acelerada sobre el cuerpo sumergido en dicho
flujo hasta velocidades supersonicas y luego decelerado nuevamente has-
ta la velocidad de la corriente libre, 10 cual ocurre en algunos casos
a traves de una onda de choque, 0 en otros simplemente una recompresion
suave libre de tales ondas, llamadQs estos cuerpos, supercriticos. La
no presencia de ondas de choque es de fundamental importancia en el
diseno aerodinamico ya que disminuye drasticamente la resistencia
asociada con dichas ondas, aunque esta condicion es ideal ya que de
acuerdo con el teorema de Morawetz [3] [4] un flujo libre de choque no
puede ser perturbado para dar otro flujo libre de choque, 0 sea que
esta particular condicion es un caso aislado y por 10 tanto el flujo
tendra en definitiva una onda de choque.

Un flujo transonico con velocidad no perturbada subs6nica esta ca-
racterizado por una zona supersonica contorneada por una linea sonica y
una onda de choque a travesde la cualel tlujo se desacelera a veloci-
dad subsonica tal como puede observarse en la Fig. 1. Matematicamente,
esto signifiea que el flujo debe estar descripto pOr una ecuaci6n no
lineal del tipo eliptico/hiperbOlico, puesto que e1 flujo subs6nico es
descripto por una, eo~ci6n eliptica y. _1 supersonico por una eCl.lacion
hiperbolica, siendo la interfase determinada como parte de ls soluci6n,
10 que implica una gran dificu1tad.

La complejidad de laB ecuacioneB que se necesitan resolver depend en
del fenemeno de flujo en cuestien. Tal vez e1 flujo mas complejo es
aquel quese desarrolla alrededor de una cQnfiguracion tipica de avian
(ala~fuse1aje-empenajes barquil1as) a grandes lingulo de ataque con on-
das de choque en la parte superior de1ala.suficien~ente fuertea como
para separar e1 flujo, mas todavia aiel flujo e8 inestacionario. Este
es un caso de complejidad extr",a Ql.\epuede encontrarse en una maniobra
severa de "fighter" u otros aviane. milit.res.En .1 otro extreme, el
modelo de flujo, considerado estacionario, 'puec:lecontener tan solo on-
da's de choque debi1 de m,anera que el flujo no.e sep.,.e y en donde e1
efecto viscoso puededespreciarse. Este tipo de flujo se puede predecir
o calcular de una manera relativamente fiei1 reao1viendo 1& eeuaei6nde
pequei'las perturbadones trans6niC;:llsque es .1 modelo matem6tico m4a
simple para describir unflujotrana6nico tipico. Entre ambos extremes
existe un range de fen6menoa de flujo que son descriptoa por ecuaciones
de variada complejidad.
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?ara el presen"e trabajo el problema a resolver es el que p1antea
el ~odelo de f1ujo de 1a Fig.l, as decir un flujo mixto con una discon-
tinuidad U onda de choque que no interactua con la capa Umi te, esto
conduce a considerar como se ve en 1a secci6n siguiente, que 1a ecua-
cion de fluJo pOl:enCial es un modelo matematico aceptab1e para tratar.
e1 problema.

Las ecuaciones de Navier-Stokes, son generalmente aceptadas como
las ecuaciones que interpretan 1a ~ayoria de 10s fen6menos de dinamic3
de 10s fluidos de interes' en aerodinamica. Las ecuaciones son capaces
de representar matematicamente loa fenomenos f1Sicos que se encuentran
en flujo transonico que incluye flujo mezclado subsonico-supersonico,
ondas de choque. capa 11:::ite :J separacion. y hasta incluso pueden ser
aplicadas a fen6menos turbulentos.

La complejidad de un problema tan completo hace que no existan aun
codigos computacionales de uso practico an las oficinas de diaeno aero-
dinamico que utilicen astas ecuaciones. De todas maneras. si las condi-
ciones del f1ujo son tales que pueda considerarse que 1a capa 11mi te
permanece adherida aUn despues del choque (interaccion debi1) se puedan
hacer dos simplificaciones importantes; considerar e1 f1ujo no viscoso
y eSl:acionario. Eliminando los termir:os viscosos de las ecuaciones de
Navier-Stokes, se arriba alas ecuaciones de Euler que pueden escribir-
se para flujo estacionario como sigue:

~~it9J - 0
i}X. -,
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ea~que se supone que no hay conduccion de calor.

~ecuaciones de Euler pueden representar un flujo rotacional sin
~recostdad en todo el rangc de velocidades, sin embargo estas ecuacio-
nes no estan completas puesto que el despreciar los terminos viscosos
en las ecuaciones de Navier-Stokes conduce a la "no unicidad" de la so-
lucion, por 10 tanto se deoeran agregar las dos condiciones siguientes.

La primera se refiere a que, dado que por la segunda ley de la ter-
modinamica la entropia no puede decrecer, conduce a la imposibilidad de
ondas de choque de expansion cosa que en las ecuaciones de Navier-Stoke
se da automaticamente, forzada por los terminos viscosos. Para poder
obtener una solucion realista con ias ecuaciones de Euler, las mismas
se tendren que resolver sujetas a una condicion de entropia.

La segunda se refiere a la condicion que el flujo debe cumplir en
el borde de fuga del perfil. En un borde de fuga agudo el flujo local
ests controlado por la accion de las tensiones viscosas, laB que deter-
minan la circulacion alrededor del perfil y por 10 tanto la sustenta-
cion. En un flujo sin viscosidad el comportamiento del borde de fuga no
sera controlado, apareciendo multiplicidad de soluciones. En la solu-
cion de las ecuaciones de Euler se debe por 10 tanto introducir la se-
gunda condicion denominada "condici6n de Kutta" la que se establece di-
ciendo que la presion a traves de la estela es continua y que la compo-
nente normal de velocidad a la misma es nula.

Una simplificacion de las ecuaciones de Euler Be puede obtener ai
se supone que el flujo es isoentrOpico,reemplazandose entonces la onda
de choque por una discontinuidad a traves de la cual la entropia se
conserva, esto es valida en presencia de flujos en que el Mach local
delante de la onda de choque no supere 11.1.3, ea decir en presencia de
choques debiles, donde se cumple que:

(""&_1)'1&« (M'-I)'I&

siendo el miembro de la izquierda proporcional a1 aumento de entrop!. •
traves de una onda de choque, mientras que e1 de 1a derecha ea propor-
cional a1 aumento de los demas parametros a traves de la misma. Para
esta condici6n y en la suposici6n de que el flujo no perturbado es uni-
forme, por el teorema de Crocco se puede asegurar que el flujo es irro-
tacional

La ventajade suponer un tlujo irrotac1onal- •• qu. de eu lIlSnerase
puede introducir una funcian potencial t;J , tal que



Al ser un flujo irrotacional y en ausencia de conduce ion de calor,
la presion puede encontrarse a traves de la relacion isoentropica

.e.._l.e)r
P- \ ,.0•••

Mientras que la denaidad puede obtenerse de 18 ecuaei6n de Bernou-
lli para flujo isoentropico, 0 sea
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donde M. y 9. son el nUmero de Mach y mOdulo de la veloc5.dad de la 1:'0-

rriente 1ibre respectivamente y r 1a relacion de calores espeoifico.

Esta doble asunoion de isoentropia e irrotacionalidad conduce 8 que
dos de las ecuaciones de Euler son redundantes.

5e ha ancontrado que el flujo transonico as mas sensible a arrQres
en la eeuacion de conservaeion de 1a masa en razon del particular com-
porta'lliento de la densidad en condiciones sonicas. ~s por esto que
usualrnente se as~~e que la masa debe ser conservada. Entonces laa ecua-
eiones de gobierr.c para un flujo potencial estan dados POl" las ecuacio-
nes (1), (5) (6) 1 (7) a las que se debe anadir la condicion de entro-
pia y de Kutta.

La eeuacion (7) puede ser cOlllbinada con laa ecuaciones (1) y (5)
para obtener la for~a euasi-lineal de la ecu~cion de flujo potencial:

expresion esta
la eeuaeion de

a&--a:,
obtanida
estado y

II- r;' ".,.:(1_ "'9t')
desde (7) a traves de la relacion isoentropica,
de la relacion

La ecuacion potencial (8) as relativamente simple pero su solucien
numeriea para flujo transenico requiere una precisa implementaeion de
las eondiciones de contorno, es decir que 1a condie ion de tangencia del
flujo en 108 contorn08 selidos sea aplicada en al miS8lO contorno y no
en una superficie ~edia, hecho que se compliea aun mas euando se anali-
za una configuracion tridimensional compleja como la ~strada.

En el presente trabajo, la discretizaei6n del dominio f!sico con
una representac10D realist. de las superf1c1el de contorno .e logre con
el uso de un siat-. coordenado curvllineo 0 &rilla del tipo "boundary
eonforlllina", lIIien1:ruqu.e la implementaei6n numerica de la ecuaci6n po-
tencial (8) se la hace uaando 1. Tfenlea de Volumen Finito, especial-



mente apta en el tratamien~o de geometrias complejas. En 10 que sigue
se describe en ambas tecnicas en detalle.

La idea basica del tipo de grilla mencionado consiste en obtener
los puntos de la grilla como soluciones de un sistema eliptico no li-
neal de ecuaciones con condiciones de contorn~de Dirichle~, las cuales
representan las coordenadas fisicas de los puntos de la grilla ubicados
en los limites del campo de flujo a calcular; 0 sea sobre el con~orno
de la configuracion y lejos del contorno. El metodo original de Thomp-
son 151 ha sido modificado po~ Thomas y Middle~off l6) [7] para proveer
un control automatico sobre la distribucion de puntos de la grilla en
el interior de la region de flujo, de manera tal que el interior de la
grilla pueda ser controlada directamente por la distribucion de puntos
asignada a los contornos (condiciol1es de contorno de Dirichlet) .. Esto
se logra usando terminos fuen~es en la ecuaciones de Poisson cuya forma
matematica es independiente de la forma del contorno y de la distribu-
cion de puntos de la grilla sobre el contorno. Los terminos fuente con-
tienen parametros libres que son evaluados localmente en los contornos
usando formas simplificadas de las ecuaciones elipticas y son interpo-
lados entre una superficie de contorno y otra. Resuelto numericamente,
el sistema eliptico genera una grilla cuya distribucion interior refle-
ja tanto la forma geometrica de los contornos como la distribucion es-
pacial de los puntos de la grilla a 10 largo del mismo.

La descripcion del metodo de generacion de grilla alrededor de con-
figuraciones ala-fuselaje que en este trabajo se hace, sigue los linea-
mientos presentados en el ~rabajo de Yu [8) y en el analisis de los co-
digos FULPOT1 y FULPOT2 [9] [10]

Siguiendo 1a idea basica de Thompson [5], los puntos de 1. grills
se obtienen como solucion de un sistema de ecuaciones de Laplace no ho-
mogenea de la forma - - - -,.kit 01- '",y .,. 'Ia - P(" 7,;r)

con

t. ~I - IiIP.

donde ~ representa laa coordenaclaa del dOlDi~o cOlDputacional y P loa
terminos fuente que controlan el eapaciamiento interior de la grilla.

. -La ecuaci6n (9) es transformaeta a 1•• coordenadU f lntercUlbll1ndo
el rol entre variables dependienw.e lndependienw., condu~iendo eato
a un siSte_ eliptlco cuasi-lineal de eC\lllQ!Oneatal cc.o .



A (X" +..E- ~) + 8 (X" + Q_X,) + C(X"~ ~ Xr) +
.7'A .7"87 :J'C (11)

.;.2 (OX,7 ~ E.K;r +)'"X;,) == 0
en donde X y:J son las coordenadas del dominio fisico y el jacobi.mo
de la transformacion respectivamente y estan definidos segUn

y los coeficientes
cientes de la trans formaci on

A •. a: "..a: + 12;'
8 '= b~+.8, ".8;,
C = e: ". c," ••.c;,'

y estan relacionados con los coefi-
, y POl.'

l)_ a,b, +Q&,b, + a.,b,
E= c,a,,,. C.qa'" C.Q.
;:_.b,e, + .o.e. +C. c. (13)

a, _ '>1 Zr - )',.Z,
<2. _ )('1Z., - X,Zr
ex, •••X, Y,. _ 1<ry~

0, • );.Z, - YrZr
e. -X,Zr-XyZ,
0 __= Xr y,-X, y~

c:, ••X,Z'I- Y, Z,
c:•.•• X.,Z,_X,Z.,
c:•••• x, ~ - ~ Y,.

La ecuacion (11) es puramente eliptica y se resuelve pOl.'medio de
un metodo convencional de sucesivas relajaciones de linea denominado
comUninente SLOR

El calculo de los terminos fuente y POl.' ende el control del espa-
ciamiento interior de la grilla es uno de los aspectos mas complejos de
esta tecnica de generacion de grillas. El procedimiento seguido en este
trabajo esta basado en la aproximacion de Middlecoff y Thomas [6] para
obtener val ores de los termin08 de control a 10 largo de 10s contornos,
de mcdo de obtener un comportamiento adecuado de la grilla cerca de los
mismos y entonces interpolar estos valores obtenidos en los contornos a
traves de todo el dominio de flujo. Si bien la aproximacion hecha por
Thomas y Middlecoff [6] no es completamente valida, como 10 de:nuestran
en un trabajo posterior (7], 108 resultados obtenidos son buencs, d1s-
poniendose de una simple y efeetiva manera de controlar e1 comporta-
miento de la grilla a partir de las condiciones de contorno impu~stas.

. E1 r.-equerimiento de un adecuado comportamiento de la grilla ceres
de un contorno se logrs conside~andolo ccmo un limite y a medida que se
tiende a eae lImite, las der1vadaa end1recc1on normal a ese contorno
tienden a cere. Por ejemplo en la secci6n final "gmnof" de laa Fiauras
2a y 2b, la forma Simplifiesda de 1& ecuac16n (11) para la Hnea de
contorno intel"iol"en la dil"ecci6n "fedeg" •• la s1piente:



x,. +..E:.- X, _ 0
.rA,

de la cual se obtiene la formula explicita para el calcul~ del termino
fuente de control })/~Aa 10 largo de la linea de corttorno

b) ~~'

Fia.2 Dominio ce-putacional para una confiauraci6n
ala-fuaelaje



..e. x" (16)
:7-A = - .4

A 10 larg,,,de la linea d~ c:ontorno exterior "mno" se usa la misma
ecuacion. Los valores de,ql'~ "n los puntos interiores entre laa lineaa
"mno" y "f;edcg" se obtienen pur simple interpolacion Hneal.

Los otros terminos de con~rol se obtienen haciendo el mismo razona-
miento para las Hneas de contorno en la direccion 7 y r , conaiguien-
dose

J< X;~~=-X;
~~==- ~

Los terminos de control para todo el
culan interpolando los val ores obtenidos
no.

interior del dominio. se cal-
en las superficies de contor-

Deben destacarse dos caracteristicas importantes y ventajosas de
este procedimiento. En primer lugar este' metoda de control impliea que
la distribucion de la grilla a 10 largo de una linea coordenada de con-
tome es invariante con respecto alas otras dos direecion coordenadas.
esto imp one un fuerte efecto de distribucion de puntos en el eontomo
sobre el espaciamiento interior de la grilla que constituye una efecti-
va manera de obtener IIDa grills suave y bien distribuida en configura-
ciones complejas. En segundo lugar notese que el jacobiano de la trans-
formacion no aparece en la ecuacion final de generacion de grilla por
10 que no es evaluado en el proceso de iteracion, elemento clave para
una convergencia rapida de calculo.

En las Figuras 2a y 2b puede verse la relacion existente entre el
dominio fisico y el dominio computacional para una estructura de grilla
tipo "C" mientras que en la Fig. 2c ae muestra laa caracteristicas ba-
sieas de la grilla resultante en e1 espacio fisieo.

Una de las caras del contomo en el dominio computacional (el plano
7= 0) contiene la superficie del fuselaje y el plano de simetria. La
union ala-fuselaje "CDE" en el dominio flsico se la ellge como una H-
nea coordenada en el plano computacional de modo que la grilla resul-
tante copie bien la interseccion, de la misma manera, el contorno del
fuselaje extendido a 10 largo de "IJK" en el plano fisico es elegido
como linea coordenada en el plano eomputacional; esto asegura un buen
fuselaje; excepto en la porcion posterior entre I y K en el dominio fi-
sieo pero con una influencia minima en el calculo de flujo sobre el ala
y parte delantera del fUselaje. El ala y la estela con su extension mas
alli de la punters. estan contenidos en 01 pl~o r ..0 del dominio com-
p'ltacional.· Las restantes cuatro caras del cubo del dominie computacio-
nal contienen laa superficies de contomo lejos dei cuerpo.



~~~ partida para la generacion de una grilla tridimensional
ell"UH~;S1 I lil:bilidadde adecuadas grillas slJperficiales en el ala, el
~.~ci plano de simetria y lejos del cuerpo, depido a que estas
~~~as condiciones de contorno asociadas GPn la solucion de las
~ de generacion de la grilla 3-D. Para las porciones plana bi-
dimen.tonales de la superficie de contomo, tales como la seccion final
l.e\1ctF;d!tl cuerpo "gmnof" y el plano de simetria "MNOLKJIH" mostrada en
~~~a, las gri1las de superficie son gene~adas por una version bi-
dimensional lal'de las ecuaciones (11). A 10 largo de la superficie del
ala se usa una transformacion del tipo raiz cuadrada 191 para producir
una grilla densa en la zona del borde de ataque. En la zona de la este-
le vorticose y de la superficie de contomo corriente abajo, la distri-
bucion de grilla se obtiene con una distribucion uniforme a la que se
aplica una suave dilatacion geometrica. El res to de las lineas del con-
tomo correspondiente al flujo lejos del cuerpo, esta dividido en seg-
mento de igua1 longitud de areo.

En le superficie del fuaelaje, ias lineas radiales que se extienden
entre la union ala-fuselaje "ABCJ;lEFG" y la interseccion de fuse~aje-
plano de simetria "HIJKL" son generadas por la interseccion con el fu-
selaje de planos normalea al de, simetria que pasan por puntos corres-
pondientes a 10 largo de 'la linea "ABCDEFG" de interseceion ala-fuse la-
je y a 10 largo de la linea de contomo del flujo lejos del fuselaje
"MNO". Estas Hneas radiales sobre la superficie del fuselaje son divi-
didas en un nUmero dado de segmentoscon una suave variacion de sus
longitudes de arco, teniendo eai una buena reduceion en 1. zona de la
union ala-fuselaje. En la seccion de cola, y para evitar indetermina-
ciones numericas(celdas de superficie nula, etc.) loa puntas de la
grilla son intensionalmente dispersos sobre una region finita "KFBI" en
el plano de simetria teniendose una especie de cola de pescado en lugar
de un punto como final de fuselaje.

La disposici6n de la grilla en la forma descripta es para generar
una malla tipo "C", que ea la mas adecuada para una configuracion ala-
fuselaje, no obstante podria elegirse una nueva disposic10n y tener una
malla tipo "0", que podria ser adecuada para analizar un ala sola.

Como sedijo al comienzo, el sist~a eliptico [11] puede ser re-
suelto porel metoda "SLOR". Para formular la ecuacion de diferencias
fini taa, se usan eS'quemas de d'iferencias ce.ntrales '::faproximaciones de
segundo orden para todas las derivativas. Los coeficientes A,B,C,D,E y
F son evaJ.uados usando los res\lltados de la iteraci6n previa. La ecua-
cion de'~ferenc1a.s resultante qU~da:

-:.4 C:::(Ar .,. IZA .,.!;fiJ+c}j ~i,:- A C::::;,. __
~.. 4 C"·' C C·" D (-Iffl C-••.•,), + .' i,i·r,. ~ . i,,"".' - T C".";.,,. - ,'."i.',.
4.(C.•.•, C!-") f (Ct""" a-·.I-:~, ""","4.,-- =:::"' •• '- .' ,;/ .•,,~, -.1,1-1,"'.'/

con 10s 'vectores C. Y,ll qua rePJ"1Isentan 1.. corracelona. en X Y los
residuos de lall ecuaeicma. de plemo (11) r••paetivaaente. J.o•• u-



praindices ~ Y ~~I representan el nivel de iteracion previo y el pre-
sente; ~ es el factor de sobrerelajaci6n, cuyo valor est. acotado en-
tre 1 y 2.

El procedimiento de iteracion comienza en la superficie del fusela-
je y se dirige hacia la punt~ra del ala, y des de la superficie del ala
hacia el flujo lejos del concorno, en donde las variaciones del flujo
casi uniformes y menos sensibles a la estructura de la grilla. Final-
mente en cada iteracion la maxima correccion y el maximo residuo para
coordenada son chequeados. El proceso concluye cuando estos valores al-
canzan un numero establecido 0 cuando el nUmero de iteraciones llega a
un valor maximo determinado.

La tecnica utilizada en este trabajo para resolver la ecuacion (8)
es la de Volumen Finito, especial mente indicada en el tratamiento de
configuraciones tridimensionales complejas. Conceptualmente se basa en
el planteo de ecuaciones de balance de flujo en cada celda 0 volumen
elemental en que ha sido discretizado el dominie f!sico, asumiendose
que los elementos de volumen de seis caras comprendidos en la malla del
espacio f!sico pueden ser transformados en cubos de lade unitario en el
espacio computacional. La transformacion a cada cuba se asume local, de
modo que las transformaciones pueden estar basada. en val ores fisicos
en los vertices de cada elemento de volumen. La ubicacion de estos ver-
tices (puntos de la malla) se obtienen en este trabajo resolviendo un
sistema elitico de ecuaciones de Poisson como se via anteriormente. Los
cubos transformados tienen variaci6n trilineal de coordenadas de ~ a -~
(Fig.3) y se asume que el ,otencial varia tambien trilinealmente dentro
de cada celda. Con la variacion de coordenadas supuesta, los puntos
correspondientes del espacio fisico pueden ser ubicados desde los
puntos en el espacio computacional mediante la f6rmula de transfor-
macion trilineal local.

e
X _sf. >cd.L.. _J(iX)(L - '4Y)( !, -z,·z)

•• , 4l 4 -

Fig. 3 Tranaro~i6n del espacio £i.lco al
cOlllpUtac1onal



donde >(. , Yo y Z. son los vertices transformados de los cubos y los %.
los correspondientes a los valores del espacio fisico. Formulas equiva-
1entes se pueden obtener para las coordenada~ " I Z. y fI!> • Con esta
transformacion, 1a continuidad de ~ ,~, Z Y ~ ,esta 'asegurada en el
contorno de cada celda. Tambien permite derivadas de la transformacion
y del potencial a ser evaluada en cualquier lugar de las mismas.

Como se dijo en la seccion anterior, la ecuacion a resolver es 1a
de 1a conservacion de la masa (8), que escrita en forma desarrol1ada
<:iene 1a forma

r a fp r/) + (j(pur)_o
ay ~Z

siendo e1 algoritmo de volumen finito un esquema de diferencia conser-
vativa que satisface 1a ecuacion de arriba, usando ce1das cubicas en el
espacio computacional, obtenida por formulas de transformacion del tipo
(19). El valor de la densidad es calculada desde 1a re1acion isoentro-
pica (17).

En primer lugar, 10 que se hace es obtener 1a ecuacion de continui-
dad (2a' en el espacio computacional cuya forma es

~. {pjf.lC}._ 0 (21)
(;x.'

donde Xi son las coordenadas transformadas X', y y Z de (29), U •. las
componentes de velocidad contravariante C/, V, /iVy :7 es el determinante
de la matriz de transformacion

J a~i---.~XJ
Las componentes de la velocidad contravariante son definidas por la

expresion

ui_ Vel ~_(5rJ r'~ ..
~Xi / ax"

Se obtiene pqsteriormente un algoritmo de diferencias que conserva
1a cantidadpJ{[' en cada una de las celdas creando un conjunto de cel-
das secundarias cuyo vertices yacen en 10s centros de cada una de 1as
celdas primarias (los vertices de las ce1das secundarias, Fig.4).

E1 f1ujo calculado en dichas esquinas de celdas secundarias, se 3U-
pone constante sobre la porcion de cara de celda secundaria que yace
dentro de las celdas primarias. 5i la representacion global es sufi-
cientemente suave como para permitir un desarrollo en serie de Taylor
de las coordenadas fisicas en funcion de las coordenadas computaciona-
les, luego los terminos del error de truncacion local para el flujo se
cancelar! y la formula de conservaci6n. de flujo es supers6nico se uti-
liza diferencias atrasadas, completada con el agregado de lOB terminos
de la viscoBidad artificial para forzar la condlc16n de lBotropia.

Pero uno de lOB 1nconven1entes que se preBentan en lOB eaquelllu nu-
merlcoB de dlferenclac16n, es que cuando e1 flujo nO eeta perfectamente
alineado con la coordenada JC I 81 domlnl0 de depende~la para lae dlfe-
renclae atrasadas esta erroneamente determinado. par 10 tanto, 1Qe ter-
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Fia. 4 Celdas primarias y secundarias en el plano
computacional

minos mencionados son seleccionados de manera tal que se usen dominios
de dependencias apropiadoa en la diferenciacian. Eato se logra introdu-
ciendo un operador de diferencias rotado de la forma.

'Jf6 •. Vi ~. (24)

t9~ 9. ax'
donde S es la direccion de la corriente, 9. el mOdulo.de la veloci~d
con.travariante y loa operadores de diferencia de primer orden ~/aX'se
eligen en la direccian corriente arriba.

Los t'rminoa agregadoa a la ecuaci6n de flujo se expresan como

isto requiere sin embargo, que la malla sea suave en la zona super-
sanica, 0 el efecto de laa derivadaa de alto orden asociadas con la
viacosidad artificial hara que 1. soluci6n de resultados errOneos.

Por ultimo tien-en que ser agregadoa la ecuaci6n,t'rminos depen-
dientea del tiempo que tienen el efecto de forzar ls ecuaci6n estacio-
naria a una ecuaci6n artificial d~endiente del tiempo.

La efectividad de la caracteristica del control de grilla del
presente mftocio•• iluatrada en 1•• Figs. 6 que lIUestrs en perspectiva
la grilla media superficial sobre .1 ala del avian en cuesti6n y en el
plano central d. la 111.... y endoDde se puede obs.rvar un correc1:o
aJuatevertlcal de 1. Ii••• a ••dlda que ledelp1ata delde el borde de
at~u. al borde cle.tug. del perfil.



La Fig. 7 muestra 1a grilla media superficial generada para una de
la combinacion ala-fuset~Je del mencionado avion incluyendo la correcta
representacion del caz-..nado del tren de aterrizaje y sistemas del
avion. como asi tambien e1 carenado de la interseccion del ala y el fu-
selaje. Los puntos de 1a grilla estan ubicados sobre toda la superficie
de la configuracion, con exc~pcion de un conjunto de puntos que no Be
aprecian en la figura, a.l final de la aeccion del fuaelaje donde laa
j;rillaa eatan intencionalmente desplegadas en una region finita sobre
el plano de aimetria fo~do la llamada cola de pescado, pars acomodar
el slgoritmo de cilculo del flujo.

£1 algoritmo de aeneracion de grills usa tres refinamientos
sucesivos de grilla obteQiendose primero la soluc16n dela malla gruesa
y luego por sucesivas interpolaclones las mallas medias y fina. £1
sistemade grilla final para todo el Campo de tlujo contiene un total
de 160 x 32 x 32 puntoa COD 136 x 21 sobre el fuselaje 100· x 21 sobre
ls supertic1e del ala.

Los resultados del milisis del fiujo trans6nico no vi.acoto para
esta configuracion ala-n.alaje ae lIUeatran en 1assiau1entes fli:\lf"a8.



La Fig. 8 campara los resultadcs entre el present" metodo y el FL022
para el caso t1 = 0.7,0( =0 gr"d. del ala sola en una estacion ubicada
3150 mm desde el plano de simetria observandose una muy buena
coincidencia entre ambosmet~dos. ademas se incluye la comparacion con
la configu;acion ala-fuselaje en las mismas condiciones, observandose
que la presencia del fuselaje produce una pequei'la disminucion de la
sustentacion local.

La Fig. 9 muestra Uneas isobaras sobre el ala y la interseccion
ala-fuselaje para 1"'\ =. .7, 0'0.2 grad. Observese que en la region del
quiebre, las l!neas isobaras se amonton8Oen una sola linea 10 que ds-
ria a pensar que en esa zona existe una zona de cheque. Se observa tam-
bien en la interseccion plcos de succiones, posiblemente como conse-
cuencla de la aceleracion del flujo por la presencia del fuselaje.

En la fig. 10 puede verse la muybuena correlac16n entre resultados
obtenld08 con JLFPBl y con AERPANl(11) que •• e1 c6d1iO basado en el
metodo de slngularldade. u8ado en el 8Oa1181. a baja velocldacl d. la
cont1aurac16n moatrada, la F1g. 10 corresponde a una .ecci6n ublcada a
1450 _ del plano de sim.tria.
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