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Resumen. Mediante un programa de elementos finitos se obtuvieron coeficientes
aerodinamicos validados con datos experimental es de perfiles de bajo Reynolds, en diferentes
condiciones de turbulencia. El programa producia resultados validos en e calculo de
diversos perfiles aerodinAmicos en régimen subsonico estacionario dentro de un amplio
rango de nimeros de Reynolds en condiciones con flujo libre incidente laminar. Para €ello €l
algoritmo se basa en la solucion de las ecuaciones de Navier-Sokes bidimensionales en
formulacion vorticidad-funcién de corriente mediante elementos finitos, incorporando
métodos integrales de capa limite con relaciones semiempiricas para € calculo dela mismay
sus fendmenos caracteristicos como la transicion y € desprendimiento laminar o turbulento.
Los modelos y criterios empleados previamente para predecir la transicion y la separacion se
ajustaban solo para condiciones de flujo libre incidente laminar y cuando la transicién de la
capa limite se producia naturalmente o con diversas rugosidades de la superficie. Para €l
calculo de perfiles en condiciones turbulentas y bajos niUmeros de Reynolds, estos modelos
son modificados sobre la base de los resultados experimentales en dichas condiciones. Estas
condiciones se presentan clasicamente al estar inmersos en la baja capa limite atmosférica
turbulenta, por lo que las aplicaciones de calculo en esta situacion son amplias.
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1 INTRODUCCION

Este trabajo describe brevemente el desarrollo de un programa para € calculo de perfiles
en flujo subsonico para su posterior aplicacion en condiciones similares a las que se generan
en la baja capa limite atmosférica y que pueden reproducirse experimentalmente en € tlnel
de viento de nuestro laboratorio. El concepto empleado prioriza que estas herramientas sean
de fécil utilizacion por personas sin experiencia en métodos numericos similares.

Para generar el cédigo que resuelve € flujo externo de perfiles aerodinamicos se emplean
formulaciones de elementos finitos [1][2] logrando satisfactorios resultados en € cédlculo y
andlisis en diversos regimenes.

El andlisis de capa limite se resuel ve por métodos integrales con relaciones semi-empiricas
tratando en efectivamente |os compl g os fendmenos de capa limite en un perfil.

El rango de aplicacion del método se limita a régimen subsonico no ato, o cuando el Mach
local es menor a 0,75 por cuanto la velocidad de la corriente libre no alcanza el Mach critico
del perfil segin cada angulo de ataque, slempre en flujo bidimensional y estacionario.

En cuanto a nimero de Reynolds el programa se puede emplear en regimenes bgjos,
mediosy altos (Re entre 5 x 10*1. x 10%) con buenos resultados.

Luego de la descripcion del método se presentan resultados obtenidos que se gjustan alos
datos experimentales obtenidos en bajos niUmeros de Reynolds y condiciones de turbulencia
similares a las que se generan en la baja capa limite atmosférica ( debajo de los 200m de
atura)

2 ESPECIFICACIONES GENERALES

El presente método entra dentro de los denominados de acople flujo viscoso-no viscoso,
gue se han empleado extensamente en € disefio y andlisis de perfiles en combinacién con el
método de elementos de contorno (B.E.M.), por lo tanto presenta ventajas y defectos similares
a los de este tipo de métodos (EPPLER[ 3], XFOIL[4]).

A diferencia de programas gque implementan metodologia similar [3][4], €l método aqui
propuesto permite calcular pardmetros del flujo en todo € dominio de solucién,
principalmente en la estela, y no se limita solo ala superficie del perfil

Los datos préacticos son equiparables a los de métodos méas complejos que resuelven la
ecuacion de Navier-Stokes empleando diversos modelos de turbulencia y requiriendo
computadoras de alto rendimiento.

Los resultados del programa presentados en el trabajo fueron obtenidos por computadoras
personales con procesadores de 450/933Hz y memoria 128/512MB RAM, las cuaes no
representan equipos de ata performance para trabajar en simulacién numérica.

2.1 Ecuaciones Gober nantes

El programa desarrollado resuelve la ecuacion bidimensional adimensional de Navier-
Stokes en formulacion y-o (funcion lineas de corriente-vorticidad) produciendo como
resultado el campo fluidodindmico alrededor del perfil analizado. Para ello se emplea el
método de elementos finitos resolviendo tanto la ecuacion cinematica adimensionada con la
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funcién lineas de corriente v :
2
Vv=-0
67\” — u)ai =—V (1)
oy OX
V =ui+V.j
como asi también la ecuacion dindmica o transporte de vorticidad adimensionada en
régimen estacionario
0w on 1

2
u—+v——-—VV o=0
oX oy ReV
V.c
Re:~*-  Nro.deReynolds 2
A%
o : vorticidad

La ec.(1) es una ecuacion de Poisson y se aplica la formulacion de Galerkin. La ec.(2) es
del tipo conveccion-difusion, se aplica e método S.U.P.G.(Streamline Upwind Petrov-
Galerkin) [1][2] para obtener un algoritmo estable.

Acoplar numéricamente ambas ecuaciones requiere el calculo de lavorticidad o generada
sobre el perfil lo cual constituye una condicién de contorno en (2). En esta etapa € algoritmo
de célculo recurre a relaciones semi-empiricas para resolver la ecuacion integral de capa
limite considerando la transiciéon, el desprendimiento laminar y € desprendimiento
turbulento que son esenciales en la aerodindmica de un perfil y de otro modo se diluirian
debido alaformulacion "laminar” que estamos describiendo.

2.2 Discretizacion del Dominio

El continuo es discretizado en elementos finitos definidos por una malla que debido a la
naturaleza del problema se generé de forma estructurada con elementos cuadriléteros iso-
paramétricos de interpolacion bilineal .

Los valores de v y o son obtenidos en los nodos mientras vel ocidades, presiones y otros
pardmetros se determinan en los puntos de Gauss definidos dentro de cada elemento mediante
funciones de interpolacion.
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Figura 1: Discretizacion del dominio.

2.3 Procedimientos Numéricos

El método descompone el flujo en tres zonas; una donde |os efectos viscosos no definen la
aerodindmica del problema o "campo exterior de velocidades'; otra donde los efectos
Viscosos son predominantes o "capa limite"; y una tercera producto del desprendimiento de la
capa limite y su evolucion como capa de corte libre 0 "estela". Las fuerzas aerodinamicas
totales en régimen subsonico resultan de lainteraccion entre dichas zonas.

El método consiste entonces en tres etapas.

1-Solucion de las velocidades (ecuacion cinematica, funcion linea de corriente- ecuacion
de Poisson)
2-Solucion de la Capa Limite(ecuacion integral de Capa limite-ec. diferenciales ordinarias

de primer orden)
3-Solucién de la Conveccion-Difusion de la Vorticidad (ecuacion dindmica - ecuacion

Conveccion-Difusion)

El proceso se tornaiterativo con estos tres pasos hasta lograr |a convergencia, definida por
la obtencion de un valor final paralos coeficientes aerodindmicos globales.

3 SOLUCION DE LA ECUACION CINEMATICA

3.1 Solucion delafuncion W
Laecuacion (1) eseliptica por ello su tratamiento numérico es mas sencillo, es posible usar
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la formulacién de Galerkin[1] logrando un algoritmo estable. La incognita a resolver serd el
valor de la funcion y en los nodos considerando la vorticidad » como termino fuente cuyo
valor setomadel ciclo previo. Discretizando en elementos finitos se define lo siguiente [1] :

V=Y ©
o = NQ®

/ y ® son matrices columna que contienen los valores de yi y wi de cadanodo-i y N esel
vector funcidon de interpolacion. Para Galerkin N=W que es € vector funcién de peso,
entonces:

_[ONTON'
2 OXi 0%

M:jNTN dQ
Q

dQ

(4)

(1) equivale a sistemalinea de ecuaciones:

Ky +Mo =0 (5)

3.2 Condicionesde contorno

Sobre €l perfil se distinguen dos zonas diferentes, la region de flujo adherido I'a'y la zona
de flujo desprendido I'd definidas por los puntos de separacion que se obtienen mediante el
calculo de capalimite.

En I'a se aplica la condicion de flujo tangencial o no penetracion, y se considera que la
vorticidad permanece contenida en la capa limite con un espesor de orden tan pequefio que
puede aplicarse

la condicién directamente sobre los nodos en |a superficie afectando levemente el resultado
fina :

\7nzoza—w=0—>w =y en Ia (6-a)
at b
o=0en Ta (6-b)
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—l
E-nst . " Entl E-ns|

e [@ - zona fujo adhenido

= == Ty - pona ﬂujl.'l duh;'ﬂlg:‘l.d.-::l

E-nst @ Elemento Punto remanso

E-ntw : Elemento Punto transicion superior
E-nst : Elemento Punto transicion inferior
E-nst - Elemento Punto separacion superior
E-nst : Elemento Punto separacion inferior

Figura 2 : Zonas del Dominio

En la zona de flujo desprendido I'd consideramos a este detenido formando una burbuja de

recirculacion, se aplica la condicion de no desplazamiento en los nodos y la vorticidad se
obtiene de la ecuacién (2) resuelta previamente.

v

v
ot

=0 -y =y, , =0 en T (7-a)

o =0 en T4

0@ =0

(7-b)

3.3 Condiciéon de Kutta

Esta condicién impone que el médulo de la velocidad en los puntos de separacion posterior
sea igual. Mediante una subrutina se obtiene un valor de Wb sobre el cuerpo tal que la
velocidad tangente en un punto particular de E-nsu se iguale con la velocidad tangente en otro

punto de E-nd (Fig.2). Asi se define uniequivocamente la funcién W que determina las
velocidades y por |o tanto la circulacion total en el dominio.
Calculo de coeficientes aerodinamicos

La velocidad y presién adimensionadas se calculan dentro del elemento por
interpolacién de sus valores nodales v y .

3.4 Coeficientes aerodinamicos

Para obtener la presion se integra la ecuacién de conservacion de cantidad de
movimiento sobre una curva gue lleve desde un punto donde la presion se pueda estimar,
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como €l punto de remanso, hasta el punto donde su valor queremos conocer. Integrando sobre
el perfil laexpresion final del Cp:

Cp,=Cp..+,/2 ,v2)+

i i 8
J.O\) .Vn dt _F\:’Le J.V(D o N.dt

Conocidos los coeficientes de presion sobre los nodos se integraen I'ay I'd obteniendo los
Cosficientes Cl, Cd y Cm. Para esto son idéneos los Cp calculados en los puntos de Gauss de
cada elemento sobre el perfil.

4 SOLUCIONDE LA CAPALIMITE

El tratamiento de la capa limite se realiza mediante métodos integrales, para los cuales se
necesita como dato de entrada | as vel ocidades sobre la superficie resueltas en el paso anterior.

4.1 Métodosintegrales

Los métodos integrales resuelven la ecuaciéon integral de capa limite reduciendo el
problema ala solucién de un sistema de ecuaciones diferenciales ordinarias.
Definamos | os espesores caracteristicos adimensionados por la cuerda c del perfil:

S (&) : espesor de capa limite (9-a)
5,()=[; @ yan (9b)
5,6 =] (1—\/\;)Q’de (00
5,(e) = J-:(l_(\\/ioT)\\/;dn (2-0)
y losfactores de forma,
H,=2 5_261 (10a)
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6 1
b= (10-b)
0 = Ya (10‘ )
6 3 ;

Diversos autoreg[3][5][6][ 7] han definido funciones de estos parametros que se gjustan a
la experiencia empirica prediciendo la magnitud de Cf, CD y otros pardmetros para todo tipo
de capalimite cerrando | as ecuaciones integrales (9).

Las relaciones aqui empleadas pertenecen a distintos autores, Drela-Gileg[5]/Eppler|3]
paralaevolucion laminar y Head[6]/Eppler[3] en la capa limite turbulenta.

A partir de las ecuaciones integrales de capa limite e incorporando estas relaciones se
cierran y definen dos sistemas de ecuaciones diferenciales ordinarias de primer orden;

capalimite laminar:

52:0 ~(2+ H12)\\’/52
(11-a)

1 V'
83:CD_BVS3

capa limite turbulenta:

5;=Cf — 2+ H12)\L52
(11-b)

_ 0.0306 v 8
Hi— H +=2
Hi="g (H1m3-Ha g 5

V : velocidad en el elemento tangente al cuerpo debido ala condicién de contorno (6-a)
(') significa derivada respecto de la coordenada € en la direccién tangente a la superficie
(Fig.2) mientrasm define ladireccion normal.

Las ecuaciones (11-ay b) se resuelven por un método de Runge-Kutta de 4to orden a
pasos definidos por la discretizacion en elementos. Seiniciaen E-nst (Fig.2) donde se ubicara
el punto de remanso frontal hacia el borde de fuga hasta los E-nsu y E-nd donde ocurre la
separacion. Al inicio y final de cada paso se determinan 81, 62 y 63; para el primer paso de
calculo en lacara superior e inferior se define[3][7]:
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B L Ae
5, =0.29004 Re.M

H,,=224 (12)
H, =162

4.2 Criteriosde Transicion

El criterio de Eppler[3] considera la rugosidad de la superficie y se mostré6 més exacto para
predecir latransicién por sobre otros criterios (Ref[8]) probados menos satisfactorios :

INRy >184H ,-21.74-0.36r

_ V3§,
Rs.="
r =0— transcicion natural (13)

r=4—rugosidad standard

r >6— corriente turbulenta

A partir del E-ntl y E-ntu se cumple la inequidad y se emplean las relaciones turbulentas.
Cuando la corriente libre es turbulenta se toman valores de r en funcion del tipo de
turbulencia incidente. En las experiencias realizadas se observa que con las bajas frecuencias
de perturbacion se afecta la receptividad de la capa limite notablemente produciéndose la
transicién inmediatamente después del borde de ataque.

4.3 Separacion Laminar

Si e gradiente de presiones es de gran magnitud puede producirse e desprendimiento
antes de la transicién, esto se conoce como separacion laminar y suele observarse en perfiles
con bordes de atague afilados presentando perdidas abruptas o quiebres inestables en sus
curvas caracteristicas. Si la capa limite aun es laminar se predice la separacion cuando
H32<1.51509 [3].

4.4 Burbujade Separacion Laminar

S el gradiente de presiones detras del punto de separacion laminar es favorable se
producira la readherencia de la capa limite al cuerpo a una cierta distancia del punto de
separacion laminar. Se forma asi una burbuja de separacion que ha sido estudiada en diversos
trabajos (Ref[8]), aqui se la considera forzando e cambio a las relaciones turbulentas y si las
condiciones |o permiten se reinicia una capa limite turbulenta cuando se alcanza H32>1.73, si
esto no ocurre se produce el desprendimiento turbulento inmediatamente detras del punto de
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separacion laminar.

4.5 Separacion Turbulenta

Con las condiciones son las adecuadas la capa limite evolucionara hacia €l borde de
fuga, cerca de esta zona se producira la separacion turbulenta, los multiples criterios probados
[3][5][6] son aproximaciones no siempre precisas, € criterio agui adoptado es conservativo
determinandose cuando H32<1.5( ~H12>2.4).

4.6 Resultados Obtenidosen Capa Limite

Finalmente luego de la fase de resolucion de la capa limite obtendremos la
distribucién de los espesores 61,562,863, € coeficiente de friccion local cf y la resistencia de
forma Cb con de laformula empirica de Squire& Young[9] :

Cd=25,V 1
H.,<25

esta formula se calculaen E-nsu 'y E-nsl, sumandolas se obtiene el Cd del perfil.
Efectuando esta segunda etapa se definen las regiones I'ay I'd (Figl.) necesarias
parael calculo en las otras fases.

4.7 El Coeficientedefriccion local
Seguin las experiencias de Ludwieg-Tillman [10] se puede definir el coeficiente de friccién

Vs, basado

A%
en el espesor de cantidad de movimiento. Ajustando a los resultados empiricos la funcién que
seobtienees:

local en funcion del parametro de forma H ., y € numero de Reynolds RB =

Cf =0.246.1079°78H.. Rg-0-268 (15-a)

En condiciones de corriente libre con baja intensidad de turbulencia la formula gjusta con
gran precision para capas limites turbulentas con gradientes de presidon, pero segun la
experiencia de estos mismos autores al incidir corrientes libres con grandes intensidades de
turbulencia los valores de esta funcidn no se gjustan correctamente.

La nueva funcion corregida que cierra e sistema de ecuaciones en (11-b) se obtuvo
gjustando con resultados experimental es obtenidos en perfiles operando en estas condiciones
[11]. Lanuevafuncion es:

Cf =0.246.10 94" Re-0268 (15-b)

Esta funcion gjusta para las intensidades de turbulenciay escalas caracteristicas producidas
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en [11] y deberia ser gjustada para otras condiciones.

5 SOLUCION DE LA ECUACION DINAMICA

Al separase la capa limite, la vorticidad se difunde y convecta segin las velocidades
definidas por (1) modificando la configuracion final del flujo. A su vez la ecuacion (2) que
determina el valor de o en el dominio puede ser hiperbdlica, eliptica o parabdlica segun las
condiciones locales. Las ecuaciones de este tipo deben ser tratadas con procedimientos que
aseguren la estabilidad numérica en la solucion.

5.1 Laformulacién SUPG
Se asegura la estabilidad numérica usando por funcion de peso[1][2][8] :

W=N+tVeVN (16-a)
segun Codina(Ref[8]) setiene:

T:an; h:ho.M
2 Vo |

(16-b)
V-FVo; F, =%

881

Se debe definir lalongitud caracteristica ho en el sistema de coordenadas naturales para un
elemento en 2-D (Fig.3) por algun criterio. Aqui se determino proyectando la diagonal del
elemento cuadrado naturalizado sobre la direccién de lavelocidad V- medida en el centro del
elemento.

i Fixy)
ol
2 /- B
2
ho

Figura 3 : Longitud caracteristica

ademés seguin Zienkiewicz[1] :
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a1t _ 1
tanhPe |Pe an
Pe_ Re.hV|
2
T T
K2 [N N 4o
£8Xa X
N = [WV « VNdo (18)
Q
M = [N"N dO
Q
el sistema de ecuaciones generado sera:
1
(N+—=K)wn=0 (19)
Re

Se ha elegido resolver (19) por relgjacion sucesiva gjustando € factor de relajacion en
funcién de Re para asegurar la convergencia.

5.2 Condiciones de Contorno

Al predominar la conveccion, la cantidad de condiciones de contorno minimas necesarias
para definir la solucion unica disminuyen, se emplean las siguientes condiciones de contorno :

a—(D:O en I'
on (20)

o =0 en Ivd

en |os puntos de separacion o se obtiene de la ecuacion cinemética (1) :
w=—V2\|1 en I
o =M Ky

De esta ultima fase se obtienen los valores de  en los nodos requeridos en solucion de la
ecuacion (1) que determinala cinematica del flujo en el ciclo siguiente.

(21)

6 CONCLUSIONES

El método propuesto ha sido validado para predecir los coeficientes aerodinamicos
globales y los parametros locales de perfiles en diversos regimenes dentro de cierto rango de
angulos de atague (Ref[8]). En este trabajo se presentan |os resultados obtenidos empleando
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este método comparando con datos experimentales en perfiles de bgjo Reynoldg[11][12]. Los
resultados predicen satisfactoriamente |os coeficientes aerodindmicos globales en condiciones
con flujo incidente laminar y turbulento.

Perfil SD7037 - Re 202000

16

14

12

0.8 % /;/// ——Ref[16]

cl o8 Yy —=—Este
g Metodo

. <

-0.2

b\g \
\\

-0.4

Figurad : curva Cl-a. Perfil SD7037- flujo laminar

Perfil SD7037 - Re 202000

0.06

0.05
/ — Ref[16]

0.04 i
Cd 0.03 / — Este
/ Metodo

0.02

0.01

-0.4 -0.2 0 0.2 0.4 0.6 0.8 1 1.2 14
Cl

Figurab : curva Cd-Cl Perfil SD7037- flujo laminar
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Comparacioén curvas: (Cl) vs.(Cd)
Perfil: SD 7037
Re = 202000

—4—Turbulencia A

—e—turbulencia B

—e—Laminar

—%— Este Metodo I

0 0.2 0.4 0.6 0.8 1
Cd

Figura6 : curva Cd-Cl Perfil SD7037- flujo laminar y turbulento
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