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RESUMEN

Se oresenta en este trabajo una sintesis de la experiencia adqui-
rida durante la puesta en servicio del cddigo computacional JLFP81 de-
sarrollado por A. Jjameson y 5. Leicher {1]. Se describe en primer lugar
el modelc de flujo adoptado y el correspondiente modelo matematiceo del
problema <ratado. Luego el métodc de generacidn de grillas que usa el
cédigo -encionado. Posteriormente ¥ en forma sucinta, el algoritmo para
el cdlcuio de flujo transdnico derivado del desarrollado por Jameson y
caughey & ei1 cual utiliza la Técnica de Volumen Finito TVF:. Finai-
mente se :cresentan resultades cbtenidos del estudic de uina configura-
c1dn de in avién de transporte regional, observéndogse .a correcta mode-
iizacidn geométrica lograda con la técnica descripta. Con respecto al
cdlculo iei campo de movimiento se ha comprobado una bduena correlacidn
con otros Ad1gos compucacionales.

ABSTRACT

It :s presented here a synthesis of the acquired experience during
the instirumentation of computational code JLFP81 developed b5y Jameson
and Leicher [1]. It is described in the first time the flow model adop-
ted and i: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 Finita Techniec (VFT) deve-
loped by Cameson and Caughey was done in a reduced woy. 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 cbtained with this technic. About the flow calculation, it is
observed a good agreement with another computational codes.




1. INTRODUCCION

Una de las principales dificultades en el disefio- aerodinamico de
aviones modernos tanto civiles como militares, dato el régimen de vuelo
de los mismos, es la prediccién de las cargas aerodinémicas en flujo
‘transdnicas £! problema es causado por el hecho de que en dicho régimen
las-ecumciones involucradas son no lineales en contraste con las utili-
Zadas-enr régimen subsénicc o supersdnico donde las cargas se pueden
predecir usando teorias linealizadas.

Un flujo transénico tipico se origina por una corriente no pertur-
bada subsdnica, el que es acelerada sobre el cuerpo sumergido en dicho
flujo hasta velocidades supersénicas y luego decelerado nuevamente has-
ta la velocidad de la corriente libre, lo cual ocurre en algunos casos
a través de una onda de choque, O en otros simplemente una recompresidn
suave libre de tales ondas, llamadps estos cuerpos, supercriticos. La
no presencia de ondas de choque es de fundamental importancia en el
disefio aerodindmico ya que disminuye drasticamente la resistencia
asociada con dichas ondas, aungue esta condicidn 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, © sea que
esta particular condicién es un caso aislado y por lo tanto el flujo
tendréd en definitiva una onda de choque.

Un flujo transdnico con velocidad no perturbada subsdénica esté ca-
racterizade por una zona supersdnica contorneada por una linea sénica y
una onda de chogue a través de la cual el flujo se desacelera a veloci-
dad subsdnica tal como puede observarse en la Fig. 1. Matem&ticamente,
esto significa que el flujo debe estar descripto por una ecuacidn fo
lineal del tipo elfptico/hiperbdlico, puesto que el flujo subsbnico es
descripto por una ecuyacién eliptica y el supersénico por una ecuacidn
hlperbol;ca, siendo la interfase determinada como parte de la solucidn,
lo que implica una gran dificultad.

La complejidad de‘las ecuaciones que se necesitan resolver dependen
del fendémeno de flujo en cuestidén. Tal vez el flujo més complejo es
aquél que se desarrolla alrededor de una configuracién tipica de avién
(ala-fuselaje-empenajes barquillas) a grandes éngulo de ataque con on-
das de choque en la parte superior del ala suficientemente fuertes como
para separar el flujo, mas todavia si el flujo es inestacionario. Este
es un caso de complejidad extrema que puede encontrarse en una maniobra
severa ‘de "fighter" u otros aviones militares. En el otro extremo, el
modelo de flujo, considerado estacionario, puede contener tan solo on-
das de chogque débil de manera que el flujo no se separe y en donde el
efecto viscoso puede desprecxarse. Este tipo de flujo se puede predecir
© calcular de una manera relativeamente fécil resolviendo la ecuacidén de
pequefias perturbaciones transénicas que es el modelo matemético més
simple para describir un flujo transénico tipico. Entre ambos extremos
existe un rango de fendmenos de flujo que son descriptos por ecuaciones
de variada complejidad.




Fig.l Flujo mixto sobre un perfil

Para el presente trabajo el problema a resolver es el que plantea
el modelo de flujo de la Fig.l, es decir un flujo mixto con una discon-
tinuidad 4 onda de choque que no interactda con ia capa limite, esto
conduce a considerar como se ve en la seccidn siguiente, que la ecua-
cidn de flujo potencial es un modelo matemdtice aceptable para tratar,
el problema.

2. LAS ECUACICNES BASICAS

Las ecuacicnes de Navier~-Stokes, son generalmente aceptadas como
las scuaciones que interpretan la nayoria de los fendmenos de dinamica
de los fluidos de interés en aerodindmica. las ecuaciones son capaces
de representar matemdticamente los fendmenos fisicos que se encuentran
2n flujo transénico que incluye flujo mezclado subsénico-supersénico,
ondas de choque, capa limite y separacidn, y hasta incluso pueden ser
aplicadas a fendmenos turbulentos.

La complejidad de un problema tan completo hace que no existan atn
cddigos computacionales de uso prictico en las oficinas de disefio aero-
dindmico que utilicen estas ecuaciones. De todas maneras, si las condi-
ciones del flujo son tales que pueda considerarse que la capa limite
permanece adherida aln después del choque (interaccidn débil) se puedan
hacer dos simplificaciones importantes; considerar el flujo no viscoso
y estacionario. Eliminando los términos viscosos da ias ecuaciones de
Navier-Stckes, se arriba a las ecuaciones de Euler que pueden escribir-
se para flujo estacionario como sigue:

conservacién de la masa:

| P, :
xfﬁ..)___o (1:

conservacién de la cantidad de movimiento:

lpui«;) Fo (2)
QXJ' - (?x(




- 346 -

conservacidma 3= la energia:

9/p/i“x)= « 2p (3)
2 X, 2X;

éen la® que se supone que no hay conduccidén de calor.

Las:ecuaciones de Euler pueden representar un flujo rotacional sin
vig#cosidad en todo el rangc de velocidades, sin embargo estas ecuacio-
nes no estédn completas puesto que el despreciar los términos viscosos
en las ecuaciones de Navier-Stokes conduce a la '"no unicidad" de la so-
lucién, por lo tanto se deberan agregar las dos condiciones siguientes.

La primera se refiere a que, dado que por la segunda ley de la ter-
modindmica la entropia no puede decrecer, conduce a la imposibilidad de
ondas de choque de expansién cosa que en las ecuaciones de Navier-Stoke
se da automdticamente, forzada por los términos viscosos. Para poder
obtener una solucién realista con las ecuaciones de Euler, las mismas
se tendran que resolver sujetas a una condicién de entropia.

La segunda se refiere a la condicién que el flujo debe cumplir en
el borde de fuga del perfil. En un borde de fuga agudo el flujo local
estd controlado por la accién de las tensiones viscosas, las que deter-
minan la circulacién alrededor del perfil y por lo tanto la sustenta-
cién. En un flujo sin viscosidad el comportamiento del borde de fuga no
seréd controlado, apareciendo multiplicidad de soluciones., En la solu=-
cién de las ecuaciones de Euler se debe por lo tanto introducir la se-
gunda condicidén denominada "condicién de Kutta" la que se establece di-
ciendo que la presién a través de la estela es continua y que la compo-
nente normal de velocidad a la misma es nula.

Una simplificacién de las ecuaciones de Euler se puede obtener si
se supone que el flujo es isoentrdpico, reemplazéndose entonces la onda
de choque por una discontinuidad a través de la cual la entropia se
conserva,esto es vidlido en presencia de flujos en que el Mach local
delante de la onda de choque no supere '1-1.3, es decir en presencia de
chogues débiles, donde se cumple que:

3/2 /2
(M-1)" "« (M*-1) (4)

siendo el miembro de la izquierda proporcional al aumento de entropfa a
través de una onda de choque, mientras que el de la derecha es propor-
cional al aumento de los demés parémetros a través de la misma. Para
esta condicién y en la suposicién de que el flujo no perturbado es uni-

forme, por el teorema de Crocco se puede asegurar que el flujo es irro-
tacional

La ventaja .de suponer un flujo 1rrot;cional'c-‘qud~de esa maneras se
puede introducir una funcién potencial 9‘ , tal que

U = P8 (5)
2X;
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Al ser un fiujo irrotacional y en ausencia de conducciéa de calor,
la presién puede encontrarse a través de la relacidn iscentrdpica

.
= (6)
£=(2) °

Mientras que la densidad puede obtenerse de la ecuacidén de Bernou-
111 para flujo iscentrdpico, o sea

1ir-z)
r—/ 2 / e s ¢
_é_, [/*Tﬂ.{,--——é}—)] (7)

donde /'.'.yq. son el numero de Mach y médulc de la velocidad de la co-
rriente libre respectivamente y r'la relacidn de calores especifico.

Esta doble asuncién de isoentropia e irrotacionalidad conduce a que
dos de las ecuaciocnes de Euler son redundantes.

Se ha encontrado que el flujo transdnico es mds sensible a errcres
en la ecuacidn de cunservacidn de la masa en razdén del particular com-
portamiento de la densidad en condiciones sdnicas. Is por esto que
vsuaimente se asume que la masa debe ser conservada. Entonces las ecua-
ciones de gobiernc para un flujo potencial estdn dades per las ecuacio-

nes (1), (5) (8) 7 {7) a las que se debe afiadir la condicidn de entro-
pia y de Kutta.

La ecuacién (7) puede ser combinada con las ecuaciones (1) y (5)
para cbtener la forma cuasi-lineal de la ecuacidn de flujo potencisal:

ax’é’j g.“ig a‘ fp__a_‘; (8)
IX; PXu
con
Q' =7 y? i) (s)
- /- -

expresién esta obtenida desde (7) a través de la relacién isoentrdpica,
la ecuacidén de estado y de la relacién

Q@ - rR” (10)

La ecuacidn potencial (8) es relativamente simple pero su solucién
numérica para flujo transénico requiere una precisa implementacidn de
las condiciones de contorno, es decir que la condicidén de tangencia del
flujo en los contornos sélidos sea aplicada en el mismo contorno y no
en una superficie media, hecho que se complica aun més cuando se anali-
za una configuracidn tridimensional compleja como la mostrada.

En el presente trabajo, la discretizacién del dominioc fisice con
una representacidn realigta de las superficies de contornc se logra con
¢l uso de un sistema coordenado curvilinec o grilla del tipo "boundary
conforming”, mientras que la implementacién numérica de la ecuacién po-—
tencial (8) se la hace usando la Técnica de Volumen Finito, especial-
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mente apta en el tratamiento de geometrias complejas. En lo que sigue
se describe en ambas técnicas en detalle.

3. TECNICA DE GENERACION DE GRILLAS

La idea béasica 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 contorno- de Dirichlet, las cuales
representan las coordenadas fisicas de los puntos de la grilla ubicados
en los limites del campo de flujo a calcular; o sea sobre el contorno
de la configuracién y lejos del contorno. El método original de Thomp-
son |5| ha sido modificado por Thomas y Middlecoff [6] [7] para proveer
un control automidtico sobre la distribucién de puntos de la grilla en
el interior de la regién de flujo, de manera tal que el interior de la
grilla pueda ser controlada directamente por la distribucién de puntos
asignada a los contornos {(condiciones de contorno de Dirichlet).. Esto
se logra usando términos fuentes en la ecuaciones de Poisson cuya forma
matemdtica es independiente de la forma del contorno y de la distribu-
cién de puntos de la grilla sobre el contorno. Los términos 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 numéricamente,
el sistema eliptico genera una grilla cuya distribucién interior refle-
Jja tanto la forma geométrica de los contornos como la distribucién es-
pacial de los puntos de la grilla a lo largo del mismo.

La descripcién del método de generacién de grilla alrededor de con-
figuraciones ala-fuselaje que en este trabajo se hace, sigue los linea-
mientos presentados en el trabajo de Yu [8] y en el anidlisis de los c¢é-
digos FULPOT1 y FuLPOT2 [9] [10]

3.1. Ecuaciones bésicas
Siguiendo la idea bésica de Thompson [5], los puntos de la grilla

se obtienen como solucién de un sistema de ecuaciones de Laplace no ho-
mogénea de la forma

;:x#i;yffn sﬁ(f,?,;‘) (9)
con :
- |7 - |P
fulg ’ Pa @l (10)
r R

-— R . a——
donde $»representa las coordenadas del dominio computacional y F> los
términos fuente que controlan el espaciamiento interior de la grilla.

A ) _ -

La ecuacién (9) es transformada a las coordenadas § intercambiando
el rol entre variables dependientes e independientes, conduciendo esto
a un sistema eliptico cuasi-lineal de ecuaciones tal como ’
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AR, 4 B 5,) 4 8(5 2 25) 4C(%0r 2.5,).
| #2(0%,0 FRy 4 £, 0

en donde X y J son las coordenadas del dominio f{sico y el jacobiano
de la transformacidén respectivamente y estdn definidos segun

(11)

x —
Y.—_ b4 » v of =a{f,7,f) {12)
z X dixv.z)

¥ los coeficientes Yo s y estdn relacionados con los coefi=
cientes de la transformacidn ’ y por

A-.Q,' +Q: .,..Q," D= a,b, +Q.,b. + Q,b,

5= b:-}éafb') E=C.Q,+Cgas+ C’a.
C= cl C,‘,aC,' F:b,c,.,sb.c' *b’ <, (13)

con

d,-.Y,Z;—Y,-Z, 673),127"‘er$ C:s)’,lg_)’,Zy
e, = X,Z, ..X,Z, b! =Xf Zl’-xfzf Cs=X,Z,-X.Z,
G X, Yy XrYy =XV X, Yy Gmxyoky 4

La ecuacién (11) es puramente eliptica y se resuelve por medio de
un método convencional de sucesivas relajaciones de linea denominado
cominmente SLOR

3.2 - Métode de control de grilla

El cdlculo de los términos fuente Yy por ende el control del espa-
ciamiento interior de la grilla es uno de los aspectogs mids complejos de
esta técnica de generacidn de grillas. El procedimiento seguido en este
trabajo estd basado en la aproximacién de Middlecoff y Thomas [6] para
obtener valores de los términos de control a lo largo de los contornos,
de modo de obtener un comportamiento adecuado de la grilla cerca de los
mismos y entoncas interpolar estos valores obtenidos en los contornos a
través de todo el dominio de flujo. Si bien la aproximacién hecha por
Thomas y Middlecoff [6] no es completamente vAlida, como lo demuestran
en un trabajo posterior [7], los resultados obtenidos son buencs, dig-
poniéndose de una simple y efectiva manera ds controlar el comporta-
miento de la grilla a partir de las condiciones de contorno impusstas.

El requerimiento de un adecuado comportamiento de la grilla cerca
de un contornoc se logra censiderandolo ccmo un limite ¥y a medida que se
tiende a ese limite, las derivadas en direccidn normal a ese contorno
tienden a cero. Por ejemplo en la seccidn final “gmnof” de las Figuras
2a y 2b, la forma simplificade de la ecuacién (11) para la lfnea de
contorno interior en la direccién "fedcg® es la siguiente:
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—_— 5 T
Xep + == Xr = O (15)
A
de la cual se obtiene la férmula explicita para el cidlculo del término
fuente de control }54ﬂ4 a lo largo de la linea de corttorno

ittt
b) =4 '.[gndm ikl

Fig.2 Dominio computacional para una configuracién
ala-fuselaje
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e Xyr (16)
74~ X,
A lo larg» de la linea ¢: contorno exterior "mno" se usa la misma
ecuacidn. Los valores de/y&%en los puntos interiores entre las lineas
"mno® y "fedcg'" se obtienen pur simple interpolacién lineal.

Los otros términos de conirecl se obtienen haciendo el mismo razona-
miento para las lineas de contorno en la direccidn 7y ¥, consiguién~
dose

2 X2
TR,
Q -):(u (17)

e o o

28 X7

Los términos de control para todo el interior del dominio, se cal-

culan interpolando los valores obtenidos en las superficies de contor-
no.

Deben destacarse dos caracteristicas importantes y ventajosas de
este procedimiento. En primer lugar este método de control implica que
la distribucién de la grilla a lo largo de una linea coordenada de con-
torno es invariante con respecto a las otras dos direccidn coordenadas,
esto impone un fuerte efecto de distribucién de puntos en el contorno
sobre el espaciamiento interior de la grilla que constituye una efecti-
va manera de obtener una grilla suave y bien distribuida en configura-
ciones complejas. En segundo lugar nétese que el jacobiano de la trans-
formacidén no aparece en la ecuacién final de generacidén de grilla por
lo que no es evaluado en el proceso de iteracién, elemento clave para
una convergencia rapida de cdlculo.

3.3. Disposicidén de la grilla para una configuracién ala-fuselaje

En las Figuras 2a y 2b puede verse la relacién existente entre el
dominio fisico y el dominio computacional para una estructura de grilla
tipo "C" mientras gue en la Fig. 2c se muestra las caracteristicas ba-
sicas de la grilla resultante en el espacio fisico.

Una de las caras del contorno en el dominio computacional (el plano
= 0) contiene la superficie del fuselaje y el plano de simetria. La
unién ala-fuselaje "CDE" en el dominio fisico se la elige como una li-
nea coordenada en el plano computacional de modo que la grilla resul-
tante copie bien la interseccidén, de la misma manera, el contorno del
fuselaje extendido a lo largo de "IJK" en el plano fisico es elegido
como linea coordenada en el plano computacional; esto asegura un buern
fuselaje; excepto en la porcidn posterior entre I y K en el dominio fi-
sico pero con una influencia minima en el cdlculo de flujo sobre el ala
y parte delanters del fuselaje., El ala y la estela con su extensidn mis
allid de la puntera, estdn contenidos en el planp'r = 0 del dominio com-
putacional. Las restantes cuatro caras del cubo del dominio computacio~-
nal contienen las superficies de contorno lejos del cuerpo.




El. pmmta. de partida para la generacién de una grilla tridimensional
of: Lp dispomibilidad de adecuadas grillas superficiales en el ala, el
fumelaje, et plano de simetria y lejos del cuerpo, depido a que éstas
cewtienme:Ias condiciones de contorno asociadas gon la solucién de las
ecuysciones de generacidn de la grilla 3-D. Para las porciones plana bi-
dimensidmales de la superficie de contorno, tales como la seccidn final
lejes: dal cuerpo "gmnof" y el plano de simetria "MNOLKJIH" mostrada en
la:Pig.2a, las grillas de superficie son generadas por una versién bi-
dimensional |8| de las ecuaciones (11), A lo largo de la superficie del
&la se usa una transformacién del tipo rafz cuadrada |9| para producir
una grilla densa en la zona del borde de ataque. En la zona de la este-
la vorticosa y de la superficie de contorno corriente abajo, la distri-
bucién de grilla se obtiene con una distribucién uniforme a la que se
aplica unz suave dilatacidén geométrica. El resto de las lineas del con-
torno correspondiente al flujo lejos del cuerpo, esté dividido en seg-
mento de igual longitud de arco. ) )

En la superficie del fuselaje, las lineas radiales que se extienden
entre la unidén ala-fuselaje “ABCDEFG" y la interseccién de fuselaje-
plano de simetria "HIJKL" son generadas por la interseccidn con el fu-
selaje de planos normales al de. simetria que pasan por puntos corres-
pondientes a lo largo de 'la linea "ABCDEFG" de interseccidn ala-fusela-
Je y a lo largo de la linea de contorno del flujo lejos del fuselaje
"MNO". Estas lineas radiales sobre la superficie del fuselaje son divi-
didas en un nimero dado de segmentos con una suave variacién de sus
longitudes de arco, teniendo as{ una buena reduccién en la zona de la
unién ala-fuselaje. En la seccién de cola, y para evitar indetermina-
ciones numéricas (celdas de superficie nula, etc.) los puntos de la
grilla son intensionalmente dispersos sobre una regién finita "KFBI" en
el plano de simetria teniéndose una especie de cola de pescado en lugar
de un punto como final de fuselaje.

La disposicién de la grilla en la forma descripta es para generar
una malla tipo "C", que es la més‘, adecuada para una configuracién ala-
fuselaje, rio obstante podria elegirse una nueva disposicifn y tener una
malla tipo "O", que podria ser adecuada para analizar un ala sola.

3.4, Algoritmo de generacién de la grilla

Como se dijo al comienzo, el sistema elfptico [11] puede ser re-
suelto por el método "SLOR". Para formular la ecuacién de diferencias
finitas, se usan esquemas de dlferencias centrales y aproximaciones de
segundo orden para todas las derivativas. Los coeficientes A,B,C,D,E y

F son evaluados usando los resyltados de la iteracién previa. La ecua-
cién de’ diferencias resultante queda:

—ACT 1284 £ (84O TN _AEN A

E +* 8 C“;’":‘ 4 Cc'h"' - (C:'::l-h c.-:'!-h.)
—E'/ "::’J'l-' - --o,h"’) % { 'OJ.":‘" - c J-I,"'} (18)

-
con los Vectores & Y 2 qQue representan las correccionu en Yy los
residuos de las ecuaciones de gohic;-no (11) rup.ctivmnte. hos su-
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praindices 27 y 7+ / representan el nivel de iteracidn previo y el pre-
sente; w es el factor de sobrerelajacién, cuyo valor estd acotado en-
tre 1 y 2.

El procedimiento de iteracidn comienza en la superficie del fusela-
je y se dirige hacia la punt-ra del ala, y desde la superficie del ala
hacia el flujo lejos del contorno, en donde las variaciones del flujo
casi uniformes y menos sensibles a la estructura de la grilla. Final-
mente en cada iteracién la méxima correccifn y el madximo residuo para
coordenada son chequeados. El proceso concluye cuando estos valores al-
canzan un nimero establecido o cuando el nimero de iteraciones llega a
un valor méximo determinado.

5. ALGORITMO NUMERICO

La técnica utilizada en este trabajo para resolver la ecuacidn (8)
es la de Volumen Finito, especialmente indicada en el tratamiento de
configuraciones tridimensionales complejas. Conceptualmente se basa en
el planteo de ecuaciones de balance de flujo en cada celda o volumen
elemental en que ha sido discretizado el dominio fisico, asumiéndose
que los elementos de volumen de seis caras comprendidos en la malla del
espacio fisico pueden ser transformados en cubos de lado unitario en el
espacio computacional. La transformacidén a cada cubo se asume local, de
modo que las transformaciones pueden estar bhasadas en valores fisicos
en los vértices de cada elemento de volumen. La ubicacién de estos vér-
tices (puntos de la malla) se obtienen en este trabajo resolviendo un
sistema elitico de ecuaciones de Poisson como se vié anteriormente. Los
cubos transformados tienen variacién trilineal de coordenadas de % a -%
(Fig.3) y se asume que el potencial varia también trilinealmente dentro
de cada celda. Con la variacién de coordenadas supuesta, los puntos
correspondientes del espacio fisico pueden ser ubicados desde los

puntos en el espacio computacional mediante la férmula de transfor-
macién trilineal local.

8
. . A L _2;
X w8 X; (4 -XX) (4 - %Y)( £ 2:2) (19)
plano fisico plano computacional
‘—*,"/‘, 14 (-Vl, e, %)
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Fig. 3 Tran:fornqcién del espacio fisico al
computacional
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donde X;, ¥: y£: son los vértices transformados de los cubos y los X,
los correspondientes a los valores del espac;o fisico. Férmulas equiva-
lentes se pueden obtener para las coordenadas yv,Z y & . Con esta
transformacidn, la continuidad de = , g 2y # ‘esté ‘asegurada en el
contorno de cada celda. También permite derivadas de la transformacidn
y del potencial a ser evaluada en cualquier lugar de las mismas.

Como se dijo en la seccidén anterior, la ecuacidén a resolver es la

de la conservacidn de la masa {(8), que escrita en forma desarrollada
~iene la forma

2lex) , 2/pv) , F(pw) o (20)
ax ey 2z
siendo el algoritmo de volumen finito un esquema de diferencia conser-
vativa que satisface la ecuacién de arriba, usando celdas cibicas en el
espacio computacional, obtenida por férmulas de transformacidn del tipo
(19). El valor de la densidad es calculada desde la relacién iscentré-
pica (17).
En primer lugar, lo que se hace es obtener la ecuacién de continui-
dad (28} en el espacio computacional cuya forma es

2_(pIv) =0 (21)
Fxt

donde X‘son las coordenadas transformadas X, ¥ y2Z de (29), &£ las
componentes de velocidad contravariante ¢/, V/, Wy T es el determinante
de la matriz de transformacién

J = Ox* (22)
= <4
Las componentes de la velocidad contravariante son definidas por la
expresion

U o OB (575 0 . (23)
sUEE=(5"3)48

Se obtiene pgsteriormente un algoritmo de diferencias que conserva
la cantidad 7« en cada una de las celdas creando un conjunto de cel-
das secundarias cuyo vértices yacen en los centros de cada una de las
celdas primarias (los vértices de las celdas secundarias, Fig.4).

El flujo calculado en dichas esquinas de celdas secundarias, se su-
pone constante sobre la porcidn de cara de celda secundaria que yace
dentro de las celdas primarias. Si la representacidn global es sufi-
cientemente suave como para permitir un desarrolloc en serie de Taylor
de las coordenadas fisicas en funcién de las coordenadas computaciona-
les, luego los términos del error de truncacién local para el flujo se
cancelard y la férmula de conservacién de flujo es supersdnico se uti-
liza diferencias atrasadas, completada con el agregado de los términos
de la viscosidad artificial para forzar la condicién de isotropia.

Pero uno de los inconvenientes que se presentan en los esquemas nu-
méricos de diferenciacién, es que cuando el flujo no esté perfectamente
alineado con la coordenada X , el dominio de dependendia para las dife-
rencias atrasadas estd erronéamente determinado, por lo tanto, las tér-




- 355 -

—— e —

———— ———
1

!

]

T

]

i

)

| EDEPUUI SN

Fig. 4 Celdas primarias y secundarias en el plano
computacional

minos mencionados son seleccionados de manera tal que se usen dominios
de dependencias apropiados en la diferenciacién. Esto se logra introdu-
ciendo un operador de diferencias rotado de la forma.,

96 . vt 98 (24
s T ox*

donde 5 es la direccién de la corriente, el médulo de la velocidad
contravariante y los operadores de diferencia de primer orden 9/ ax ‘se
eligen en la direccidn corriente arriba.

Los términos agregados a la ecuacién de flujo se expresan como

Pa - 7/U74X 4, (28)
donde /u es una funcién llave definida como

mmdx[0, (1-a'/g P4 (26)

Esto requiere sin embargo, que la malla sea suave en la zona super-
sénica, o el efecto de las derivadas de alto orden asociadas con la
viscosidad artificial hari que la solqciéli de resultados errdneos.

Por iltimo tienen que ser agregado a la ecuacidn, términos depen-
dientes del tiempo que tienen el efecto de forzar la ecuacidn estacio-
naria a una ecuacién artificial dependiente del tiempo.

6. RESULTADOS

La efectividad de la caracteristica del control de grilla del
presente método es ilustrada en las Figs. 6 que muestra en perspectiva
la grilla media superficial sobre el ala del avién en cuestién y en el
plano central de la misma y en donde se puede observar un correcto
ajuste vertical de la misma a medida que se desplaza deade el borde de
ataque al borde de fuga del perfil. '




Fig. 6 Grilla sobre la superficie del ala

La Fig. 7 muestra la grilla media superficial generada para una de
la combinacién ala-fuselzje del mencionado avién incluyendo la correcta
representacién del carenado del tren de aterrizaje y sistemas del
avién, como asi también el carenado de la interseccidn del ala y el fu-
selaje. Los puntos de la grilla estén ubicados sobre toda la superficie
de la configuracién, ccn excepcién de un conjunto de puntos que no se
aprecian en la figura, al final de la seccidn del fuselaje donde las
grillas estén intenciocnalmerite desplegadas en una regién finita sobre
el plano de simetria fosrmendo la llamada cola de pescado, para acomodar
el algoritmo de cilculo del flujo.

Fig. 7 Grilla sobre la interferencia ala-fuselsje

El algoritmo de generacién de grilla usa tres refinamientos
sucesivos de grilla obteniéndose primero la solucién de la malla gruesa
¥ luego por sucesivas interpolaciones las malles medias Y fina. El
siatgma de grilla final para todo el campo de flujo contiene un total
de 160 x 32 x 32 puntos eon 136 x 21 sobre el fuselaje 100 x 21 sobre
la superficie del ala. .

Los resultados del anflisis del flujo transénico no viscopo para
esta configuracién ala-fuselaje se muestran en las siguientes figuras.
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La Fig. 8 compara los resultadcs entre el presente método y el FLO22
para el caso M = 0.7, ol =0 grud. del ala sola en una estacién ubicada
3150 mm desde el plano de simetria observandose una muy buena
coincidenci.a entre ambos mét~dos. ademds se incluye la comparacidn con
la configuracidén ala~-fuselaje en las mismas condiciones, observandose

que la presencia del fuselaje produce una pequefia disminucién de la
sustentacidn local,
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Fig. 8 Comparacidén con FLO22 en una seccidn de ala

La Fig. 9 muestra lineas isobaras sobre el ala Y la interseccidn
ala-fuselaje para ™ = .7, ot w2 grad. Obsérvese que en la regidn del
quiebre, las lineas isobaras se amontonan en una sola lfnea lo que da-
ria a pensar que en esa zoha existe una zona de choque. Se observa tam-
bién en la interseccién picos de succiones, posiblemente como conse-
cuencia de la aceleracidn del flujo por la presencia del fuselaje.

Fig. 9 Lineas isobaras sobre la combinacién ala-fuselaje

En la fig. 10 puede verse la muy buena correlacién entre resultados
obtenidos con JLFP81 y con AERPANL [11] que es el cédigo basado en el
método de singularidades usado en el anélisis a baja velocidad de la
configuracién mostrada, la Fig. 10 corresponde a una seccidn ubicada a
1450 mm del plano de simetria.
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Fig.l10 Comparacién con AERPAN1 en una seccién de ala
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