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There's nothing you can to that can't be done
Nothing you can sing that can't be sung
Nothing you can say

But you can learn now to play the game

It's easy

All you need is iove, all you need is Iove

All you need is love, love, love is all'you need
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There's nothing you can know that Isn t known

Nothing you can see that isn' t show
Nothing you can be
That isn't where you're meant to be

It's easy
All you need is love, all you need is love

All you need is love, love, love. is all you need

The Beatles, 1967
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Ticking away the moments that moke up o dull day

You fritter and waste the hours in an off hand way
Kicking around on a piece of ground in your home town
Waiting for someone or something to show you the way

Tired of lying in the sunshine staying home to watch the rain
You are young and life is long and there is time to kill today
And then one day you find ten years have got behind you
No one told you when 1o run, you missed the starting gun

And you run and you run to catch up with the sun, but it's sinking
And racing around to come up behind you agoin

The sun is the same in the relative way, but you're older

Shorter of bresth and one day closer to death

Every year is getting shorter, never seem to find the time

Plans that either come to naught or half a page of scribbled lines
Hanging on it quiet desperation is the English way

The time is gone the song is over, thought I'd something more o say.

Pink Floyd, 1963
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Resumen

E!l método de péneles es una herramlentaﬁ computaclonal que sn've para modelar el

comportamiento de seccxones de perfles aer dmamlcos Este metodo fue desarrollado a pamr

de 1960 y ha demostrado ser un mstmmento muy uul para la: mdusma aerodlnamlca

ipos de metodo que existen. El segundo capitulo presenta los .

prmcxplos basxcos de]-ﬂu_|o potencnabl,k condiciones de frontera, el teorema de Kutta-Joukowsky,
entre otros, necesanos para entender el método de paneles. El capitulo 3 explica tedricamente el
método de paneles de fuente, el método de paneles de vértice constante y el método de paneles
de vértice de variacion lineal. En el capitulo 4 se establece el programa numérico para aplicar el
primer y el tercer método a un perfil comercial. Describe el algoritmo, el diagranﬁa’v de fiujo yla

codificacion del programa.asi como los resultados obtenidos con el programa ‘se hace una

o) erlmemales

comparacion entre métodos y se cotejan los resultados contra- Ios datos

encontrados en la hteratura El error obtemdo es casi nulo a bajos ataque sin

embargo crece cuando se e]eva o debxdo a que el metodo no predlce la: separacién-de la capa

limite. Para comprobar la efecnwdad del programa desarrollado'en esta . tesis, se. aphca el

método a un perﬁl comercna] no s:metnco (NACA’  412) y se: trazan as’ mlsmas curvas hechas

dos con programas

en el perfil: NACA 0017 Los resultados .\ie compa aro

comercnales y el error obtemdo es de O OO°/

Se puede. concluxr que el metodo de paneles es una herramnenta que modela de. manera premsa el

comportamlento de un perﬁl aerodinamico sm ener ue s}en un tanel de

viento. ‘Al -usar el programa, se obtendran’ resultados confiable , e-manera ‘blen presemada .

para usarse en cualquier aplicacidn.
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1.1 Objetivos'ﬁ e

. Comprender el metodo de paneles y explicar algunas de sus varlantes
e Desarrollar un ‘programa basado en el lenguaje Vlsual Fortran para caracterizar perﬁles

aerodinamicos medlante el metodo de paneles

. Comparar los dxferentes metodos metodo de panele
de vanacnon lineal y cotejar los resultados usando 2
mismo metodo

e Verificar la eﬁcnencna del programa aphcandolo aun perﬁl comercxal no sxmetnco
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1.2- Antecedentes S S T T s e
Un pe;fl aerodinamico es la seccxon transversal de un ala de avnon alabe de turbina o alerén. Un

perﬁl esta’ descrito en dos dlmenswnes al estud:ar]o ‘no: se debe pensar en ]os efectos de su
longxtud ‘Su forma es aerodmamxca es decxr esta dlsenado para que’ cuando el perﬁ] esté su_,eto a

-.una_corriente de un fluido,.las. fuerzas que actuan sobre él. sean las adec adas ara”que el’avion se

comporte de determinada manera La ﬂgura 11 ‘muestra un ejemplo de un perﬂl aerodmamlco

Figura 1.1 Perfil Aerodindmico- -

Si se piensa que el ala es infinita y de seccién constante, no se toma en cuema ]o que pase al final

o al inicio de esta, por lo tanto estudlar un perfl es mas fac11 que'estudlar el ala completa

‘Esta ﬁ.xerza v

normal al ﬂu_lo se! conoce comofuel za de suslenlacto; ,‘ (Fxgura 1 2) Esta u]tlma ﬁJerza es muy'

nmportante en la aerodmamlca Por lo anterior, los mgemeros tratan de maximizar la sustentacnon

y minimizar el arrastre.

TESIS CON
FALLA DE ORIGEN S
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El método de paneles es una herramienta matemanca-computacmnal Eque ‘sirve: para modelarr
secciones de perfiles aerodinamicos. Esta tesns exphca como se desar ' ' tbdo, los tipos

lNACA 012'

de métodos que existen y presenta una aphcacnon en un‘perﬂ

modelar flujos compllcados sumando ﬂu_pos sencﬂlos facnles de entender y descrlblr Un ﬂujo

complicado puede ser uno alrededor de'y un erﬁl no stmetrlco

El método de paneles modela el flu;o que pasa por-el perﬁl como la suma de un ﬂu_|o umforme

(misma direccién y velocidad en’ cualq ier punto) y-una serie de “flujos ldeales arreglados para
formar un poligono cerrado con una ‘forma que se aproxime a la curva del perfil. La superficie del
perfil se representa por un numero finito de paneles planos adyacentes a los puntos de la

superficie, tal como se muestra en la figura 1.2

Borde de tntrado ;grlil Apioximacion con Paneles

Basde de Saiida

Arvastre

a Unién de Panefes o Purtos de Conhiof

Sustentacion

Figura 1.2. Aproximacién de un perfil con 9 pdneles y las fuerzas que actian sobre el.

Para que una linea de cornente se aproxime a la superficie del cuerpo,.el modelo matematlco del :

flujo tiene que cumpllr con dos requnsntos condlcmnes de frontera y de’ Kutta Una vez que se

vnscosldad se ehmman Sin embargo hacer esto tiene sus consecuencias ‘ya que al no exnstlr la

TESIS CON
FALLA DE ORIGEN
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friccidn viscosa'la fuer de 'rrastre de forma ‘seré 1gual a_cero'y. como, la cond1c10n de o

deshzam/enlo no se cumple tampo habra arrastre v1scoso por lo'tanto el arrastre total del perﬁl :

menores a O'-3‘
Con las suposnctones de’ flu_lo 1dea1 se puede utlhza la teona ‘delvﬂu_|o ’potencxa ‘a traves de un

cuerpo sohdo : supomendo que una hnea de cornente se puede representar ‘como una frontera

sélida. El ﬂulo potencial satisface las ecuaciones de movxmlento y la ecuacnon de’ Laplace Esta
ecuacion es lineal, por lo que se pueden sumar vanas soluclones del flujo. potenmal para formar
una sola solucién a la ecuacién de Laplace y por Io tanto del flujo sobre el cuerpo. Cuando se
suman varios tipos de flujo como vértices, fuentes, dobletes, flujo libre etc., se pueden encontrar
formas de cuerpo bien definidas: elipses, circulos, cuerpos semi-infinitos entre otros. El'm'é,tkodo
de paneles, que se empezé a desarrollar en la década de 1960 aprovechando el répido desérrbllo

de las computadoras digitales, consiste en acomodar muchos de estos flujos 1deales sumarlos,

entre si y obtener un flujo que represente un perfil aerodinamico o cualquier cuerpo.

" Una de las virtudes mas 1mportantes del método es que es casi universal, es decxr cualquner ﬂu_|o

- irrotacional mcompre51ble se puede representar por una dlstnbucmn de ﬂu'os ideale

superﬁcnes Ademas.. desde ‘el ‘punto..de vista computac:onal es. mas barato encont'rar las

magmtudes de las smg.,ulaﬁdades dlstnbmdas alo largo de la’ superﬁcx que. co otros metodos

computac:onales calcular el campo de ﬂuJo en todo el volumen e control como los. metodos de,

y porque los

dlferencms ﬁmtas Sm embargo esta comparacnon solo es valida para ﬂu_lo potencnal

métodos. nume'ricosﬂco'mo,jel de‘diferencias}jﬁnitas son deséfro]!ad ara’ no desprecxar los

efeclos de vxsc051dad o compresibilidad.

Los prlmeros trabajos sobre el método de panele fi ron reallzados por Hess y‘Sm th Su prlmer

método solo usaba lo que se llama una hOJa de fuentes (este termmo‘se'exphca en el cap:tulo .a)

A partlr de estos trabajos, se han desarrollado muchas varnantes al método de paneles ongmal

En esta tesis solo se discuten tres, el metodo de paneles de- fuente, el. metodoride paneles de

vortice constante, y el método de paneles de vértice de variacién lmeal Los otros metodos [9]

Chrere Merne Valoo
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intensidad-del vortice como constante en cada péanel, y- el valor.de' su magmtud es la velocxdad

tangencial del flujo en el panel. Otro tipo de métado de paneles de vértice, es uno en el que la
magnitud del vértice de cada panel varia linealmente a lo !argo del panel. El método anterior es el
mas utilizado en la industria y en la investigacion pdrrseﬁr::’ébly-mé.s preciso de todos. Por titimo,
existe la modalidad de utilizar un valor tnico de vorticidad:én‘ todo el perfil.

El factor mas importante que determina la precnsnon de cualquxer método numérico es Ia
capacidad de procesamiento de datos del mlcroprocesador asn como el lenguaje de programacnon
usado. Un paquete de programacnon de alto nxve' es; mucho mas precnso dado que utxllza

funciones propias deﬁmdas y su capac1dad de ,manejar decnmales es mucho mayor que un

lenguaje sencillo.

entre si. Los resultados obtemdo cor

Iueg,o hacer una comparacxon entre. los dlfe nte etf dos aqu expuestos‘ y comparar resultados

usando l‘7 y 50 paneles en el mismo perf'l y con el mismo metodo
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Esta tesns consta de 4 capltulos y:las conclu510nes En el capltulo 2 se expllcan los conceptos que

son necesarlos para entender el metodo de paneles se def'ne que es un ﬂUJO 1deal ‘las bases para

hacer vahdas‘las 1d :

del véfuc e largo de cada panel.

En e] capxtulo se aphca)elrmetodo de paneles a un perfil aerodmamlco ) ACA 0012. El perfil se

dlscretnzo con ]2 y:50 paneles ‘Los datos de los paneles suvbdlstrlbucnon y. los puntos de control,

se obtuv1eron con la ﬁmclon que describe al _perfil unlxzand' Excel :El sistema de ecuaciones, la

matrxz “de. coeﬁc:entes y el vector de. términos mdependlentes se obtuvo con Visual Fortran
tomando los valores de la tabla de Excel. Luego con el mlsmo programa se-realizo el resto de los
calculos necesarios para obtener:la distribucion:de: presnones en el perfil. Este perfil se calculd
utilizando 3 métodos de paneles el de fuentes el de vomce constame y el de vortice de variacion
lineal. '

Para comparar la precision del metodo usando 12y 50 paneles se hlzo una-: graﬁca en la que se-

muestran las curvas obtenidas por un mismo método para un numero dlferente de paneles

Por altimo, en las conclusxones se analizan las curvas obtenidas al aphcar el metodo en el perfil, y

se analizan tamblen los resultados obtenidos de la comparacxon de dlferentes metodos rea]lzada

en el capitulo 4y se determma cual de ellos es el mejor y se explica por que

Ocan Mleemy Wl
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Capitulo 2

En el presente. capltulo se definen los conceptos ‘necesarios para comprender-el. metodo de
paneles, tales como ﬂu_|o ideal y las bases para hacer valldas las idealizaciones que lo deﬁnen Yy

sus consecuencnas flujo potencial, utlllzando un sistema de referencia c11mdrlco por ser el mas~

adecuado - para este fin, asi como algunos de los flujos que se pueden formar e presentan .

ejemplos de superposicion de flujos, de.las col dlcxones de frontera que. deﬁne ‘u

condicion de Kutta que precisa el ﬂu_|o alrededor de un perﬁl con sustentacnon De 1gual-m‘anera :

se explican la funcién potencml la: funcmn e corrlente y los coeﬁc:entes de presmn y

sustemacxon Por altimo se mencxona ‘ to de cnrculacmn elemento basuc para entender :

la sustentacion de un perfil, y el Teorema de Kutta-Joukowsky
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En la primera parte de este capltulo se. e\cphcan las conSIderamones necesanas para poder afirmar
que un flujo es ideal, lo anterior se refiere -a aquel” ﬂu;k : +no:viscoso, incompresible e
irrotacional. A continuacion se definen cada una de estas caractenst:cas

2.1 Flujo no viscoso :
Despreciar los efectos de la viscosidad en un problema de ﬂuxdos es tan valido como en dinamica

despreciar los efectos de la friccion. Para facilitar-el-analisis de cualquier problema.es...--

conveniente hacerlo, ya que todos los términos que involucran a los esfuerzos cortantes en-las
ecuaciones generales de movimiento se anulan, dejando solo los esfuerzos normales. De esta
manera se obtiene la ecuacion de Euler a partir de las ecuaciones de Navier-Stokes, que en forma
vectorial y tomando sdlo la gravedad como fuerza de cuerpo se escribe: :

m»=-VP= p[—+(!" V)l”] 3 & | .‘_(;2,-1>

En el apéndice A aparece Ia ecuacion de Euler de arrollada en coorden das c'lmdrlcas y
cartesianas. ~ : S

Al integrar la ecuacxon ( inea-de corriente, o entre dos puntos en un'flujo

1rrotac1onal se o

(2.2)

Esta expresio

propiedades del flujo no cambiaﬁ con el tiempo (flujo
Permanente) y ‘el fluido es incompresible; R L P Sl ik cTA

2.2 FIu;o mcompresnble
Se llama asi a un flujo en el ‘que la densndad del fluido  es constante. En realldad ‘todos-los

fluidos son compresnbles per si:comose hizo la’ suposicion de un flujo no wscoso tamblen se
puede hacer la suposncnon de un flujo mcomprestb]e con la seguridad de que no habra error en el
modelo que se quiera describir.’ Una’ varlamon en la'densidad menor al 5% puede consnderarse
despreciable [2]. » - W

En el apéndice A se puede ver laJustlﬁcacmn ffSIca de considerar un flujo’ como mcompresnble a
numeros de Mach menor que 0.3. Esto’e akvelomdad aproximada de 370 kmy Recordando

que: M =X donde C=VART. La 'te peratura promedio en Ciudad Umversntarla es
~Raire = 287k, kare = L4 asi
: la velocidad correspondiente a 0.3 de Mach es:

aproximadamente 20°C es decir -
C= /1.4*287*293 =343.112. Por 10 tanto
=MC = 343”*3"‘10793’"—370"” g
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2.3 Flujo irrotacional
Cualquxer particula en un fluido que se mueve en un campo de ﬂu_lo puede rotar sobre sus tres
ejes coordenados, a este movimiento se le llama rotacion.

Un flujo irrotacional, es aquel cuyas particulas solo se desplazan y no giran. sobre sn mismas.
Cuando un flujo es originalmente irrotacional, no puede desarrollar rotacién bajo la accioén de un
esfuerzo normal o una fuerza de campo, necesna la accwn de esﬁxerzos cortantes en la superﬁcne

de sus particulas. g N
La condicion de irrotacionalidad es una suposxmon valida en las reglones de un ﬂu10 en-donde la
viscosidad es despreciable, esto es fuera de la capa limite o cuando el fluido es no viscoso. Por lo
tanto, en este trabajo se considerara al ﬂu_|o como, 1rrotac:onal en cualquiera de sus regiones:

2.4 Presion
Con base en las presnones que un flujo ejerce sobre el perfil se pueden calcular las fuerzas que
actiian sobre él mismo o las velocidades en determmadas regxones del campo de flujo. Existen
tres tipos distintos de presiones en un ﬂuxdo las cuales 'son presion’ estatica, presion de
estancamiento y presion dinamica. : :

2.4.1 Presion estatica (P) . L
Es la presion termodinamica que se podria medlr con un mstrumemo que se mueva con el ﬂUJO 0
con el tubo de Pitot. : :

2.4.2 Presion de estancamiento (Pg) - .

Es aquella que se presenta cuando el fluido-se desacelera a velocidad cero por un proceso sin
friccion. Para conocer su valor se aplica’ la ecuacién de Bernoulli (ecuacién 2.2) en dos puntos
sobre una linea de corriente, el primer punto tiene una presiéon P (presion estatica) y su velocidad
es V, la presion en el segundo punto es la que se quiere conocer (Py) y la velocidad ahl es V=0
por lo tanto: :

1’2
2

>

~
o

o=

W1
2

bl

(2.3)

"ol‘d

l’n=l’+§pl”

2.4.3.Presién dmamlca
El termmo ! pl -de ]a ecuacnon (2 3)la representa

Si se conocen las presmnes estatlca Y. de estancamlento se puede calcular la velocidad del ﬂuxdo
en cualquxer punto enel campo de ﬂup

v = [XB=P) e
p

Chome oo . shon
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En aerodmamlca es muy comiin’ encontrar valores de presnon dados ‘en’ termmos de Cp, que
representan un niimero adnmensnonal para ﬂu_los mcompresnbles que se deﬁne como

@5

El coeficiente de presidon es la diferencia entre la presion estatica local y: ‘la presnon estatnca del
flujo libre adimensionalizada con la presion dinamica de éste. En un punto con: presxon Py
velocidad V se puede conocer Cp expresado en términos de las velomdades usando la ecuacion
de Bernoulli en un flujo con presion P, y velocidad V. .

| 2 I
—_ e = e —
y 2 p 2
P-r =1p(l-17)
[P Lyt
C’=.p(§pl',f )
c,=1_(,’TJ (2.6)

Generalmente se grafica Cp contra x/c que es la longitud del perfil normalizada con la longitud
total del perfil, para asi conocer el valor de Cp en cada punto sobre la superficie de éste. La
grafica se hace *“‘de cabeza” con los valores negativos (succion) hacia arriba con la finalidad de
que la superficie superior del perfil corresponda a la curva superior. Cp toma un valor
aproximado a 1 cerca del borde de ataque y crece rapidamente (decrece la presién dinamica) en
las superficies inferior y superior hasta que finalmente toma un valor positivo cerca del borde de
salida.

La forma de la curva de distribucion de presion esta relacionada directamente con el desempeiio
del perfil como lo indica la figura 2.1. Un alto gradiente de presion conduce a un flujo laminar y
menor arrastre, si el gradiente es muy pequefio, la sustentacién se pierde; un minimo en la curva
representa la maxima velocidad del fluido sobre la superficie de! perfil, un gradiente de presion
adverso significa que hay transicion y separacién de la capa limite. En los puntos en donde Cp es
igual a la unidad existe un punto de estancamiento, ahi la velocidad vale cero.

c
s Gradienre dz2 presidn favaoable
-2.0
Minimo valor de Tp. Maxims velocidsd
( [ Gradienta dz prasion
-1.0
sdiarso
L x/c
Supaicie supaitor
:up:m_le f":l::r \Plasléu au 2l borde
1.0 Supaticie de aslids

Punro de sstanzatnianto

Figura 2.1. Los puntes rnas importantes que describen el comportomiento de un perfil en una curva -Cp vs x/c.
-p-n'( (1 (({ ~M
[y
\ FAL LA DE ORIGEN
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2.6 Arrastre e T T R e

Es el nombre que rec:be la: fuerza que experxmenta un cuerpo que se mueve en un ﬂUldO en
reposo su dxreccxon es contrana al movumnento y su magmtud es:

Donde'D-es el-arrastre, f'es una constante de proporcnonahdad A es:el-drea del objeto proyectada s
en direccion del flujo, o es la densidad del ﬂ‘u1do y.V:esla velocidad. ;

Esta ley fue derivada por Newton, por lo que se llama Ley de la Resistencia de Newton e mdlca
que la fuerza de arrastre ejercida por-el fluido sobre el cuerpo es igual a la: razon de camblo de
cantidad de movimiento en el fluido deb:do a la presencna del cuerpo [10] .

2.7 Circulacién . ,
La circulacion es un concepto ﬁmdamental para el calculo de la sustentacmn aerodmamlca Fue
utilizada mdependlentemente por F Lanchester en Inglaterra por N Joukowsky en Rusna y-por
W. Kutta en Alemania.
Se define la circulaciéon como la mtegral de lmea de la componente tangencnal de la velocxdad
alrededor de una curva cerrada en el flujo: : N

=-—§V~dS=—_"(ua'.\'+vd_v+u'd:):—j(VxV):@=—-U(V‘><Vl"’)-r’zl';5‘ ' - 2.7

Por definicion de integral de linea, la integral de la ecuacion (2.7) se resuelve en sentido inverso a
las manecillas del reloj, pero por conveniencia en el analisis de perfiles, la integral se debe
realizar en sentido horario, por esto a la ecuacion se le agrega un signo negativo.

Si el flujo es irrotacional (VxI7=0) en cualquier lugar dentro del contorno de integracién

entonces la circulacion sera cero, esto quiere decir que la circulacion esta relacionada con la
vorticidad total en una regién del flujo por la relacién de Kelvin, I = —I 2w.dS, donde la
vorticidad es Z=2w.

La circulacion alrededor de un contorno que contiene un grupo de vomces es igual a la suma de

las intensidades de aquellos encerrados en la curva, y es: proporcxonal a’ la’ sustentacion
desarrollada por un cuerpo contemdo en dicha regién de acuerdo al teorema de Kutta-]oukowsky

J'V dl =-T = Zl‘ , ; (2.8

TESIS cow
' FALLA DE (RIGEN
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2.8 Flujo potencial  ~

2.8.1 Funcién de corrlente ) ‘ S R
La funcion de corriente es una. herramienta que; descnbe matematlcamente cualquner patron de
flujo. Es una relacién entre las lineas de corriente y-el principio de: conservacxon de masa. Se le
denomina w(r,0,1) y. reemplaza a las componentes de velomdad v (r 8, t) y: v,, (r 8.1) del mismo

.campo de ﬂujo il

2.9

(2:10)

Entonces la ecuacién de continuidad se satisface idénticamente:

ok, oV, _
o = 00

2.8.2 Potencial de velocidad () : : -

Cuando el fluido es irrotacional, V x P =0 y se considera una ﬁmcién escalar. ¢ y.la identidad
vectorial que dice qué V x(Vx¢) =0, entonces,: al comparar estas ultlmas dos ecuacxones se
deduce que:

v =-—V¢ e : " (2. 11)
Esta ecuacién dice que para un flujo 1rrota01onal exnste una funcnon escalar ¢ llamada potencnal'

de velocidad en donde la velocidad esta dada’ por el gradlente de & Con esta funcxon ‘se obtxenen
las componentes de la velocidad en ﬁmcnon de ¢ en coordenadas cnlmdrlcas : s

2.8.3 Funcidén potencial : . . S
Los campos de flujo no viscosos, mcompresnbles e 1rrotacxonales se rigen por: la ecuacmn de
Laplace y se llaman flujo potencial. Vectorlalmente para un fluido. mcompresnble ‘se cumple que
V-F =0 y para un irrotacional V'=V¢g entonces al. sustituir. Ve en " laf ‘ecuacion; de
incompresibilidad se obtiene la ecuacion de Laplace ]a cual es una ecuacnon dlferenmal parclal
de segundo orden lineal y homogénea: ‘

V(V¢)='V,¢;=0' T L (213)

Lo anterior quiere decir que si ¢1, ¢z, .... On, representan n soluciones a la'ecuacion, entonces, ¢ = ¢,
+ ¢z +.... + §,, también es solucion. Y ademas .61, $2..... o SON ecuaciones que satisfacen aquellas de
irrotacionalidad, continuidad, incompresibilidad y ademas son lineales. Esta propiedad se conoce
como principio de superposicidon de soluciones y tiene muchas aplicaciones. Por ejemplo, un
patrén complicado de flujo se puede sintetizar en varios patrones mas sencillos.
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2.9 Condiciones de frontera . . ,
Los flujos que pasan por diferentes perﬁles (cono esfera ala etc) son muy dlferentes entre si,
aunque todos ellos satisfacen la ecuacion de Laplace. Lo que hace dlferente a: cada una de sus
soluciones son las condiciones de frontera que las definen.-: S - :
Existen dos tipos de condiciones de frontera, en ‘el infinito y en la superf'c:e del cuerpo

En el infinito: Lejos de la superficie del  cuerpo, ‘el flujo se aproxima a las
condiciones de flujo libre. Si ¥ es paralelo a x entonces en el mf'mto se cump]e que L

aw_a¢_ym;‘, 6y/_6¢_0 - f(2.‘14)

Estas condiciones se aplican en todas direcciones a una distancia infinita. : ,
En la pared: Si la superficie del cuerpo es solida, es imposible que el flujo pase a
través de ella. Para flujos no viscosos, la velocidad en la superficie es finita y diferente de cero. El
vector velocidad debe ser tangente a la superficie y la componente de la velocxdad normal ala
superficie debe ser cero. .

Nota: La condicion de no deslizamiento aphca solo para flujos viscosos.

2. 10 Flujos elementales bldnmenswnales

2.10.1 Flujo uniforme : ; s :
Es el mas elemental de los ﬂu_]OS pot‘ ' reloc constante y ‘es parale]o al eje x,
satisface la ecuacion de continuidad®yla condncnon deirrotacionalidad. ASI para unflujo
uniforme de intensidad constante V.. se tlenen ]aé funcnones botencxal (ec :15) y: de corriente
(ec. 2.16) que lo definen: : SN » :

- ¢ =V,rcos0

(2:15)
yr =V _rsin0 )
Y
v, =22 _y
e = (2.16)
v,=-l——c%=—l' sin@

2.10.2 Fuente y sumidero

‘En un flujo donde todas las lineas de corriente son rectas y salen desde el punto central O como
se muestra en la ﬁgura 2.2, la velocidad a lo largo de cada linea de corriente varia inversamente
con la distancia al origen O y sus componentes radial y tangencial son V. y V, respectivamente, y
en donde V,4=0. Una fuente o sumidero es irrotacional e incompresible en toda la regién excepto
en el origen donde V.17 — oo,

TESIS COW
FALLA DE GRIGEN S
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- '¢=;l .

—— 2
$§=2.5

et =]

|

™, ; AL S

ol e =2

Figura. 2.2. Representacién de una fuente. Las clrcunf:rencidé‘concémricas son la funcién
potencial. Sus valores de adentro hacia fuera: ¢ = 1,2,2.5y3, las lineas radiales son

las Iineus dé corr;lehfé 'pura v = 1y2.

En la fuente, la dxreccxon de. las lmeas de corriente. estan dirigidas del origen: hacna fuera enel
sumidero -van de:afuera:hacia el: origen. . Un sumidero es-igual a una ﬁ.lenteiperof on’signo
contrario. La velocndad radial tlene una vanacnon inversamente proporcxonal a la dlstanc1a desde
el origen: ' .

que pasa a través de una fuéme o sumldero se supondra que ésta tlene u :
¥, como se muestra en la f’gura 2 3 o s
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Se tiene la expresion para calcular el ﬂujovmé:sjrcrqzw'r :

"AV\V> = 2=2mlV,

El gastoﬁolumét’riéq,porpﬁidéd,dé proﬁjndidad,es,entonces::,,, R

@17

‘Fnyjemc S Sumldcro

Aes'la mtensndad de la ﬁxente f’sxcamente es. el gasto volumemco por unidad de proﬁmdldad
perpendlcular ala pagma . S .

o T2 o o (2.18)
108 1o ) :
ra e
Al integrar las ecuaciones (2.18) con respecto ar y a ose obtie_r{; el potencia‘l de velocidad ¢:
¢ AT 2.19)
27r
La funmon de comente se obtlene integrando las e\presmnes (2 20)
Tow _ 1 = A ]
r o0 " 2 (2.20)
Oy -
iy =0
ar...f
y queda: ]
w=20 w=-2p (2.21)
2 2z
Fuente Sumidero

La circulacion de la fuente y el sumidero es igual a cero porque:
r=-{[(vxP)ds=0
s

2.10.3 Doblete

Un doblete es la composicion de un sumidero y una fuente de igual intensidad y signo contrario
separados entre si por una distancia /. En el limite, cuando la separacién se aproxima a cero, sus
intensidades se incrementan de tal manera que el producto /A permanece constante. La magnitud
del doblete es & = /A.

Com Moam v e
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Las funciones potencial y de corriente son respectivamente:

6= A cosf
2T r ] (2.22)
_ _ A sing
v= 2r r

Las é’ombbriéﬁtés radial y tangencial de la velocidad son:

IS
v, =— —~cos @
2nr®

(2.23)

- : ; v =cy : w=c
Figura 2.4. Lineas de corriente y potencial de un doblete

2.10.4 Vértice

Este es un flujo en donde todas las lineas de corriente son circunferencias concéntricas a un
punto, y la velocidad sobre cualquier linea de corriente es constante y varia de manera
inversamente proporcional a la distancia desde el origen de una a otra linea como lo muestra la

figura 2.5:
P -t A3
—— ~
PG RN
. *1’/’}'\9»1tf 4y
E4
| T
NN
I 4
- —_ R
- @ ==k
TESIS CO.N Figura 2.5. Lineas de corriente y de potencial de un vértice
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de radior:

(2.25)

'0 es‘un- punto smgular enel campo de ﬂu_}O El
de cornente se obtlenen mtegrando las ecuacnones 2 26y

De acuerdb 2.1"’ I‘éméél'jamc')'n” (2 ’74) el
potencxal de velocndad yyla funcxon
227: i ,A

_5;%‘r=° » e ; (2.26)
1o . __ T
roe ¢ 27
10 Y

"4 .
5 = .
yeo =0 .27
A

cr 2

entonces:

$=-3 | (2.28)

W=—I;ln;
2z

Estos fueron los cuatro flujos potenc:ale: mads elementales que existen, y como se vera en la
sxguneme seccion a partir. de ellos se pueden crear otros patrones mas complicados

2.11 Superposicion de flujos

Las funciones potencial de velocidad y de corriente (¢ y ) satisfacen la ecuacion de Laplace y
por ser lineales se puede aplicar el principio de superposicion. Se usan para crear patrones de
flujo de interés practico, como puede ser el de un perfil aerodinamico. Por definicion de linea de
corriente, ninguna de estas lineas pueden cruzase asi mismas o a otras, por eso pueden representar

una superficie solida.
TESIS CON
FALLA DE ORIGEN
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2.11.1 Cuerpo semi-infinito y 6valo de Rankine
La funcién de corriente de estos cuerpos es simplemente la suma de la funcnon de corriente de
cada uno de los flujos que los componen: e ‘

. . A
W =W pgouniforme TV fuente = I or sing + ;0

2 ; @39
El campo de velocidades se obtiene derivando el poiencial:
ol
"’=,ITCE'K=V'°°°30+2—I;\; ~ , (2.30)
v, =%’/.i=—l" sin @ ' o ' ) '
Los puntos de estancamiento se obtienen igualando el campé de velocidades a cero:
!"_,c050+£r—=0 . ’ (2.31)

1osin@ =0

Al resolver el sistema de ecuaciones (2.31) se encuentra que el punto de estancamiento marcado
como B en la figura 2.6 esta situado en (—,ﬁ,‘—n‘ a una distancia 53— del origen:

. . -
—_———

Flu}o Libre : i, Fuente
V—V.,.,rsmo \!‘"—9

A
w-Vrsm6+5-—6'

Figura 2. 6 Cuerpo $¢ml Infln(to Superposicion dc un flujo umfor‘me y una fuente.

Sustituyendo las coordenadas del punto de estancamlento en la ecuacxon del ﬂu_,o potencnal se
obtiene la ecuacion de la linea de: comente del cuerpo de la figura 2 6 : 8

@32

Si a este nuevo patron de flujo, que es mﬁmto aguas abaJo se le agrega un sumxdero se obtendra
un patrén de flujo finito conocido como 6valo de Rankine parecido al de'la figura 2.7:

X CON
T, O {1GEN
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V/_V r51110+—(0 9 )

2.11.2 Cilindro sin sustentaciéon : :
Un cilindro es una forma geométrica basica: E] estudxo de] flu_|o alrededor de-este perfil es un
problema clasico de la aerodinamica. Para obtener su ﬁmcxon de corriente se suman las funcnones
de corriente del flujo libre de velocidad Vv un doblete de mten51dad

w=l lsmH+ s —-—Smg : S S
2 : (2.34)

.
X IS

=V_rsinf| |- ———

e ( t Zzl':,r'J

Al hacer el cambio de variable pz = . la ecuacion anterior se puede escribir asi:

k4
2(:[ o

2

y/=l’mrsin0(l—£;J ' (2.35)

Esta ecuacién es la funcién de corriente del c1lmdro de radlo R de la ﬁgura 2.8, Para obtener las
componentes del campo de velocidades I/, .y V ; se dxferenma la ﬁJncnon de comente

ey i e i ; |
l'_ro(l— (l tco:ﬂ{] "J,( ](l cmg) e e (2.36)

1,=-2Y o -[(r rsin 0) (1 - 5;)(1-; sin 0)] = —(1 + B Jl sin@
: " e

TESIS CON
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I, = (i a .
‘ [ ) = 2.37)
Iy —-—[l +£JV sing
o r
Para localizar los'puntos de estancamiento se define "V =0 "y V=

(1_1:_];’ cos6 =0 , | (2.38)

i ~ .
: (H-—I-e——] sin@=0
Resolviendo el sistema de: ecuacxones para (r,8) se encuentran dos pumos que sansfacen la

ecuacion, es. decir,. dos puntos ‘de estancamiento que se localizan en los: puntos A y B cuyas
coordenadas son (R, 0) y (R 'n:) respectlvamente y se muestran en la ﬁgura 2. 8 :

- —_ \',”=() .......... W=l e W=2 e =3 — =1

Figura 2.8. Cilindro sin sustentacién. Se muestran las lineas de corriente

,,,_;-3-2 ~1,0,1,2.3

La manera de encontrar la funcién de corriente: que representa al cilindro, es mediante la
busqueda de la funcion que pasa ‘por: cualquxer punto- de -estancamiento, sustituyendo las
coordenadas del punto A o el B en la ecuacion de corriente del flujo (); asi se obtendra que y =0.
De tal manera que la ecuacion de la lmea de comente que pasa por estos dos puntos es:

2

=V_,r5in0(l—-£)=0 (2.38)
r

TESIE CON
FALLA DE OKIGEN
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Esta.ecuacion descnb :
encuentra dentro de este
(y =0) viene: de] ﬂu_|o libr
solido; y el ‘exterior: no se
solida del cnhndro cuyo radlo es ﬁJncxon de la velocxdad del flujo libre V/_, y la intensidad del

n c1rculo de radlo R como._ el de la: ﬁgura .8. Todo el flujo. qué se

doblete x; como lo demuestra la ecuacién R= X
SR B O S L S R 27V,

Se puede ver que el patrén de flujo es simétrico con respecto a los dos ejes coordenados, por lo
tanto, la distribucidn de presiones también es simétrica sobre los dos ejes, esto quiere decir que la
distribucion de presiones en la parte superior del cilindro es compensada con la de la parte
inferior, y 1o mismo pasa con las partes izquierda y derecha. Esta observacion hace concluir que
el cuerpo esta en equilibrio, es decir, no existe ninguna fuerza de arrastre o de sustentacidon. Este
hecho es dificil de creer porque la vida cotidiana nos ensefia que cualquier cuerpo cilindrico
expuesto a un flujo de aire experimenta un arrastre. La razon por la cual el resultado del arrastre
es cero, es simplemente que los esfuerzos cortantes que actuan sobre la superficie del cilindro
debidas a la friccion viscosa se desprecian por las razones expuestas en la introduccion de este
trabajo. Este fendbmeno se conoce como la Paradoja de d’Alembert, la cual fue solucionada a
principios del siglo XX por los trabajos de Prandtl sobre la Capa Limite.

La distribucidon de velocidades sobre la superﬁcxe del cilindro (cuando r=R) la dan las ecuaciones
(2.36): .
vV, = o.zf, (T | (2 39)
V‘,5= “—21/m sin @ R P
En la superficie del cilindro, el vector V ‘es normal a la superficie, entonces la ecuacnon ('7 39) es
consistente con la condicion de frontera que dice que la componente de la ve]ocxdad normal ala
superficie debe ser cero (deﬁmclon de ]mea ‘de corriente). : :

El coeficiente de presién para el cilindro‘Se obtiene sustituyendo Vs en la ecuacion (2:6):

L Fe 2 2 -
Lo - -2 si g
C,:=l"(l—l,—] =l_(_2,_;_sm_0_) =1—-4sin*0

‘~c,=x—4sin"o (2.40)

El valor de C,, varia desde 1.0,.en los puntos de estancamlento (bo de. de ataque y de sahda)
hasta -3.0 que es el punto de ma\nna velocndad La distribucion’de presiones esta representada en
la figura 2.8. e

TESIS CON
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~-~Coeficiente de Presion

180

Figura 2.8. Distribucién adimensional de preslérr\es;alrrerdejdér:»dc Iu superﬂciede un cilindro.

2.11.3 Cilindro con sustentacién G ,
El estudio del patréon de flujo alrededor de un cilindro. sin:sustentacion, no.es muy (til para la
aerodinamica. En cambio existen otros patrones de flujo. alrededor de un cilindro que tienen una
distribucion de presiones en la que existe una diferencia entre la’ parte superior e inferior lo que
ocasiona una fuerza perpendicular al flujo libre conocida como fuerza de sustentacidén. Este
patron se logra superponiendo el flujo sobre el cilindro sin sustentacién y un vértice de intensidad I".

La funcidn de corriente del cilindro sin sustentacion es la ecuacion (2.38) y la del vortice es:
v="Lllnr+cCre
2R

El valor de la constante es arbitrario, por lo tanto se. definira su valor como funcion de [y de R:

Sustltuyendo esta ecuacnon en: la antenor se obtlene la funclon de corrlente de un vortice  de
intensidad I". : : L :

La funcion de corriente que resulta de la suma del vértice y el cilindro es entonces:

g : 2 A L A . | . .
V/:V,,,rsinO(l—Bz—]-f-—-I:-lnr- (2.41)
r 27 R

TRSTS CON
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Cuando =R y para cua]qu:er valor de 0, el valor de w se hace cero, entonces se tiene la ecuacion
de.una circunferencia de radio R. La. ecuacnon (2 38) es.un resu]tado de la ecuac:on (2 l) cuando
I'=0. . : : . e

La figura 2.9 representa las lineas de corriente:del cilindro con:sustentacion;; la ales no son
simétricas con respecto al eje horizontal. Sélo’ hay simetria’ con respecto -al eje sertical. Esto
significa que se tiene una fuerza normal finita’ (sustentacnon) Y- no existe una ﬁJerza ‘de arrastre.
Como al flujo se le agregd un vortice de intensidad T, ahora existe ung qlrcu]ac on alrededor del
cilindro cuya magnitud es el mismo valor I':::

El campo de velocidades se obtiene derivando la ecuacién (2.41):

s (1)
l,_(l r‘]l cos @ . (2.42)

R? . r
17, == 1 +—— [I" G- —
i ( r:] « 51N P

Al igualar las’ componentes de la velocidad a cero y resolver el SIstema de ecuaciones (2.43) se
encuentran los puntos de estancamxento (r,0)

= (1 - —:—JI; cos@ =0 :
: r? : (2.43)
¥, ——(I-i--ll-—)l"t sinf-—=0
-
El punto de estaﬁCérﬁiento se encuentra en 0= arcsin[ r ) (2.449)
T R T T 4zl R ‘ ‘

Como Tsnempre es posmvo 6 esta Iocalxzado en el tercero .y en el cuarto’ cuadrantes Esto
significa que sélo- pueden haber:dos* puntos de estancamiento en la -mitad’ mfenor del cilindro;
como los puntos A:de:la ﬁaura 2.9-que estan localizados en (R,0) donde 6 esta deﬁmda en la

ecuaciéon (2.44); Este resultado es so]o valido cuando _I' _ _,.
1Al R

Figura 2.9 Lineas de corriente sobre un cilindro con sustentacién con los
puntos de estancamiento en la parte inferior,
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SEmomnE
eatis =2 sin g s | : 2 2.46
c =1—[—'~] el et 2aR =l—[—‘.’.sin0—;—r—} (2.46)
' e | 3RV, ,

Las siguientes graficas muestran la distribucién de presion de un.cilindro con sustentacion para
distintos valores de I" que generan pUntos‘de,estancamiento en diferentes posiciones.

La primera de ellas, figura 2.11, ‘muestra ‘que hay dos puntos de estancamlento en el tercer y
cuarto cuadrante, esto es cuando "' <4zl R

....... TN s
- 270 80 -90 N 90 80 270
ol 0[]
s 3l
[¢) | .4
o
-6
-7
-8
y 2le

Figura 2.11. Distribucién de presiones para I" < 474’ R

La figura 2.12 muestra un solo punto de estancamiento que esta localizado en (R,270°) cuando
=4z R.
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Figura-2.12. Distribucién de presiones para "= 4z R

Y por ultimo, cuando I’ > 4irI/wR el punto de estancamiento esta fuera del cilindro a un éngulo
de 270°, es decir, el punto esta en (R+c,270°) donde c es una constante. Figura 2.13

.8 or°

Figura 2.13. Distribucién de presiones para I' > 471 _ R

Como se puede ver en las tres graficas anteriores, las presiones del lado izquierdo, (90° <0 < 270°)
se anulan con las presiones del lado derecho del cilindro (270° < 0 < 90°) es decir, no hay
diferencia de presiones y por lo tanto no existe ninguna fuerza en direccion del flujo libre que

desequilibre el cilindro. Esto significa que no existe una fuerza de arrastre.

Lo anterior se puede demostrar matematicamente de la siguiente manera:
El coeficiente de arrastre Cd, estd dado por la siguiente expresion:

TESIS CON
FALLA DE ORIG..

s as L j s
Cq = % E.;(CM =Ch )d-" = i 3]; C,,,,d_v—; BJ;C ,:.Id."

. N = i B '2’{ : : .
C,y= ICF”cosaz’(‘)—‘%J-C,,_‘, cos &0

I N Y )

Convirtiendo la ecuacion anterior a coordenadas polares donde y = Rsin0 y dv = Rcos 640 y ¢=2R

' El primer término de la ecuacién anterior integra la parte superior del cilindro, desde el borde de ataque hasta
el borde de salida, el primero estd en O=n y el borde de salida esté en 0 =0. Y el segundo término, integra el

Con Mo Ve
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En esta ecuacion, Cpuy. Cpu estan dados por la misma expresxon analmca en termmos de Cp, por
eso la ecuacion se puede simplificar a un solo termmo i = S

o S ,]:.n,: l::r S
:[‘ , c‘c.?saylﬂyf E‘.[C:"F?saleé—E':!'Cj"‘c.oséd,g e

NI—'

. . . N : "‘. ) VL . . Lo N by g
Sustituyendo} :fla::dgﬁni(:ién!— c_ieg Cp——‘:en:,lar: ,ultlmyaf»ecu’acxon,r:ry:r:sablendo ~que.. J‘cos 6dO =05

|sm 0c050(10 0 y J'sm 0c050c/0 0
se obtxene ;. E 5

Cy=

][l—(—’sme-— I - ] ]cos(kl&:O
° 2z,

Lo cual confirma lo observado en las graficas de distribucion de presion, figuras 2.11 a 2.13.

w|._.

De la misma manera, en estas graficas se puede ver que existe un desequilibrio de presiones entre
la parte superior del cilindro (180° < 0 < 0°) y la parte inferior. Esta diferencia de presiones
provoca una fuerza en direccion vertical que es conocida como Coeficiente de Sustentacion. Para
calcularla se hace lo mismo que con el de arrastre:

C, = :[C,,.,dx——:!'Cp.udx

Convirtiendo la ecuacion anterxor a coordenadas polares donde x=Rcos® y dx=-Rsin@io se
obtiene: . . i .

De igual manera Cy; y Cpu estan deﬁmdos por.la mi
ecuacion anterior queda:

a expresion analitica de Cp, por lo tanto la

,C'%’-f_)‘z_{,,cas‘_%?"",

coeficiente de arrastre sobrela superficie inferior del cnllndro ahora desde 0=n hasta 9 I, (Desde el borde de
ataque hasta el borde de salida). T
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Sustltuyendo el valor de Cp y con la 1dent1dad'~que dlce que jsmf)a'@ 0. J'sm 0d0.=0.Y

J'sm 0dg =0 se obtnene que el coeﬁclente de suste‘ acxon'esta dado por

s @47)

De la det’mcnon de C,, la fuerza de sustentacnon por umdad de’ longltud (envergadura) L se
obtiene de: . L v S

L—q SC, = lp,, SC, e '(2.48)

El area S= ’7R(1) combmando las ecuac1ones 2 47 y 2 48 se obtxene 51mplemente que

b} Perfil con circulacién finita I'>0

2 M. Wilheim Kuﬁc'(18674]944) Matemdtico Alemdn. <+
Nikolai E. Joukowski {1847-1921) Fisico Ruso
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Un flujo con sustentacién se obtuvo sumando un-flujo-libre; un-doblete y un vortice- Estos tres
puntos son irrotacionales en todos los puntos del flujo, excepto (para el vortice) en el origen. Si se
calcula la circulacién alrededor de cualquier curva que no contenga el origen, se encontrara
que I'=0. En cambio cuando se calcula la circulacion alrededor de una curva que contiene el
origen donde existe la singularidad del vortice (V x}”) es infinita, entonces ' toma un valor
finito. Esto mismo pasa con el flujo alrededor del perfil de la figura 2.14, si se calcula la
circulacion alrededor de la curva a), entonces =0y si se calcula la circulacién alrededor-de 4)
entonces [ toma un valor finito. : ‘

Como se vera mas adelante, el flujo que pasa sobre un: perfil esta sintetizado - por vortices
distribuidos en la superficie o dentro de él.. Como cada uno de ellos tiene una singularidad, si se
toma una curva alrededor del perfil, el valor de I' serd igual a la suma de la intensidad de los
vortices distribuidos en el perfil.

La razon fisica por la que se generan fuerzas en cualquier cuerpo sujeto a un flujo, es la
distribucion de estuerzos normales y cortantes en la superficie del cuerpo. El Teorema de Kutta -
Joukowsky es solo una manera de expresar las consecuencias de la distribucién de presiones
sobre la superficie. No es valido decir que la circulacion produce la sustentacion, mas bien, la
sustentacion es debida al desequilibrio de la distribucidn de presiones en la superficie.

Lo importante de este teorema es que en la teoria del flujo potencial es mas facil determinar la
circulacion alrededor de un cuerpo, que calcular detalladamente la distribucion de presiones. Una

vez obtenido I', calcular L’ es muy sencillo.



Capitulo 3

En el presente capitulo se explica el método de paneles y algunas de las variantes que se han
desarrollado. Los métodos estudiados son a) el metodo de paneles de fuente e] cual es la base

para entender cualquier método de paneles de-vortice, b) el metodo d' Lpaneles de vomcndad

constante, en donde s6lo se usan vortices cuya magmtud es constante a Io largo de cada panel c)
el método de paneles de vomce de variacién lineal, en e] cual la magnltud de] vomce varia

linealmente a lo largo de cada pénel.

31
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3.1 Método de paneles de fuente |1] SRR ,
Este método sirve para conocer la distribucion de fuentes alo largo de un perﬁl el cual no
presenta sustentacion por no tener una circulacién definida.

Una hoja de fuentes es una linea que une un namero infinito de -fuentes-de mtensxdad
intinitesimalmente pequeifia, una al lado de otra como se muestra en la figura 3;1..

Flgura 3.1, Hoja de Fuenfes

La intensidad de la. fuente por unidad de longxtud alo largo de Ses A= A(s) o sea, es el flujo
volumétrico por unidad de profundldad (dlreccxon Dy por umdad derlongltud (dlreccwn 8) en "/,
La lntenSIdad de una porcxon mﬁmtesnmal de a’s es lgual a Ms o

Un punto P.en eI ﬂuJo se encuentra a una dlstanc1a r desde d.s La pequena seccxon de la hoja de
fuentes de mte sndad “dds - induce - un potencxal mﬁmtesnmalment - pequeifio, - d¢ en P. El|

potencial de una fuente esta dado por ) _.2-2-_1nr y un potencna vde magmtud mﬁmte51mal es

Jdg = 4‘!3— Inr

2T

Para obtener el potencial de. velocndad total en el punto P mducndo por toda Ia hO_]a de fuentes
(desde « hasta 'b) se integra la ecuacién anterlor , :

¢(x y) I—-———lnr 7 L))

Se tiene un cuerpo de forma arbitraria en un ﬂuJo uniforme con velocidad V., cuya superﬁcne se
cubre con'una hoja de fuentes, la intensidad A(s) varia de tal manera que la accion conjunta del
flujo uniforme y la hoja de fuentes hacen que la superficie del cuerpo sea una lmea de comente
como lo-muestra la figura 3.2. T

TESTS COF
FALLA DE ORIGEN
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'\ = Als)

_‘{‘:}fe

Hoja de fuentes en la superficie del
cuerpa, con {(s) calculado para haces 1a
superficie del cuerpo una linea de comente

Flujo sobre ei cuerpo de

FIIJ]O Umfox'ne una forma dada

Figura 3.2. Superposicion de un flujo uniforme y una hoja de fuentes en un cuerpo
para producir un flujo sobre el cuerpo :

El problema es encontrar la funcién A(s) que cumpla esta condicion. Para lo anterior se usara el
método de paneles de fuente. Como los tnicos flujos que se usaran son fuentes'y un flujo libre, la
circulacion alrededor del cuerpo es cero y por lo tanto no hay sustentacion.: Como se vio en el
capitulo anterior un flujo uniforme sumado a una fuente o sumidero, producen un cilindro sin
sustentacion. Al agregarle un vortice éste produce sustentacion. Lo mismo sucede con el método
de paneles.

Método:
Se hace una aproximacion de la hoja de fuentes utilizando una serie de paneles, como muestra la
figura 3.3. Cada panel tiene una magnitud 2 por unidad de longitud que es constante en todo el

panel pero puede variar de uno a otro.

Si hay » paneles, las magnitudes de las fuentes por unidad de longitud seran 34, »2.... ».n. Estas
magnitudes son desconocidas. El método consiste en encontrar la magnitud de cada una de las
fuentes para lograr que la superficie del cuerpo sea una linea de corriente del flujo libre, y que
ademas cumpla la condicion de fromera que dice que la componente normal de la velocidad del
flujo en cada punto de control es cero'. Esta condicion se establece de manera numérica.

Ax, »)

direccidén del panel -
7~

P
<5 .
Direccidn del
+7 Mujo libre —
P -

(X,. y,) l

.Puntos de

controf ni

" Figura i3'.,3”l)‘isffribuci6n de pdneles sobre la superficie de un cuerpo de forma arbitraria

' La componente de la velocidad normal a una linea de corriente es por definicion igual a cero.

TESIS CON o
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Un punto P que esta en el -flujo-libre-en: (x;y) esta’a-una’distancia rp de cualquner punto en eI
panel j. Dicho punto tiene un potencial” de velocndad mﬂuencnado porel panelj de magmtud

—;?-Llnr,;l"f{slv o R

P provocado por los " paneles es lgual a la suma de los potencnales de’ todos ellos

4(PY=3" a4, =i,—'/-fjm)-,,,a’s EN i (3.3)
1= EIRS 2 i e . ; . .

/. Debido a que P puede estar en cualquler lugar se Ie ublcara entonces en el punto de control del
panel /, de tal manera que las nuevas coordenadas de P seran (xiy y,)

B(x,v,) = Z "7” (3.5)

S gl

/(i, ,.x ), +(«szj:_i , 3.6)

Como se puede observar en la figura 3.3 ‘,6, es el angulo que forman Vao'y 77, ,la componente de
: 6D

Cuando V', es positivo sale del cuerpo 'y negatwo cuando tnene dlreccmn hacna dentro del

cuerpo, y la componente normal de la velocxdad mducxda en ¢ x, y y,) por los paneles de’ ﬁjente es:

I normal al paneli,es V., =V_.5, = V cos,B

“7-—[¢(x..7.,)] S (3 8

Al derivar la ecuacion (3.8) con respecto a 7,, se tiene un punto singular ya"que ¥, queda en el
denominador y cuando /=/ la ecuacion se mdetermma En este caso la. conmbucnon a la derivada
es sxmplemente : : LA 5

i (lnr )d.S L e i (3.9)

De esta manera se obtiene: Vo= i-;—i——"—f
! : 2

control por los demas paneles
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Para evaluar la’ condxc:on de frontera, la .componente normal de'la velocxdad del ﬂu_|o enel punto
de comrol del panel i debe ser 1guél a cero. Es ‘decir, la.suma del ﬂu;o libre (V. ,) mas el panel

de fuente (V )

Vm'"”;;[/';—_-(j S o 7 (3.10)

Sustltuyendo las ecuaciones (3 7) y (3 9) en la ecuacnon (3 10) se obtlene la ecuac:on basnca del
metodo de paneles de fuente S F L T T o e :

‘vi’;iii._[—(lnr‘,)ds X1 cosﬁ,

2 27

(3.11)

La anterior, es‘una ecuacion algebralca hneal ‘conn. mcogmtas ?.1, Yo que representa la
condicidn. de ﬂujo en la frontera evaluada’en el puntode’ control del’ panel ‘i.7Al resolver: este
sistema’ de ecuaciones, se obtiene tina’distribucion de paneles que’ hacen qu ]a s upe‘ﬁcxe del
cuerpo sea una linea de corriente aproximada al perfil que se esta calculando.: ’

La aprommacnon anterior, se puede hacer mas exacta mcrementando el:
ejemplo, se puede hacer una buena aproximacién a un c1lmdro usa
perfil aerodinamico sélo se necesitan entre 50 y 100 [2].

Una vez resuelto el sistema de ecuaciones, el valor de la ve]ocnda
cada punto de control, puede ser calculado para obtener el coeﬁcnente de presion’ en'cada panel

La distancia a lo largo de la superficie del cuerpo es S entonces -laicomponente:de:la velocndad ;
del flujo libre tangente a la superficiees V,,, = V sinf, = o

La velocidad tangencial I/ en el punto de control deI panel i mducndo por todos' los paneles se
obtiene diferenciando la ecuacion del potenc1a1 (3.1) con respecto a S. -

n A
1% =@—= peen —a—lnr ds‘

] (3.14)
T aS S onhes

La velocidad tangencial sobre un panel de fuente plano inducida por el mismo panel, es cero. Por
lo anterior, en la dltima. ecuacion el término correspondnente a j=i es cero. La velocidad total i3,

en la superf'cue en el punto de control del panel iesla suma del ﬂu_|o libre V., y del panel de
fuente 1, : : 1

J=l

V =V, +V, =V, sin g, +Z/Jj'—lnr ds, (3.15)

TESIS COV
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El coeficiente de presién.en el 'pru'ﬁ'to de"v conifdl!del panel i's:e,,ob’tié_neldé;,l'a"fdéﬁrﬁ’c,i;éﬁ;giféw(;pfii';, S

3.2 Método de p.meles de vortlce constante 2]

En’la“seccion anterior se ‘estudio” el-método de- paneles-de-fuente; el cual solamente se‘usa- parar——' e

calcular una funcién de corriente, que describe el flujo a través de un perfil de cualquier seccién
transversal sin predecir sustentacién, ya que el valor de la circulacion es igual a cero. e

El método de paneles de vértice, como su nombre lo indica, tiene una hoja de vortices distribuida -
a lo largo de toda la superficie del perfil, generando asi una circulacion, y por lo tanto una fuerza
de sustentacion de acuerdo con el teorema de Kutta-Joukowsky.

Para lograr que el perfil aerodinamico sea una linea de corriente, se hace lo mismo que con el
método de paneles de fuente, solo que ahora en lugar de fuentes y sumideros, se tendran sélo
vortices de magnitud constante a lo largo de un panel que pueden variar de un panel a otro.

Si se tienen » paneles en el perfil, la magnitud de cada panel por unidad de longitud sera
Y. ¥:.7s....7,. Estas magnitudes son las incégnitas que se tienen que encontrar y ademas deben

satisfacer la condicidon de Kutta y la condicion de frontera en el punto de control de cada panel.

Método:

La distancia medida a lo largo de la hoja de vortice es s. La magnitud de la hoja.de vértice por
unidad de longitud a lo largo de s se define como:y = y(s). Entonces, la magnitud de una porcién-
infinitesimal ds de la hoja es /s. Esta pequena seccion de la hoja de vortice puede ser. tratada

comio un vortice separado de. magmtud wis ..

Esta porcion, ;ds mduce una veloc1dadlmﬁmtes:malmente pequeiia, dV, sobre el punto P
localizado en (x,’ ) auna dlstancnar desde a’.s SR - ,
: : 2 Y us e e e g L BAan

La dlrecmon de b esperpendlcula al vector r' _como se puede observar en la figura 3.3. La
velocidad |nducnd _Ia hola de vortice es la suma ‘de” todos _los" elementos
infinitesimales o que:forman_ el perfil.- El potenmal de veloc:dad mducndo en P por un sélo

elemento dlferenCIal es:

d¢ -_”eds',~ i . @as

Ahora, el potencnal de velocxdad mducndo en P por toda la- hoja_ de vomces es la suma de cada
diferencial desde el borde de ataque hasta el borde de sallda S
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vomce es tgual a la magmtud de éste,.y la 01rcu1ac:1on alrededor

La cnrculamon I‘ alrededor de

‘r= j s (3.20)

El potencna] de velocxdad provocado por un’ panel_] es inducido en un punto cualqulera Por. .
ejemplo, en el punto de control del panel i el potencxal de velocidad es igual a: ’

1 :
s O L BED

La integral se calcula a lo largo del panel j cuya longitud es S; y como la magnitud del voértice es
constante, puede salir de la integral.’ Para calcular el potencial de velocidad que todos los paneles
ejercen sobre el panel /, sélo se tiene que sumar la ecuacién anterior desde j=1 hasta ».

El vector que une al punto de control del panel i con el panel j es 7, y forma un angulo 6, con

respecto al eje de las abscisas, def'lmdo como:
A\ . (3.22)

¢ J

9 = arctan

Entonces,

¢(x,‘..v,)r# —szr—;jla‘,ds, , SR (3.23)

Esta funcién representa la contribucion de todos los pane]es al potencnal en e‘lk pu;n‘to de control
del panel /. , ot AT

El flujo libre también contribuye al potencxal en el punto de contro del pan l ‘i;;y:como los dos
flujos son potenciales, se pueden sumar para’ obtener e] potencnal total sobre el‘punto de comrol
del panel / debido a todos los paneles y al flujo hbre i .

La componente del flujo libre V, normal al panel i esta dada por la ecuacnon,_l o = Vm cOsﬂ, y la

componente normal de velocidad inducida en’ (x ,y ) es por definicion:+

v, ——[¢(x,,-,)] L (3.24)

Sustituyendo la ecuacién (3. 23) en la 3. 74) se obtlene
A R #) (3.25)
; 2”-‘;677 s :

La condicion de fromera dlce que ]a componente normal al panel i de] potencnal de velocndades
debe ser 1gua] a cero; entonces por superposicion de flujos: .

Vi +V, =0 e )

Sustituyendo las ecuacnones Q. 7) y (3.25) en la condncnon de frontera (3 26) se obtlene la
ecuacion basica del’ metodo de paneles de vortice: v ,
7 cos 3, — Zr’I o (3.27)

Sox 61] ds; =

oMV
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Donde los valores de Ia integral dependen de la geometria: de cada panel Es una ecuacnon lmealf

con » incognitas y,, 75 ¥s....¥, Y representa la condncnon “de 'frontera del 7flu_|o evaluada enel

punto de control del panel /. Ya que lo que interesa conocer es el efecto en todos los paneles la
ecuacién (3.27) se apllca para. los n péaneles y asi: queda un sxstema de’ n ecuaciones.con #

mco"mtas

La funcién de corriente debe satisfacer la condicién de Kutta para poder fijar el valor de I' y que
no quede como un parametro. La condicién de Kutta fue obtenida experimentalmente y dice: un
cuerpo en movimiento con un borde de salida afilado sumergido en un fluido crea a su alrededor una
circulacion de magnitud suficiente para mantener el punto de estancamiento trasero en el borde de
salida {7]. Esto significa que en el borde de salida las velocidades en la parte superior e inferior
deben ser finitas e iguales. Esta condicién aplicada al método de paneles quiere decir que si los
dos paneles en el borde de salida (el superior y el inferior) son muy pequeiios, al evaluar la
circulacion en esos dos paneles se tiene que y(BS) =0 y se puede aceptar que y, = —y,,,

Figura 3.4 Representacién de la Condlcion de Kutta en los péneles del Borde de Salida (BS)

Al establecer esta ecuacion, queda un 515tema sobredeterminado, es decir de # incégnitas y n+/7
ecuaciones. Para hacer consistente el sistema, la integral de la ecuacion (3.27) se evalua sélo en
n-/ paneles (se ignora u omite un panel) y de esta manera el sistema puede ser resuelto utilizando
cualquier método [2]. Los valores ahora conocidos de y,, »,,5,....7, hacen que la superficie del

cuerpo sea una linea de corriente del ﬂujo y ademas satisface la condicién de Kutta.

La velocidad tangencial en cada punto de control se puede calcular temendo el valor de
vorticidad de cada panel.

Uy
oo T

v s )
e e —— s — — =)

cel o Ma
b -

Figura 3.5. Salto de velocidad faﬁgéncial a través de una hoja de vértice.
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Se tiene una hOJa de vortices en ‘un_flujo' que esta comemda en la region limitada por el
rectangulo.punteado de la: ﬁgura -3.5..Las.componentes tangencxales enla parte superior e inferior
de la velocidad son w, y u,vrespectxvameme y las componentes de la velocidad tangente a los
lados del rectangulo son.v, y. v, La parte superior esta separada de. la inferior por una distancia
dn y'los lados estan® separados por una dlstancxa d.s E] valor de la c1rcu1ac10n alrededor del
rectansulo es por deﬁmcnon

o I"-—(vﬂdn—u ds — v,dn-&-u ds)

arriba y. deba_]o de 1;1 ho_|a Por lo tanto 1a ultlma ecuacion’ quedara

'_},.}d,s (ul—u,)d

(3 28)

Lo -anterior reﬁere a que el salto loca] enla. velocndad tanaenma] alo largo dela ho;a de vomce :
es igual ala magmtud local de la ho_)a S S ‘

Ahora, lo que interesa para encontrar: |a sustentacnon del perfil es conocer los valores de la
velocidad tangencial en la superficie de:éste: La velocidad dentro del perﬁl es’ cero (12=0) y la
velocidad fuera de €l (la que se quiere conocer) es w, entonces: "

y = (u, —uz)z (ul — 0) =u,

Lo cual quiere decir que las veloc1dades locales tangentes a la superﬁcne del perﬁl son lguales a
la magnitud local de » [2]. :

La cnrculacnon debida al panel_; es yj S y por. lo tanto la c:rculacnon total del perﬁl es la suma ‘de
,todos los paneles que lo descnben ‘ : : : :

- ,(3.29) ,

Al conocer:la. c1rculac10n total so re ‘el perﬁl se puede calcular la sustentacnon total por unidad
del ancho de este aphcando el teorema de Kutta-Joukowsky : »

= put mZy, s o (3.30)

OMv
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Y el coeficiente de sustentacion

%p,,V'c

C =

3.3 Método de paneles de vértice de varlacuon Imeal [8]

El método de paneles de vértice de variacion lineal tiene los mismos- fundamentos que los
métodos anteriores, pero en éste la magmtud del vortlce en cada panel no. es constante pues varia*'
linealmente a lo largo del panel. : : L i

La configuraciéon de los paneles y sus caracteristicas, asi:como:las. cbhdiél nes de frontera, no -
amblan con respecto a los otros dos metodos vxstos anterlormente La condxcnon de Kutta

Fanel
Fig 3.6, Distribucién de péncies de vértice de variacién lineal en un perfil

Como se puede ver enla figura 3. 6, el punto (v,,y,) representa las coorden‘a\das"de cualquier
punto en el panel j de longitud S; a una distancia s; medida desde el borde de ataque del mismo
panel. Se xntegra a lo largo de todo el panel, desde (v,.r)) a (v .r.,) : ST

Con este método se generan #+/ valores de y,, que son las incognitas a determinar. Estos
valores corresponden a la magnitud de cada vortice situado justo en el borde de ataque de cada

TESIS CON
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panel. .Para satisfacer.la condlc:on de frontera se, dxt‘erenma el potenmal de veloc:dad con respecto.
al vector normal del panel ‘ Lo :

A :"——¢(»..J ) 0

Resolv:endo la’ derlvada y con un poco de algebra se obtlene

: (3 .754) .

Donde “p'="%,

desde el éjg xa la superﬁcxe del panel y los coeﬁcnentes son

C'nl —J-DF+CG Cn"

3.35
. C‘n:’.y‘ =D+Q% (’1C+DE)G/ ¢ )
Donde :
A=={x, =\, Jeos@, (v, -1, )sino,
B=(v,-x,F+(v, -1}
€ =sin(g, - 0,)
D=cos(g, -0,)
E= (x, -\, )sin(), —(v, -r, )cosﬂl
F= 1,{1 +wJ
B
[ ES
G = arctan| ——L—
B+.1S,
P= (.\-, -, )sin( o, -20 )+ (\ -y )x.os(() ) ;
Q= (-‘" -y, )‘:05( ~-20 ) (‘ [ }J)sm(on - 20)) . (3.36)

Los coeficientes Cn/ y Cn2 representan la velocidad normal en el punto de control del panel 7,
inducida por la distribucion de vortices en el panel j. Cuando se calcula la influencia de un panel
sobre si mismo, /=j, los Cu/ y Cn2 toman los valores de -1 'y 1 respectivamente. A estos
coeficientes se les llama coeficientes de influencia de velocidad normal. k

La suma de los dos coeficientes para i=/ a n y para j=/ a n+/, genera un sistema de »n ecuaciones
y n-/ incognitas. Para poder resolver este sistema se debe agregar la ecuacidon que representa la
condicién de Kutta, que se aplica para asegurar una salida del flujo suave en el borde de salida.
La condicion de Kutta dice que la vorticidad en el borde de salida debe ser cero, usando-la
notacion correspondiente:

Y +7a=0 3.37)

Asi se tiene ahora un sistema de /7+/ ecuaciones lineales y n+/ incognitas:
» Z(Cnluy‘l +Cn2,7',,,)=sin(0, -a) (3.39)
=1

oMy
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Despues de’ resolver el sistema- de ecuaciones’ ‘se puede calcula “tanto velocidad tangencial ‘en

cada punto de control como el coeﬁcnente de presnon

Para calcular la velocndad tangenCIal en cada punto de control se denva el pot n01al de veloc1dad
en /, ahora con’ respecto al vector T tangente al panel Asn se obtlene Ia expresnon de manera

adimensional:

v, =¢os(91 —a)+Z(Ctlny+C12yy_,,,) (3.39)
R ot :

en donde
cely, = —CF+DG C12

Cr2,=C+PF, +(AD+CE)7

A los términos Crl,,Cr2, se les llama coet'cnentes de influencia de la velocidad tangente.

Teniendo los valores de velocidad en cada punto de control de los 1 paneles, se puede calcular el
coeficiente de presidon en cada uno de ellos:

Cr. =l—(5-J‘ o i

(3.40)

Esta tiltima ecuacion al aplicarse a todos los. péheles, da la distribucion de presiones a lo largo de
todo el perfil. La curva obtenida, ﬁgura 2:1,. muestra el comportamiento. que el perfil tendra
cuando esté sujeto al flujo’ bere . : , .
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TESIS CON
FALLA DE OKIGEN

En este capitulo se aphca el metodo a-un perf'] aerodmamlco NACA 0012. Dicho perfil se
discretizo con 12 y 50 paneles los datos de estos su distribucién y los puntos de control, se

obtuvieron con la: funcxon que descrlbe aleerﬁl utilizando Excel. El sistema de ecuaciones, las

matrices de coet‘cxemes Y- los.:;' ectore de: termmos independientes se obtuv1eron con Vlsual

Fortran usando los va]ores de la tabla de Excel Posterlormente con Excel se resolwo el sn}stema

de ecuaciones y se reahzaron los calc 1 esanos para obtener la dlstnbucm de

el perfil y su grafica. El perﬁl se calcu hzando 2 metodos de paneles eI d e ‘esyi'e':lj"d"é

vértice de variacion lineal. Se usaron ]2 y.50 paneles para comparar la precnsxon del. etod'ompéra

lo cual se realizd una graf'ca en la que se. muestran las curvas obtemdas por un mlsmo metodo

para un nimero diferente de paneles
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4.1 El j)érﬁl'NACA';'001'2

Los capitulos anteriores han abordado la teoria del estudio” del metod ‘
capitulo se aplica el método a un perfil de denominacién’ NACA 001’7"
cuya superficie esta representada por la funcion [l]

Figura 4.1a. Perfil NACA0O12.

NE
o~

Figura 4.1b. 12 p&nelesdel ’perfilkNACAOOIZ' y sus puntos de control.

Figura 4.1c. 50 pdneles del perfil NACAOOIIZILyrsu'sb puntos de control.

El perfil seleccionado se discretiza con 12 y 50 péneles que se numeran en sentido horario
empezando desde el borde de salida. Se ha comprobado que los resultados obtenidos utilizando
50 paneles son precisos [2] y se hara la comparacion de resultados con 12 y 50 paneles. La figura
+4./a muestra el perfil y la figura 4/b lo muestra discretizado con 12 paneles y la 4 /c es el
mismo perfil con 50 paneles. En el apéndice B, se muestran las coordenadas de los paneles del
pertil NACA 0012.
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Los programas que manejan eI metodo de paneles para calcular el Cp en. un perﬁl usan
generalmente un solo Iengua_]e de programamon e] cual puede ser’ Fortran Java, C,, MATLAB,

entre otros.

En esta tesis se utilizan dos lenguajes de programacién: Visual Basic y Visual Fortran y una hoja
de calculo (Excel). El motivo para usar estos tres paquetes es sustituir algunas subrutinas y hacer
la programacion mas corta y sencilla resolviendo el sistema de ecuaciones usando una funcion
definida en Excel, ya que este paquete tiene la ventaja de ser muy facil de utilizar y una buena
capacidad para resolver sistemas de ecuaciones de manera muy rapida y precisa.” Los datos
obtenidos pueden ser pegados en cualquier otra aplicacidn y su ambiente grafico es mucho mejor
que el de Fortran porque el ambiente Windows es muy versatil, permite que los datos obtenidos
se puedan usar en otras aplicaciones, y las graficas que traza son mucho mejores que el ambiente
grafico de Fortran o Java.

Visual Fortran se utilizo por ser un lenguaje hecho para resolver problemas numéricos. Si se
tuviera por ejemplo el problema de calcular los angulos de cada panel con respecto al eje x, se
podria pensar en usar la funcion ARCTAN vy la relacion del cateto opuesto sobre el adyacente y
posteriormente indicar en cual cuadrante se encuentra. Lo anterior no es necesario hacerlo si se
programa con un lenguaje de alto nivel, como Fortran que tiene la funcion 474N2, la cual
automaticamente define el cuadrante ya que su contra dominio es 0°<6<180° y

-180°<@ < 0°.

Fortran solo se utilizd para calcular las matrices An y At de cada variacion del método. Dicho
paquete graba los datos de las matrices en un archivo en forma de listado. Esos datos los lee
Excel, pero como los n x # datos aparecen en forma de lista, se tuvo que hacer un programa en
Visual Basic que acomodara los datos en forma de matriz, la codificacion de este programa es la
siguiente, donde n, es el nimero de paneles del perfil:

Sub Anf{) k=k+1

Dim An(13, 13) As Double Cells(k, 1).Select

Dim b, A As Double A = Selection.Value

Dim i, j As Integer Cells(i, j + 1).Select

Application. ScreenUpdating = False Selection.Value = A
=1 Next j

Sheets("An").Select Next i

Fori=1Ton End Sub

Forj=1Ton

Una vez que las matrices estan formadas, se copian y se pegan en otra ho_|a de E\cel que’calcula
las velocidades y el coeficiente de presion de cada panel.

4.2 Método de paneles de vortice de variacion lineal i :
Para explicar detalladamente el método de paneles de vortice de. varxamon lineal se muestran el
algoritmo, el diagrama de flujo y la codificacion del programa :

Nota: En cada paso se indicara qué Software se utilizé y n es el namero de paneles del"perfil

4.2.1 Algoritmo
1. Ixcel. Calcular las coordenadas de las fronteras de 1os n panele
2. Visual Fortran o Ioxcel. Calcular los puntos de control de los " paneles (x,, y.)

-~

."-‘,
N~
o~
el

=

OoMv
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= 1(xb, +xb,.,)

= '()-b +vb.) R
3. 1 /sua/ Fortran o Excel. Calcular la longitud de cada panel (S)

‘Sr = \'/(.\'.'b“l - .\‘b, ) + (.ybnl - yb:)
4. Visual Fortran. Calcular el angulo de inclinacion de cada panel 6,, donde —7 <6, <x

= by — )b,
6, arctan( b, — xb, )
Visual Fortran. Usando dos ciclos anidados, para i=/ hasta n y para j=/ hasta n
6. Visual Fortwran. Calcular las constantes 4,B,C,D,E, F,G,P,Q (Ver capitulo 3)
7. Visual Fortran. Con estas constantes calcular los coeficientes de influencia de
velocidad normal y tangencial, Cn/,, Cn2,,y Cti,,, Ct2,, :
8. Visual Fortran. Si i=j, entonces, Cnl,; = -1, Cn2,,=1; Ctl;; = %ﬂy CI-,J =7
9. Visual Fortran. Calcular las matrices An,, y At,,. :
10. Excel. Resolver el sistema de ecuaciones lineales. Para y; i=/...n.

nel

Z; Anyy', = RHS,

W

En donde para i<n+/:
Any = Cnl,,
An; =Cnl +Cn2

y~1

. [=2,3,.000, 1
An ., =Cn2,, =
RHS, =sin(9, ~«)
y cuando i=n+1:
o Any =An,, =1

An, —o o J=23mun
RHS ST
Esta ultima dechxon es la aphcacnon de la condtcxon de Kutta Y+r.a=0

11 L\ce/ Calcular la velocxdad tangencnal en cada panel

I = cos(0 a)+ZAtU71 0 1 2,
e :
Donde los coeﬁcxentes de velocndad tangencnal se defmen como:

A’:l = C’lll S i : ST e I
t, =Ctl, +Cr2, | _/=23n "
Ar,n =crz,, | £

12. Excel. Calcular el coeﬁcxente de presnones ‘en cada panel y graf'ca —Cp vsx/c
Cp,=1=-V7? :
13. Fin del programa
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4.2.2 Diagrama de Flujo.

x =3 (el + wb,)
¥o= 1 (ot )

ETE oy FT Ty i

An, =Cnl, +Cn2, .,
Ar, =Cr2,  +C12, .,

. 51Soluclc’:un del Sistema
RS CRE U TG ey WY Z A 1 U’Y 'f = RHS:
Y i

P R L
Dr et -0)) e o .
£xle -t -, Jue, R . : i Solucién del Sistema ¢

£ } . v i o

J : H
e Lo Cn2y=1 i V,=cos@, ~u )+ Zl Aty )
AR . H J=
P am Ym0 -3 ) (12 b, - ) l,] =4 i

P Ct
R I L o S

L

LM A DE OG- CR2,
PPN - AN Ter +d 14
Cnz,m 00 Qg [¢ il

L, RO S DG -2,
13 wge PE L (ADSCEXE,
e FEL NC );',&

sigi

si1 I
i

e
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4.2.3 Codnl"muon en Visual Fortrnn Metodo de paneles de vortlce. o

! Método de Pdneles NACA 0012,712 pone/es
PROGRAM Naca0012

dimension xb(51), yb(51), x(51), y(51), :
s(50), theta(50), v(50), cp(50)

dimension gama(51), rhs(51), cn1(50,50),
cn2(50,50), ct1(50,50), ct2(50,50), an(51,51),
at(50,51) ) )

data xb/ 1., 0.933, 0.750, 0.500, 0.250,
0.067, 0.,0.067, 0.25, 0.5, 0.75, 0.933, 1./

data yb/0, -0.010230016, -0.031551101,
-0.052897826, -0.059382422, -0.040132743, 0.,
0.040132743, 0.059382422, 0.052897826,
0.031551101, 0.010230016, 0./

open (unit=1,File="NACA0012VLAN.DAT")
m=50
mpl=m+1
pi=4.0 * atan(1.0)
print*,"Alfa= "
read*,alfa
alpha=alfa * pi/180

! Cdlculo de los puntos de control (x.y), S, y RHS
DO i=1,m
ip1=i+1
x(i)=0.5"(xb(i)+xb(ip1))
y()=0.5*(yb(i)+yb(ip1))
s(i)=sqrt((xb(ip1)-xb(i))**2+(yb(ip1)-
yb(i))**2)
theta(i)=atan2((yb(ip1)-yb(i)),(xb(ip1)-
xb(i)))
rhs(i)=sin(theta(i)-alpha)
end do

doi=1M

doj=1M

If (i .eq.jygoto 2

A = -(x(i) - xb(j)) * Cos(theta(j)) - (y(i).-
yb(j)} * Sin(theta(j))

B = (x(i) - xb(§))**2 + (y(i) - yb(j))**2

C = Sin(theta(i) - theta(j))

D = Cos(theta(i) - theta(j))

E = (x(i) - xb(j)) * Sin(theta(j)) - (y(i) -
yb(j)) * Cos(theta(j))

F = alLog(1.0 + S(j) * (S(j) + 2.* A) I B)

G Atan2(E * S(}) B+A" S(j)

P = (x(i) - xb(j)) * Sin(theta(i) -

theta(j)) + (y(i) - yb(j)) * Cos(theta(i) - 2. . theta(j))

Q = (x(i) - xb(j)) * Cos(theta(i) - 2. *
theta(j)) - (y(i) - yb(j)) * Sin(theta(i) - 2. * theta(j))

cn2(i, ) =D+056*Q*F/S@{-(A*C+ -

D*E)* G/s()
cni(i, ) =0.5*D*F+ C*G-Cn2(,j)

G ‘ctz(i D

’ 2¢ cn1(| J)‘l

end do

(i) S G+ 0.5 P /

sg)+(A D-C*Ey*G/S@"
ct1d, j)-0>5 C F-D™*"

Len2@ ) =1.000
et )= Pi /-2
2= ct2(i, j)‘Pl/Z
3'end do
enddo

) Calculo de coeﬁc:enfes de

mfluenc;a
doi=1M
An(i, 1)— Cn1(i 1)
An(i, mp1) = Cn2(i, M)
At(i, 1) = Ct1(i, 1)
At(i, mp1) = Ct2(i M)
doj=2M
An(i, ) =Cn1(, j) + Cn2(| j- 1)
At(i, ) =Ct1(, j) + Ct2(| j-1)-
end do
end do
An(mp1, 1) =1,
An(mp1, mp1) =1,

doj=2M

“An(mp1,j) = 0.0

end do
RHS(mp1) = 0.0

I Crear un Archivo con la matrizAny
At, y el Vector Theta
write (1,*) "Matriz An"
do i=1,mp1
do j=1,mp1
write (1,” an(i,j)
end do
end do
write (1,*) "Matriz At"
do i=1,m
‘do j=1,mp1!.
write (1 *) at(l,J)

; wrlte (1 ') theta(l)

close (unlt-1)
end -



4.2.4 Resultados

La tabla 4.1 muestra los resultados obtenidos con Excel y Fortran para #n=12. Las columnas X&'y
¥b indican las coordenadas del borde de salida de cada panel, las columnas x e v indican los
puntos de control de cada panel, S la longitud y 0 la direccion con respecto al eje x. El dngulo 6
fue calculado usando Fortran por las razones antes explicadas, y las columnas anteriores las
calculé Excel. La columna V es la velocidad tangencial en cada panel y — C es el coeficiente de
presion.

TABLA 4.1.
panel  Xb Yb x Y s 0 v -Cp
1 1 o 09665 -0.00511501 0.06777649  -2.990076  -0.799588314  -0.360658528
2 0933 -001023 08415 -0.02089056 0.18423786  -3.025607  -0.870043176  -0.243024872
3 075 -0031551 00625 -0.04222446 0.25000871 -3.056412  -0.830562433 -0.310166045
4 05  -0.052898 0375 -0.05614012 0.25008409  -3.11566 -0.726086954  -0.472797735
5 025 -0.059382 0.1585 -0.04975758 0.18400965  3.036788  -0.418056312  -0.82522892
6 0067 -0.040133 00335 -0.02006637 0.07810017 2601912 0.86200852  -0.256939587
7 0 o 0.0335 002006637 0.07810017  0.539681 2422546135  4.868729777
8 0.067 0.0401327 0.1585 004975758 0.18400965  0.1048041 1.825543033  2.332607365
) 025 00593824 0375 0.05614012 0.25008409  -2.59E-02 1.448472734  1.098073262
10 05 00528978 0625 0.04222446 0.25090971  -8.52E-02 1.233748864  0.522136259
1 075 0.0315511 08415 0.02089056 0.18423786 -0.1158857  1.073147711 0.15164601
120933 001023 09665 0.00511501 - 0.06777649 -0.1515166  0.861406013  -0.25797968
1 0

La matriz de influencia de velocidad normal y el vector de términos independientes (seno (6-«) )
calculadas con Fortran en funcién de las primeras 5 columnas de la tabla 4.1 son:

-1 2204 1088 0.563 0.316 0.451 0.082 0.149 0.307 054 1.015 1306 -0944 ) |01
-0.251 -1301 1797 0.816 039 0478 0.094 0.174 0374 0.742 0908 -0.989 -0.247 0.145
-0.096 -0.487 -1.519 1647 0662 0253 0128 0.242 0577 0.692 -0.927 -0.467 -0.095 0.176
-0.0S56 -0.244 -0.664 -1649 152 0502 0215 0425 0574 -077 -0.605 -0.241 -0.056 0.234
0041 017 -0389 -0.815 -1.797 1341 0522 0545 -056 -0.674 -0.374 -0.168 -0.041 0.358

-0.03 -0.126 -0.277 -0.505 -1.005 -2108 1763 0074 -0574 -0.421 -0.258 -0.123 -0.03 0.718
0.03 0123 0.258 0421 0574 -0074 -1763 2108 1005 0505 0277 0.126 0.03 0.274

0041 0168 0374 0674 056 -0545 -0.522 -1.341 - 1.797 0815 0389 017 0041 | |-01s6

0056 0241 0605 077 -0574 -0425 -0215 -0502 -1.52 1.649 0664 0244 0.056 | |-0.284

0.095 0467 0927 -0692 -0577 -0.242 -0.128 -0.253. -0.662 -1.646. 1519 0487 0096 | |-0.34

0.247 0989 -0.908 -0.742° -0.374 -0.174_ _-0094 -0.178 _-033 -0.816 -1.797 1.301 0251 | [-0369

0.944 -1.306 -1.015 -054 -0307 -0149 -0.082 -0.151 -0.316 -0.563 -1.088 -2.204 1 | j-0.402

1 o o 0 o 0 o 0 0 o 0 o 1) 0
=

Esto es un sistema de n-+/ ecuaciones con n+/ incognitas. Se resuelve mediante el método de
matriz inversa para obtener los valores de v, ¥2....Yn+1.

TESIS CON
FALLA DE URIGEN
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Para calcular las veloéidades en cada panel, se Wcak;rulal la rhatriz At:

q.571
0.002
0.002
0.003
0.007
0.019

0.007
0.004
0.004
0.017
\1.094

0.019 -

1.59

1573
0.008
0.013
0.026
0.076
0.081
0.033
0.028
0.071
1.094

187-

$1.082
1,547
"'YO 356 |

0.033

1.879
1.875
0.024
0.051
0.158

0.185 .=

0.1

0.167 . 1.0z

Con esta matnz y el vector 'y, se obuene el vector de veloc1dad Acomo se exphcé al final del capltulo 3
Las fi guras 4 2 muestra.n la dlstnbucmn de presiones obtemda para un angulo de’ ataque de 0 8y

X Superior
a Inferior

T 4

a=0", 12 psaneles

: E; xfc

Q.ro 1

X

a=0", 50 paneles
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Ojix

]
0 . 0.25 ] 05 = " 0.75

oa=8" 12 pancles

w0
[V WU SRS
X

X

X
Xxx
X %
Xxx
Xxx
X X o

FEODODDDRUDOUOGO D000

a=8" 50 pincles
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H

o
|
|
(]
X
X

a=15° 12 paneles

39 -

T

a=15° 50 pancles
Figura 4.2, Resuitados obtenidos para a= 0, 8 y 15°
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Una comparacxon de resultados usando 12 y 50 paneles se muestra en la ﬁgura 4. 3 La dlscusmn
del por qué son diferentes los resultados se plantea al final de este capitulo D

0.6 - Grifica Comparativa
$. N o
044 X X 50 Paneles
XX*XXXXXXX + iZ Péneies
02 * KXx¢ X
bes > > > o S
° X x}, xic
. ﬁ 025 0s 0.75 X
-0.2 +
ns I
X
0.6 { %
0.8
a=0°
254 QGréifica Comparativa
g X
- <+ aneles
: P Xxoe
X;(x
] X
° XX 3¢ e
° '_—YWXWX%%—
XK XHK 3
los | MXX‘X *
x> X
D¢
15
a=8°
;' . Grdfica Comparativa
8]
5 +X X 50 Paneles
. { +12 Paneles
3 X

Mg

' X
o X PO XX X X ¢ -
xxxmxxxxxxxxxxxxxxx%&%%g

b+ 4

a=15°
Figuras 4.3. Comparacion de resultados usando 12 y 50 pineles
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4.3 Método de Paneles de Fuente. : : L i
Para utilizar este método se usaron las primeras 4 columnas de la tabla 4: 1, y posterxormente se
obtuvieron los resultados de las columnas restantes que debido a ‘la’ precxslon del metodo son
diferentes a los valores obtenidos con el método de paneles de var1ac10n lineal:= e :

4.3.1 Algorltmo

i.

2. Vuual Ivor tran 0 Excel. Calcular los puntos de control de los n
x, = (\b +xb,.,)
¥, = 208, + ¥b,..)

3. Viswal Fortran o Excel. Calcular la longitud de cada panel (Sl)

S, =[(xb,., —xb) +(vb,., — yb,)} e ;
4. Visual Fortran. Calcular el angulo de mclmacnon de cada panel 6 d>o,ndve —-7<6, <7

6 = arctan(————~—” b, =28, )

X xh

5. Visual Fortran. Usando dos ciclos anidados, para i=lan, y paraj 1 a n
6. Visual Fortran. Calcular las constantes A,B,C,D,E - '
7. Visual Fortran. Con estas constantes calcular los coeﬁmentes de mﬂuencxa de
velocidad normal y tangencial, An y Ar o :
8. Visual Foriran. Si i=j, entonces, An;; = Ar,d —0 S

9. [Fxcel Resolver el sistema de ecuacrones lmeales Para JL, 1— 1.n

(A2}

n+1

ZAn A, =—sing,

10. L\cel Calcular la veloc1dad tan&enc:al en cad{'p"'nel

: —cos(8)+——ZAr

'JJ"

11. Excel. Calcular el coeﬁCIente de presmnes en cada panel y grafica —Cpvsx
Cp, =1= V’ .

12. Fm delA,prog‘rgma‘i' L
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4.3.2 Diagrama de VFI'ujo 7

x = t{sh,+an.,)
1 RNy )

. Sigi
L
i=1 a 60
1
J=.l.l°....5..0
7 ’ Iy:j\ Si
i —-(\ - \F )YNJ (\ )'b }m,e - sy
f:g‘n(»\fo)) (' i ) AII" =1

. p=(y )7,}mn G, ~An )inn, ;oA =0
, E= B :

L s
L a1k

H s
Can, uC: .ks +245, -‘li)

AC  arctan S, A ovtan!
E E);

Soluclon del Sisterna :
Z Angy', RHS

| solucion del Sistema
: ¥, —-co:(&) )+— ----- ZAr A

s
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4.3.3 Codificaciéon del programa en Visual Fortran. Método de pineles de fuente.

PROGRAM Naca0012 DD = (x(i} - Xb(j)) *
dimension xb(51), yb(51), x(50), y(50), Cos(theta(i)) - (y(i) - Yb(j)) *
s(50), sine(50), cosine(S0), theta(50), Sin(theta(i))
v(50), ep(50), rhs(50), an(50,50), E = (x(i) - Xb(j)) *
gama(51), at(50,50) Sin(theta(j)) - (y(i) - Yb(j)) *
real:: Normal, Tan, A, B,C ,D ,E, Cos(theta(j))
cc.Dpb Normal=(C /2)*
data xb/ Log((S(j) * S(j) + 2* A~ S(j) + B)
1,.833,.750,.500,.250,.067,0.,0.067,.25,0. /IB)+((D-A*C)/E)}*
5,0.75.0.933,1./ (Atan({S(j) + A) / E) - Atan(A / E))
data yb/0, -0 0102300186, - Tan =-0.5*
0031551101, -0.052897826, - Cos(theta(i) - theta(j)) * Log(1 +
0 059382422, - (SG)*sS(y+2~A*S(j))/B)-
0 040132743,0.,0.040132743,0.05938242 Sin(theta(i) - theta(j)) * (Atan((S(j)
2,0.052897826,0.031551101,0.01023001 + A}/ E) - Atan(A / E))

6.0./ Go To3
open 2 Normal = Pi
(unit=1,File="FuentesS50paneies.DAT") Tan =0

3
m=50 an(i,j)=Normal
mp1=m+1 at(i,j)=Tan
pi=4.0 * atan(1.0)
end do
: Calevio de los punios de control (x,y), S, v end do
RHS
DO i=1,m |Almacenar Matriz An
ip1=i+1 write (1,*) "Matriz An"
x(i)=0.5*(xb(i)+xb(ip1)) doi=1,m
y(i)=0.5*(yb(i)*yb(ip1)) doj=1,m . )
s{1)=sqrt{(xb(ip1)-xb(i))**2.+(yb(ip1)- write (1,*) an(i.j)
yb(i))**2)) print*,i,j,An(i.j)
theta(i)=atan2({yb(ip1)-yb(i}),(xb(ip1)- end do
xb(1))) end do
sine(1)=sin(theta(i))
cosine(l)=cos(theta(i)) : tAlmacenar Matriz At
rhs(i)=sin(theta(i)-alpha) write (1,*) "Matriz At"
end do do i=1,m
do j=1,m
dor=1M o write (1,*) at(i,j)
RHS(i)=sin(theta(i)) print*,i.j,At(i,j)
end do
doj=1M end do
if (i.eq.j) go to 2
. . |Almacenar Theta
A =-1 7 (x(i) - Xb(j)) ¢ write (1,*) “Theta"
Cos(theta(j)) - (y(i) - Yb(j)) * Sin(theta(j)) do i=1,m
) B = (x(i) - Xb(j))**2. + (y(i) - print*,i, Theta(i)
Yo(j)2. ) . ) write (1,*) Theta(i)
C = Sin(theta(i) - theta(j)) end do
CC = Sin(theta(j)) * Sin(theta(i))- =~ - end
Cos(theta(j)) * Cos(theta(i)) .
) ~ D =(y(i) - Yb(j)) * Cos(theta(i)) - close (unit=1)
(x(i) - Xb(j)} * Sin(theta(i)) end
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4.3.4 Resultados

El sistema de ecuaciones de 1 x 1.para A;, A>.... A, calculado con Fortran es:

31416 0.0361 00314 0.0272° 00216 00113 00149 -~ 005 0.1085 02213 07243 2.4689 -0.151
0.0045 3.1416 - 0,018 - 0.0208 * 0,0195 - 0.0112 ° 0.0161 - 0.0592 0.1529 05408 2.252 0.0568 -0.116
0.0045 0.0095' 3.1416 0.0255° 0.0263 * .0.016 0.025 '0.1107 .0.4839 1.943 0204 0.0107 -0.085
- 0.0069 -0.0193 . 0.0257 - 3.1416 - 0,0405 - 0.0291 .. 0.0552-.0.3913:.1.6774 - 0.3912.. 0.0568 _0.0089 . |..... (0026 1 .
0.0133° 0.0395 - 0.0646° 0.0762 *-3.1416° 0.0681 ' 0.2222 :1.4811-0.6516. 0.1655 0.0564 0.0144 0.1046
0.0383 0.1173 02057  0.3117 0.4019 3.1416 1.2267 "1.2845 05233 0250 01276 0039 | 0.5139
0.039. 0.1276 0259 05233 1.2945 1.2267. 3.1416 04019 0.3117 ' 0.2057 0.1173 "0.0383 . |9.5138
0.0144  0.0564 ~0.1655 06516 ~1.4811 . 0,2222°. 0.0681 - 3.1416 .0.0762 0.0646 0.0395 0.0133 0.1046
00089 0.0568 * 0.3912 ' 1.6774 ' 0.3913 0.0552  0.0291 0.0405. 3.1416 '0.0257 0.0193 0.0069 - | -0.026
00107 0204 1843 04839 0.1107 0.025-.0.015 0.0263 ' 0.0256 31416 0.0095 0.0045. |- |-0.085
00568 2252 05408 0.1529 0.0552 00161 00112 0.0195: 0.0208 0.018 3.1416 0.0045 -0.116
Lz,asss 07243 102213 01085  0.05 00148 oona "06215 00272 0.0314 - 0.0361 31415/" -0.151

El sistema se resolvid de la misma manera que en; el metodo de paneles de vomce de variacion
lineal, se. invirtio la matriz y se multlpllco po el" vector de términos: mdependlemes ‘De esta
manera se obtuvo el vector solucron para A , : :

A=[-0.024 -0.02 20,017 ooo7 0.01 01]50115U0018 0007 0017 o 074]’

La matriz Al que son Ios coef’cxentes de mﬂuen a de. velocndad tangenmal tamblen se calculo
con Fortran y es:: g S

€ 0 -1.862 -0.765. -0.427  -0.227 . -0.083. 5 -0.413 =073 -1.652 0584;
05515 . 0 ' -1.315 -0547 -027 . -0.096 . -0.095 . 20519 -1.112 0.4423 05374
0.1979 09037 0 - ¢1.096° -0.399 --0.131°:-:0.129" ©.0,857.'0.2541 ~0.824 0.1968
01141 03985 1.4008 0  -0905 -0.226 -0.216° 0.0613 0.8912 0.3898 0.1137
0.0827 0.2682 05474 1.3128 0O 062 -0.491 0.8692 0.5123 0.2638 0.0825
0.0617 0.1967 0.3779 0.6951 1.7197 0 -1.089  0.5385 0.5275 0.3405 0.1898 0.0613
-0.061 -019 -0.34 -0.527 -0.539 1.0889 o -1.72 - 0695 -0.378 -0.197 -0.062
-0.082 -0264 -0512 -0.869 02081 0.4905 ~0.6199 - .0 . 1313 -0.547 -0.268 -0.083
-0.114 -038 -0.891 -0.061 06726 0.2163 -0 -1.101 -0398 -0.114
-0.197 -0.824 -0.254 0.8572 0.375 - 0.129 10964 O  -0.904 -0.198
-0537 -0.442 1.1122 05192 0.2629 0.0952 1’05474 1.3147 0  -0.551

(0684 16523 07296 04128 02226 0.0824 . . 0.4267 07651 1.8618 O

J

Con esta matriz y el vector 4, se pueden calcular la velocidad tangencial de cada panel y su
coeficiente de presion. : b : L , :

La tabla 4.2 muestra los datos completos par_a'urj\' 'perﬁI'N‘ACA'OO412 usando el método de paneles
de fuente con 12 paneles, estos resultados fueron calculados con Excel:
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Tabla 4.2

panel Xb Yb x y s 4] v
1T 07 09665 T -0.00511501 0.06777649 -2.990076  -0.930817143
2 -0.01023 0.8415 -0.02089056 0.18423786 -3.025607 -1.012207945
3 -0.031551 0.625 -0.04222446 025090971 -3.056412  -1.074580715
4 {0.052898 0.375 -0.05614012 0.25008409 -3.11566  -1.133592995
5 -0.059382 0.1585 -0.04975758 0.18400965 3.036788  -1.174154828
6 -0,040133 0.0335 -0.02006637 0.07610017 2601912  -0.974431086
T ... 0 00335 0.02006637 007810017 0.539681  0.974431202
8 . .0.0401327 0.1585 0.04975758 0.18400965 0.1048041  1.174154904
9 0.25 “0.0593824 0.375 0.05614012 0.25008409 -2.59E-02  1.133592867
10 0.57--0.0528978 0625 0.04222446 0.25090971 -8.52E-02  1.074580825
11 0.75 7 00315511 0.8415 0.02089056 0.18423786 -0.1159857  1.012208059
12. . 0933 .. 0.01023 0.9665 0.00511501 0.06777649 -0.1515166 0.930817404

g4 o

Facultad de Ingenieria, UNAM

-Cp
-0.133579447
0.024564924
0.154723713
0.285033079
0.378639561
-0.050484058
-0.050483833
0.37863974
0.285032788
0.154723949
0.024565155
-0.13357896

La figura 4.4 muestra la distribucién de coeficiente de presién a lo largo del perfil.

LX)

I
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o
o

-Cp

o
.

ta.t

02s
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La figura 4.5 muestra una comparacion de los datos obtenidos por el método de paneles de fuente y ei

Figura 4.4 Distribucién de C, usando 12 pincles

de vértice de variacidn lineal.

08 .5
£
3]
XVbrtice
OFuentes
04 R
b4 i
X
o ; b~ 4 xe
) an [ - Tin H
o
X
X

Figura 4.5 Comparacién de métodos.

TESIS CON

FALLA DE (niGEN

e



Capitulo 4. Aplicacién del método a un perfil NACA 0012 . i 59

La sxg,uxent ”graf'ca muestra-que- tan exacto es e] metodo‘ e-] aneles, en esta se: comparan los

datos obtemdos con ¢l programa desarrollado en es

‘ tesns y lo datos experlmemales obtemdos

en un’ tunel de vnento y recopllados por Abbot y ]

valores de CL-contra ol « - omimiin

o o
(&) s
]
1
F16 12 -8 -4 4 8 12 o 16,
o [?)
® . Teorico
® & Experimental
»
-3
-2

Figura 4.6, Comp.lr' ion dc datos experimentales contra ¢l método de pineles

Como se puede observar el error es ca51 nulo sobre todo a ba_|os angulos de ataque a pesar de haber

unhzado la teoria del ﬂLIjO potencxal.‘ Cuando el perfil* tlene un angulo de ataque elevado los datos
e\pernmentales y teoncos comienzan a separarse debldo a-que el metodo no predlce la separacmn de

la capa limite que es consecuencia de la viscosidad del aire. Sin embargo este error se puede correg,lr

con algunas técnicas que van mas alla del alcance de esta tesns

Este mismo método fue aplicado a un perfil aerodmamlco NACA 741 2, f'gura 4.7, utlllzando 34

paneles para verificar la eficiencia del programa hecho en la tesxs La ﬁgura 4 7 muestra la yaﬁca de

— C, contra x/c para diferentes angulos de ataque y en:la ﬁgura 4 - se puede observar el error
existente entre los datos obtenidos con el programa 'y Ios datos expenmentales obtemdos de la

referencia [1]

Figura 4.7. Perfil NACA 2412
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Figura 4.8. Aplicacién del método de pdneles a un perfil NACA 2412 usando 34 pdneles

La figura 4.8 muestra el comportamiento del perfil a 3 diferentes angulos de ataque, -8, 0 y 8°, Se
puede observar que el punto de maxima velocidad y el de estancamiento esta en el mismo lugar

cuando el perfil tiene un 4ngulo diferente de cero. Esto es para x/c=1.88x1072

Figura 4.9 Comparacién de datos experimentales contra el método de pdneles
. NACA 2412

Como se pu‘ekdef obsetyé;r_cn la figura anterior, un perfil no simétrico presenta sustentacién a cero
grados de atéQué fy’lciliéﬁdo esta aproximadamente a -2° I3 sustentacién es cero.

Al igual que en el perﬁl NACA 0012, los resultado—‘s obtenidos con el programa son muy
semejantes a los datos experimentales a bajos angulos de ataque (valor absoluto) y divergen
cuando el perfil estd inclinado debido a que el método no toma en cuenta los efectos de la

TESIS COV
FALLA DE ORICEN




Capitulo 4. Aplicacién defmétodo a un perfil NACA 0012 : 61
friccion viscosa;.por lo tanto no predice separacion de la ‘capa limite y en consecuencia no-hay

pérdida de sustentacion conocida como stall.

4.4 Analisis de resultados

Meétodo de paneles a’efuen!e El programa se escnbxo para 12 y 50 paneles al usar 12 paneles los

Mérodo de )dhele? a’e v(}/'lice de variacion lineal e
l -

reponaron resultados para 12y S0 panelesa 0, 8 y 15° ;

que Anderson [2] dice que con ese numero de pane]es se obtienen resultados muy valldos y se

usaron.también 12 paneles para poder mostrar la dlferenc1a en ‘la’precision:del ‘método al usar un

nimero de paneles tan bajo. En la figura 4.6 se- muestra el ert qu “hay con respecto a los

valores obtenidos experimentalmente por Abbott y Doenhoff y en el apendlce C se indica el

error numeérico.

La teoria y la practica predicen un punto de estancamnento cuando el angulo de ataque es cero

justo en el borde de ataque del perﬁl es decnr ah1 e] cove cien e de presncm debe ser igual a 1: En

todas las curvas obtenidas en esta tesns ese valor no se alcanz porque el metodo calcula el C,, en

el punto de control de cada’ panel y este _1‘de con el _,,borde de ataque Para

comprobar lo anterior, se puede observar la tendencna de la curva o blen reahzando una

extrapolacion se llega a que C, =/ en el borde de ataque

oMy
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centro de; pr;aSicnes de éste a determinado valor de.o..” "~

Por otro Iado la graﬁca del” metodo de paneles de ﬁJente muestra una curva paremda a la del

vortice de vanacxon lineal. En lo: paneles centrales, la curva es practlcamente la mxsma la
diterencia reside en los bordes de ataque y de salida en donde el método de fuentes no predlce un
punto de estancamiento. Ademas de ‘que no predice sustentacion, sélo sxrve para un angulo de

ataque de cero grados.



5 Conclusiones
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El método de paneles como-se. mencxono al pnncnpxo de este trabajo es una herramlenta muy atil -

y contiable para la aerodlnamlca porque enél se puede modelar cualquler perﬁl aerodmamlco sin

la necesidad- de constru rlo 'onero en un tunel de 'v1ento que elevana el costo de la -

investlﬂacmn :

En esta tesis se evpllco la teoria del. metodo y tres de sus vanantest‘ Para entender se e*cphcaron

los conceptos ﬁmdamentales de ﬂu_;o potencnal condncnones de frontera coeﬁcnentes de

sustentacion y. arrastre, presion,. cnrculacnon condlcxon de Kutta, entre‘ otros Se deﬁmo el

concepto de hoja de fuentes'y hOJa de vomces de estas do 's sekparte para desarrollar la’

teoria del método de paneles. La prlmera de las varlantes del"m de paneles de

fuente, es la mas sencnlla y es la base para comprender los demas pero no predxce sustentac:on

por no tener urculacton El método de paneles de vortice constante predlce sustentacxon y es muy

parecido al primero, lo tinico que cambia es que en.vez de fuentewhay vortlces y debe satlsfacer

la condlcnon de Kutta. El método de paneles de vortice de vanacxon lmeal es el mas ewacto y el

mas unllzado comercialmente.

El pro_grama desarrollado en este trabajo fue escrlto unllzando dos paquetes de computacnon
distintos con la finalidad de hacer que el usuano solo® maneje un paquete E\ccel ‘sin'la necesxdad

de saber manejar Fortran. Los datos que deben ser mtroducndos externamente son las

coordenadas de los paneles y el angu Las graﬂcas mostradas ‘e’n'el capltulo 4 fueron

rados bpara esta tesis. Cabe hacer notar que el método de

obtenidas con los programas el

paneles no puede ser’ escrlto en cualquxer lenguaje de programacxon Este debe ser un lengua_]e de

alto nivel y con buena capacxdad de alma namlento de datos.

Este programa“'f‘ue‘probado en dos perﬁles'de dlstmtas caractenstlcas ‘un sumetnco (NACA 0012)
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Conclusiones

Las graficas_ 4. 3 2 4 5 que comparan la ‘exactitud -del método con distinto ‘numero ‘de _paneles

demuestran que a mayor numero /de paneles la exacmud es mayor sin tener que usar un gran

niimero de ellos con solo 50 basta '

Al prog,rama desarrollado’en la tesns se. le: pueden hacer muchas mejoras para hacerlo mas

eﬁcnente po jem 'o escnblr una subrutma que calcule las coordenadas del: perﬁl con solo

umero de paneles

especxﬁcar la: denommacnon del perfl que. se qu:ere calcular e mgresando el

deseado Tamblen podna corregirse el error provocado po a suposxclon de ﬂLIJO 1deal agregando

alguna correccion al método; sin embargo el estudlo de’ estas mejoras esta ﬁ:era del alcance dela

tesis y podria quedar para un trabajo posterlor
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Flujo no viscoso:

68

La ecuacion de Euler se desarro]la en términos de cualquier sistema de referencia. Las ecuacxones" '

(2.2) y (2.2a) muestran la ecuacion de Euler en coordenadas cilindricas (r,6,z) y en coordenadas

cartesianas (x,y,z): .
a Ve, oVr Vyav. ., av: 17}
—_ = +1” Pl i X -t
N ”[a: Grraira 7 A r]
ap ave , ave v,ave |, ave v,

—_——e - - +V -
T Ik ”(a, A TR T ™ r)
V|, BV Vel av-)

& -(_+,_+_ wr 8
e W "I Py R

(ou, ou_  ou_  ou

-or_ fou u—»v—vu»-—J

' o o x & o
or _ f(ov v v v
[‘g'—— At — v = |
Aa e Ve e
o _ fow ow  ow
8, - = e H e + Ve W
3 o o e

Flujo Incompresible
Se considera un gas en reposo cuya densidad es po. Al acelerar este gas a una velocidad V.y un
niimero de Mach M, las propiedades del gas cambian, en especial cambia la densidad de acuerdo

a la expresion:
3
(25t
/)

La siguiente curva muestra la variacion de la relac:on de densidades del aire (y=1.4) en funcion
de M:

05 4

[}

[} 02 P 0.4‘.7M; 06 Tl r08 1

Figura 2.1. Variacion de la densidayd,del aire bcon'r‘espy'ecto al m’amero deMach

Como se puede ver, para M<0.32 sel valor de P ana con respecto a po en menos de: 5% 'y para
fines practicos esta variacion se puede desprec:ar :

En cambio para M>0.3 la varnacxon ‘de las’ velocxdades es.mayor al 5% y serla llogxco desprecnar
esa diferencia. :
En términos vectoriales; si la d1vergenc1a de un camp ,de elocndades es 1gual a cero, entonces el
flujo es incompresible. :

kd/vV' 0.
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Apéndice B

Coordenadas del perfil NACA 0012, la funcién que describe el perfil es la'ecuacion
ty= o’_v (0.29694/% —0.126x-0.3516.x* +0.2843x* —0.1015x")

X ty 0.2 0.057348597 0.405

0 4] 0.205 0.057627568 (1))

0 00s 0.012208908 0.21 0.057888-474 0.415
0.01 0.017031074 0.215 0.058131833 0.42
0.015 0.020629363 0.22 0.058358134 0.425
0.02 0.023589286 0.225 0.058567844 0.43
0.028 0.026137712 0.23 0.058761407 0.435
0.03 0.028391083 0.235 0.05893925 0.44
0.038 0030418514 0.24 0.052101777 0.445
0.03 0.032265225 0.245 0.059249377 0.45
045 0.033962573 0.25 0.059382422 0.455
0.0% 0.03SS3334 0.255 0.059501268 0.46
0.055 0.036995131 0.26 0.059606259 0.465
0.06 0.038361113 0.265 0.059697723 0.47
6068 0.039642122 0.27 0.059775977 0475
0.07 0.0408368R2 0.275 0.059841325 0.48
0.07% 0.041982603 0.28 0.059894061 0.485
.08 0.043055329 0.285 0.059934469 0.49
0.088 0.044070188 0.29 0.05996282 0.495
0.09 0.045031581 0.295 0.05997938 0.5
0.098 0.045943319 0.3 0.059984403 0.508
0.1 0.046808731 0.305 0.059978136 0.51
0.105 0.047630746 0.31 0.059960816 0.515
011 0.048411964 0.315 0.059932676 0.52
0.118 0.0491547 0.32 0.059893939 0.525
0.12 0.0-49861032 0.325 0.059844822 0.53
0128 0.050532834 0.33 0.059785535 0.535
0.13 0.051171804 0.335 0.059716283 - 0.54
0.135 0.051779487 0.34 0.059637263 0.545
0.14 0.0523572958 0.345 0.059548668 0.55
0.145 0.052906523 0.35 0.059450686 0.555
O.1s 0.053428364 0.355 0.059343497 0.56
0188 0.053923921v 0.36 0.059227278 0.565
0.1v 0.054394208 0.365 0.059102202 0.57
0165 0.05984018 0.37 0.058968436 0.575
017 0.055262716 0.375 0.058826142 0.58
0.175 0.055662643 0.38 0.058675479 0.585
0.18 0.056040734 0.385 0.0585166 0.59
0188 0.056397712 0.39 0.058349658 0.595
0.19 0.056734259 0.395 0.058174797 0.6

0.195 0.057051019 0.4 0.057992161 0.605

0.057801889
0.057604116
0.057398975
0.057186595
0.0569671

0.056740615
0.056507259
0.056267149
0.056020398
0.055767118
0.055507416
0.055231401
0.054969173
0.054690835
0.054406484
0.054116217
0.053820128
0.053518307
0.053210844
0.052897826
0.052579337
0.052255462
0.051926279
0.051591869
0.051252307
0.050907669
0.050558027
0.050203452
0.049844014

0.04947978
0.049110815
0.048737183
0.048358946
0.047976165
0.047588898
0.047197202
0.046801133
0.046400744
0.045996088
0.045587215
0.045174174

0.61
0.615
0.62
0.625
0.63
0.635
0.64
0.645
0.65
0.655
0.66
0.665
0.67
0.675
0.68
0.685
0.69
0.695
0.7
0.705
0.71
0.715
0.72
0.725
0.73
0.735
0.74
0.745
0.75
0.755
0.76
0.765
0.77
0.775
0.78
0.785
0.79
0.795
0.8
0.805
0.81

0.044757012
0.044335776
0.04391051
0.043481257
0.043048058
0.042610954
0.042169983
0.041725182
0.041276588
0.040824234
0.040368153
0.039908378
0.03944-4938
0.038977862
0.038507179
0.038032913
0.03755509
0.037073734
0.036588868
0.036100511
0.035608684
0.035113405
0.034614692
0.034112561
0.033607026
0.033098101
0.032585797
0.032070128
0.031551101
0.031028726
0.03050301
0.029973959
0.029441579
0.028905873
0.028366845
0.027824495
0.027278823
0.026729831
0.026177514
0.025621871
0.025062897

0.815
0.82
0.825
0.83
0.835
0.84
0.845
0.85
0.855
0.86
0.865
0.87
0.875
0.88
0.885
0.89
0.895
0.9
0.905
0.91
0.915
0.92
0.925
0.93
0.935
0.94
0.945
0.95
0.955
0.96
0.965
0.97
0.975
0.98
0.985
0.99
0.995

0.024500586
0.023934933
0.023365929
0.022793566
0.022217834
0.021638722
0.021056219
0.02047031
0.0198809%1
0.019288218
0.018692003
0.018092319
0.017489148
0.01688247
0.016272264
0.015658507
0.015041178
0.0134420252
0.013795703
0.013167507
0.012535635
0.011900059
0.011260751
0.010617678
0.00997081 1
0.009320117
0.008665561
0.008007111
0.007344729
0.006678379
0.006008023
0.005333624
0.00465514
0.003972532
0.003285757
0.002594773
0.001899536
0.0012



Coordenadas del borde de ataque de los paneles que discretizan el perfil NACA
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Coordenadas de los puntos de control y sus respectivos valores de Cp calculados con el programa
de método de paneles de variacion lineal, estos datos estan graficados en las figuras 4.2

Para 50 péneleé o

X
0.9¢%
0.94
0.9
0.86
0.82
0.78
0.74
0.7
0.66
0.62
0.58
0.54
0.5
0.40
0.42
0.38
0.34
(]
026
0.22
0.18
0.14
0.1
0.06
0.02

Y -Cp [0°]

Para 12 pdneles

X
0.9665
0.8415

0.625

0.375
0.1585
0.0335
0.0335
O.1585

0.378

0.625
0.8415
0.9665

-Cp 18°] -Cp (157}
-0.003339  -0.65433287  -0.67500903 -0.702607)
-0.009289  -0.04179061  -0.11666322  -0.20669817
-0.014391  -0.04237136  -0.13855907 -0.2446022
-0.019261  -0.00484491  .0.12263747  -0.24590656
-0.023908  0.02621218  -0.11206769  -0.25122016
-0.02834  0.05369956  -0.10467936  -0.25903279
-0.032559  0.07881855  -0.09969999  -0.26892362
-0.036561 0.10245311  -0.09659082 -0.2806153
-0.040339  0.12520613  .0.09505163  -0.29401149
-0.043879  0.14750289 -0.0949498 -0.3091818
-0.047162  0.16963817  -0.09629052  -0.32619243
-0.050165 0.19180757  -0.09920268  -0.33539906
-0.052854 0.21412593  .0.10393938  -0.3G6715111
-0.055192 0.23663134  -0.11089152  -0.39195235
-0.05713 0.25928901 012061519  -0.42045485
-0.05861 0.2819756  -0.13388422  -0.45339534
-0.059561 0.30446335 015176868  -0.49214526
-0.059894 0.32638783  -0.17576434  -0.53777742
-0.059398  0.34718252 -0.20802329  -0.59215758
-0.0582258 0.36595313  .0.251775812  .0.65753437
-0.055871 0.38120283  -0.31216357  -0.7365974
-0.052128 039036682  -0.39799786  -0.831S58KG6
-0.046458 0.384K8291  -0.52756248  -0.93861122
-0.03766  0.39%02268%  -0.72464901  -0.99645749
-0.016133  -0.45630823 -0.886ROSS  0.61635434
Y -Cp [0°] -Cp [8°] -Cp [15°]
-0.00511501  .0.260752291 -0.303097882 -0.3GOGS8528
-0.02089056  0.011773637  -0.11362764 -0.243024872
-0.04222446 0141833466 -0.097945524  -0.310166045
-0.05614012  0.26705450%  -0.152756146 -0.472797735
-0.04975758 0.348786  -0.404555223  -0.82522892
-0.02006637 -0.347470077  -0.99308447 -0.256939587
0.02006637 -0.347470403  1.832567194  4.868729777
0.04975758  0.34878622  1.336280189  2.332607365
0.05614012  0.26705345  0.713224813  1.098073262
0.04222436  0.141833799  0.360R¥1833  0.522136259
0.02089056  0.011774059  0.103944642  0.15164601
0.00511501  -0.260752411 -0.24G493648  -0.25797968

0.02
0.06

0.1
0.14
0.18
0.22
0.26

0.3
0.34
0.38
0.42
0.46

0.5
0.54
0.58
0.62
0.66

0.7
0.74
0.78
0.82
0.86

0.9
0.94
0.98

0.0161326
0.0376603
0.0464582
0.0521276
0.0558714
0.0582252
0.0594979

0.059894
0.0595606
0.0586097
0.0571297
0.0551917

0.052854
0.0501645
0.0471622
0.0438786
0.0403386
0.0365609
0.0325589
0.0283403
0.0239081
0.0192606
0.0143913
0.0092892
0.0033392

-0.45630724
0.3980227
0.38483009
0.39036716
0.38120307
0.36595384
0.347183
0.32638769
0.3044621
0.28197462
0.25928905
0.23663171
0.21412568
0.19180776
0.1696380%
0.14750158
0.1252062
0.10245285
0.07881895
0.05370015
0.02621195
-0.00484458
-0.04237115
-0.04179104
-0.65433327

2.228497
2.30151594
1.70053314
1.43184634
1.24477675
1.10172319
0.98483558
0.88536939
0.79837897
0.72080766
0.65061799
0.58636203
0.52694457
0.47148257
0.41921869
0.36945995
0.32153553
0.27473169
0.22825401
018114321
0.1321462
0.07963814
0.02006887
-0.00229792
-0.64675422

6.26744229
4.492937%
3.10310354
2.4877074
2.08765724
1.79768068
1.57166131
1.3870955
1.23140238
1.09689749
0.97854485
0.8728496%
0.77725845
0.689R1109
0.60892981
0.53327825
0.46166827
0.39295564
0.32597725
0.259-14245
0.19177855
0.1210166
0.043145106
0.00075829
-0.6513532
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Apéndice C

Porcentaje de error en el método de paneles de vémce de varlacnén lineal'a dnstmtos éngulos ‘de ataquie,
ver figura 4.6. :

o CL[mp] Cy [exp]:< > Er‘r'otl"ff’

-16 -1.890443 -1.6 -15.36% .
-14 -1.659207 -1.47° 11.40%

-12 -1.42595 -1.3 0 8,83%!

-10 -1.180956 A1 7.64%

-8 -0.954511 -0.8577 110.95%"

-6 -0.716902 -0.64 77 :210,73%:

-4 -0.478421 0.4 T 46.39%
-2 -0.239356 0.2 7116/44% . .
0 0 0 L .:0.00%
2 0.239356 0.22 .8.09%:

4 0.478421 0.45 7 1'594%
6 0.716902 0.65 ©9.33%

8 0.954511 0.88 1 7.81%"

10 1.190956 110 T 7.64%

12 1.42695 1.257.7.7712:40%
14 1.659207 1.5 . 9.60%"

16 1.890443 1.6 = 15.36%
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