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Resumen

La Tesis mostrada a continuacion titulada Analisis de arrastre aerodinamico de un
alerdn delantero de F1 utilizando CFD, tiene como objetivo principal la optimizacion del
desempefio aerodindmico de un aleron delantero mediante la reduccion del coeficiente de
arrastre por medio de la dindmica de fluidos computacional (CFD por sus siglas en inglés).
Primeramente, se realiz6 un analisis en un modelo tridimensional, sin embargo, debido a la
alta cantidad de nodos requeridos para el mallado en Ansys Fluent ® y a las limitaciones de
la licencia estudiantil, se opt6 por cambiar el concepto a un estudio de dos dimensiones. Esta

modificacion permitio enfocar el analisis en los perfiles aerodinamicos del alerén.

Para el desarrollo de la investigacion, se propusieron y analizaron tres
configuraciones diferentes de perfiles aerodinamicos en cascada, evaluando su desempefio a
través de simulaciones realizadas en Ansys Fluent ®. Se configuraron condiciones de
contorno representativas del entorno de una competencia de Férmula 1 y se compararon
pardmetros como el coeficiente de arrastre, el coeficiente de sustentacion y la eficiencia
aerodindmica. Los resultaron obtenidos mostraron que la configuracién tres ofrecio el mejor
comportamiento aerodindmico, con una significativa reduccion en el coeficiente de arrastre

y una mejora en la eficiencia aerodindmica, lo que sugiere un disefio de perfil mas favorable.

Como principal contribucion, esta investigacion muestra una metodologia detallada
de generacidn de mallas en perfiles aerodindmicos de varios elementos en forma de cascada,
lo que representa una valiosa aportacion debido a la escasa bibliografia disponible sobre este
tipo de configuraciones. Ademas, se realiz6 un anélisis comparativo entre distintos modelos
de turbulencia, concluyendo que el modelo k- SST proporciond mejores resultados para el
caso estudiado. Este trabajo puede servir como base para futuras investigaciones o desarrollos
en el disefio de alerones de varios elementos en cascada dentro del ambito automovilistico y

de la ingenieria aerodinamica en general.
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1.1 INTRODUCCION

Actualmente la formula 1 se ha convertido en uno de los deportes mas populares del
automovilismo. En esta categoria los vehiculos utilizados alcanzan velocidades
extremadamente altas sobrepasando los 350 km/h, siendo de 372,6 km/h la velocidad méxima
alcanzada en un circuito, récord establecido por Juan Pablo Montoya en al afio 2005 [1].
Debido a las altas velocidades alcanzadas por los vehiculos en esta categoria, el disefio del
monoplaza juega un papel de alta importancia, es por esto que se busca tener coches con la

mejor aerodindmica posible.

Una de las partes mas importantes del paquete aerodinamico es el aleron delantero y
trasero, los cuales trabajan en conjunto para permitir que el flujo de aire que pasa sobre el
monoplaza genere la maxima carga aerodinamica y la minima fuerza de arrastre. El alerén
delantero permite esparcir el flujo a lo largo del monoplaza y desviar el flujo de aire en las
ruedas evitando el choque directo en ellas. Por otro lado, el aleron trasero evita turbulencia
del flujo en la parte trasera del vehiculo, ambos permiten una carga aerodinamica, al mismo

tiempo se mejora la sensacion de manejo.

Durante la temporada se van buscando mejoras en el vehiculo y una parte que
constantemente esta evolucionando es el alerdn delantero, por lo que siempre estan en
investigacion. Existen diversas investigaciones sobre estudios de alerones realizadas con
diferentes herramientas y metodologias, demostrando que la evolucion que han tenido ha

ayudado en la mejora de su rendimiento aerodinamico.

Antes de construir un vehiculo que cumpla con los requerimientos aerodindmicos es
necesario realizar pruebas aerodindmicas, de tal manera que se pueda conocer el
comportamiento que tendré en la pista. Una de las metodologias implementadas para conocer
el comportamiento aerodinamico del vehiculo completo y poder saber que este cumple con
los requerimientos es la utilizacion del tinel de viento, por lo tanto, se necesita un vehiculo
a escala, esto puede reducir los costos debido al tamafio del prototipo y al mismo tiempo
obtener resultados similares a los de la realidad. Sin embargo, siguen existiendo gastos de
construccién. Es importante mencionar que la escuderia de Red Bull planea fabricar un tdnel
de viento que estara listo para 2027 [2] el cual tendra un costo aproximado de 50 a 75 millones
de euros [3].
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Otra alternativa mucho menos costosa es la de realizar simulaciones mediante CFD
(Computational Fluid Dynamics). Es una herramienta que permite simular el
comportamiento de cualquier fluido mediante el calculo computacional. Esta herramienta se
comenzoé a utilizar en la Formula 1 a finales de los afnos 90’s [4]. La ventaja mediante las
simulaciones en CFD es la obtencion de informacidon sobre los valores fisicos que acttan en
el monoplaza (velocidad, densidad, presion, temperaturas, etc.) y ahorro de costes, ya que no
se necesitan dispositivos extras como tuneles de viento. Debido a esto es la mejor opcién

para la obtencion de resultados de manera mas econémica y precisa.

Existen diferentes softwares para el analisis computacional de fluidos, pero los méas
importantes son ANSYS Fluent®, Star-CCM+® y Open FOAM®. Para el caso de ANSYS

Fluent® es un software muy complejo y potente gracias a los métodos numéricos que utiliza.

El comportamiento de los fluidos viene determinado por las ecuaciones de Navier
Stokes, por lo cual, el comportamiento del aire de un monoplaza no es nada sencillo. Por
tanto, las ecuaciones no se han podido resolver analiticamente hasta ahora, sin embargo, se
Ileva a cabo una aproximacion del problema. El sistema con el que se trabaja es el aire (campo
de fluido) que rodea al monoplaza. EI volumen total que ocupa dicho aire se divide en bloques
muy pequefios, llamados celdas. Es decir, donde existia un gran volumen lleno de aire ahora
existen millones de pequefias celdas. Debido a esto, las ecuaciones que modelan el
comportamiento del fluido se aproximan mediante algin método de acoplamiento para
ensamblar el sistema global y resolver conjuntamente todas las celdas. Finalmente, se
obtienen los resultados en cada una de las celdas de algunos parametros aerodindmicos como
la densidad, la presion o la velocidad del aire. Trabajando con estos resultados, se pueden
obtener las fuerzas y la distribucion de presiones sobre el monoplaza. Es decir, se consiguen
obtener los mismos resultados que en el tinel de viento, este método es conocido como el

método de volumen finito.
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1.2 Planteamiento del problema

Con el paso del tiempo los vehiculos de férmula 1 han evolucionado, hace 20 afios
eran mas pequefios y pesaban alrededor de 600 kg, sin embargo, en la temporada 2022 han
Ilegado a sobrepasar los 800 kg. Al ser una categoria en la que los vehiculos necesitan llegar
a velocidades realmente altas para ser competitivos, el aumento de peso ha significado un
problema para las escuderias [5]. Es por ello que se deben adaptar superficies que generen
sustentacion en el monoplaza y la menor fuerza de arrastre. El aleron delantero es una pieza
clave, ayuda a disminuir el arrastre haciendo que el flujo de aire no pegue directamente con
las ruedas.

Para conocer los coeficientes de arrastre y sustentacion se necesitan hacer pruebas
aerodindmicas en tuneles de viento o simuladores CFD, sin embargo, los tuneles de viento

son muy costosos ademas de que tienen una restriccion en el tiempo de uso.
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1.3 Objetivo general

Obtener el perfil aerodindmico del aleron delantero de un vehiculo de formula 1 que

pueda mejorar alguna de las condiciones aerodindmicas como lo son el coeficiente de arrastre

0 sustentacion, utilizando la herramienta de CFD.

1.4 Objetivos especificos

Entender los modelos de las ecuaciones de Navier-Stokes para su implementacion en

la dindmica de fluidos computacional (CFD).
Elegir el modelo de turbulencia para la simulacion basada en un auto de formula 1.
Elaborar propuestas para alerones de F1 que ofrezcan la menor fuerza de arrastre.

Elegir el mejor disefio de perfil aerodindmico para el aleron.

1.5 Metas

Estudio de los conceptos aerodinamicos.

Estudio sobre como se utilizan las ecuaciones de Navier — Stokes en los modelos de
turbulencia implementados en el método CFD mediante Ansys Fluent ®.
Determinacion de los modelos turbulentos que utiliza ANSYS Fluent ® para el
andlisis de la simulacion.

Seleccién del modelo més viable para la ejecucion de la simulacién con base en las
caracteristicas fisicas a las que se sometera el aleron y del procesamiento de la
computadora en uso (se presenta como limitante).

Validacion de la metodologia de simulacién sobre un perfil aerodinamico.
Elaboracion de los disefios que relacionen los parametros geométricos y fisicos del
aleron.

Eleccidn del disefio que haya tenido mejor comportamiento en sus coeficientes de

arrastre y sustentacion.
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1.6 Justificacion
El tinel de viento es una herramienta precisa para conocer el comportamiento del
fluido en el vehiculo, en este caso se espera conocer el comportamiento aerodinamico del
aleron delantero. Sin embargo, también se pueden realizar simulaciones en CFD y obtener
resultados similares. Es por esto que se utilizan los sistemas computacionales, ademas de que

se reduce el costo en el proceso de simulacion.

La herramienta de CFD es de alta importancia, ya que ayuda a simular el comportamiento de
cualquier fluido, dando a conocer los coeficientes de arrastre y sustentacion, cabe mencionar
que solo desde el disefio es posible disminuir el coeficiente de arrastre y aumentar el de
sustentacion, debido a esto se propondran diferentes disefios en simulacion y se escogera el
de mejor rendimiento con base en los coeficientes antes mencionados. EI comportamiento de
un fluido viene determinado por las ecuaciones de Navier-Stokes, las cuales se pueden
resolver de forma analitica en casos muy sencillos y particulares. De lo contrario son
ecuaciones muy complejas. Un vehiculo de férmula 1 esta creado exclusivamente para correr
a altas velocidades y disefiado de una manera muy particular, por lo tanto, en este caso las
ecuaciones se vuelven imposibles de resolver analiticamente. Para ello se lleva a cabo una

aproximacion del problema mediante computo utilizando CFD.

1.7 Hipotesis
El disefio fisico de un aleron de férmula 1 tiene efectos en los coeficientes de arrastre,
sustentacion, presiones y fuerzas, entre otras variables. Se plantea que el disefio de un alerdn
con caracteristicas que optimicen el arrastre y sustentacion permitira mejorar el desempefio

aerodindmico, a través de una propuesta basada en el perfil aerodinamico mas eficiente.
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1.8 Metodologia

La metodologia que se implemento en este trabajo de tesis se basé en los siguientes pasos:

1. Estudiar los conceptos que involucran la aerodinamica como sustentacion y arrastre.
Comprender la teoria de la capa limite y el desprendimiento de la capa limite en la
superficie. Obtener el Nimero de Reynolds para saber el régimen en el que estara

trabajando el vehiculo, ya sea laminar, transitorio o turbulento.

2. Para corroborar la metodologia de simulacion de Ansys Fluent® se reprodujo un
disefio con los resultados de otro autor que realizé estudios similares a los que se

realizaron en el presente proyecto de tesis.

3. Hacer la eleccién del modelo de turbulencia que se utilizé en la simulacion. Esto
dependi6 de los parametros fisicos a los que se sometio, pero principalmente del
namero de Reynolds. Este punto va de la mano con el punto anterior.

4. Mediante una plataforma CAD se realizé un disefio de un vehiculo de F1 en el cual
Unicamente se extrajo el aler6n delantero para realizar las modificaciones pertinentes.
El criterio de disefio se establecié mediante una comparacion de los coeficientes de
arrastre y sustentacion que demostrd los diferentes disefios del aleron. Se estimaron

3 disefios diferentes.

5. Serealiz6 la importacion del modelo de la plataforma CAD a ANSYS Fluent ® para

la ejecucidn de la simulacion.

6. Se realizd la simulacion, la cual comprendio las etapas segun la metodologia de
resolucion de ANSY'S Fluent ®.
e Elaboracion del disefio.
¢ Modelado.

e Simplificacion de la geometria.
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Dominio matematico.

Mallado.

Setup.

Solucién.

7. Al realizar la simulacién con un alerén, se obtuvieron los coeficientes de arrastre y
sustentacion. Se realizé lo mismo para los otros alerones y se compararon las graficas

de los coeficientes de los diferentes alerones.

Finalmente, mediante un analisis de las graficas se eligio el alerén que ofrecié un
mejor desempefio en sus coeficientes de arrastre y sustentacion, lo cual se reflejo en su
eficiencia aerodinamica. Al obtener los resultados se aprueba o refuta la hipétesis de esta

investigacion.
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2.1 Estado del arte

2.1.1 Férmula 1.

La férmula 1 es considerada como un deporte de competicion de vehiculos, en la cual
varios equipos o también llamadas escuderias compiten en un circuito cerrado para ver quien

tiene el vehiculo mas répido.

Esta categoria es reconocida por tener los automoviles mas rapidos del mundo, ya que
en rectas pueden alcanzar velocidades superiores a los 350 km/h, pero en donde
verdaderamente destacan es en las curvas, ya que las velocidades alcanzadas en curvas son
realmente impresionantes en comparacion con otros vehiculos de competicién, y esto gracias

a su disefio aerodinamico [6].

2.1.2 Vehiculos de féormula 1

El principal objetivo de los vehiculos de formula 1 es alcanzar grandes velocidades
en el menor tiempo posible ya sea en curvas o rectas, y a su vez mantenerse adheridos al
suelo y tener buena estabilidad, pero debido a los componentes que utilizan se hacen carros
verdaderamente pesados, 1o que se convierte en un reto alcanzar altas velocidades. Es aqui
donde entra en juego la aerodindmica en el vehiculo, ya que su disefio permite utilizar el
viento a su favor generando una carga aerodinamica y menor resistencia al avance producida

por los elementos del vehiculo.

2.1.3 Evolucion del alerdén delantero en los vehiculos de F1

Los equipos de formula 1 y los deportes de motor en general tienen departamentos de
investigacion y desarrollo dedicados a mejorar sus autos. Los estudios muestran que cada
afo, los coches se vuelven unos segundos mas rapidos al final de temporada que al inicio

debido a los cambios realizados en los alerones delantero y trasero del vehiculo [7].

La formula 1 es la principal competicion de automovilismo internacional y el

campeonato de motor mas popular y prestigioso del mundo. Sus inicios se remontan al afio
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de 1950, cuando la Federacion Internacional anuncié la union de varios Grandes Premios

nacionales con sede en Paris para crear un mundial de pilotos [8].

Para esos afios ya habia presencia del disefio aerodinamico en los automaviles, pues
tenian una forma alargada y estrecha, ademas el motor se encontraba en la parte delantera del
automavil, sin embargo, no existian demasiado conocimiento acerca de como hacer disefios
mas eficientes, por lo tanto, la velocidad alcanzada se debia principalmente a la potencia
generada por el motor. A finales de esta década McLaren modificd la posicion del motor

mandandolo al eje trasero como se muestra en la figura 1, el cual se convertiria en el modelo

a sequir [9].

Figural. Vehiculo de F1 con los primeros disefios aerodinamicos [10]

DECADA DE LOS 60’s

Hasta antes de la década de los sesenta los principales generadores de potencia eran
los motores, sin embargo, esta década viene a revolucionar la formula 1, pues se empiezan a
ver los primeros disefios aerodindmicos. En 1962, el Lotus 25 fue el primer auto de férmula
1 que implemento el monocasco de aluminio de una sola pieza en el que la parte frontal
comenzaba a ser mas plana [11].

Fue hasta finales de la década donde se dio el paso mas importante, pues en 1968 se
haria la introduccién de los primeros alerones en la formula 1, los cuales tenian un perfil
aerodindmico invertido al de las alas de un avion, siendo Colin Chapman el pionero en la
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utilizacion de alerones perteneciente al equipo Lotus, colocaron el aleron delantero en el
morro del Lotus 49B que se muestra en la figura 2. El piloto Graham Hill ganaria la carrera
con este Lotus, fue ahi donde los otros equipos comenzaron la introduccion de los alerones

delanteros en sus vehiculos [12].

Figura2. Implementacion de los primeros alerones delanteros en Lotus 49B [13]

Maés adelante en esta misma década Colin Chapman crearia un nuevo concepto de
aleron, el aleron trasero. En los siguientes disefios se colocaban los alerones muy separados
del automdvil como se muestra en la figura 3, lo que provocaba que al desprenderse la capa
limite se produjera una zona de turbulencia, esto hacia que los vehiculos que venian atras
tuvieran mayor dificultad para controlarlos, lo que provocé algunos accidentes. En
consecuencia, se prohibieron este tipo de alerones.
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Figura3. Primer disefio con la implementacion del alerdn trasero [14]

DECADA DE LOS 70°S

Al inicio de esta década y tras varias carreras la FIA nuevamente permitio el uso de

alerones, pero ahora tendrian dimensiones reglamentarias por cuestiones de seguridad [11].

Nuevamente fue Lotus quien siguio innovando en cuestiones aerodinamicas con una
mejora en el disefio del aleron delantero haciendo més puntiagudo el borde de ataque, ademas
de incorporar ventilas en la parte lateral del automdvil como se muestra en la figura 4.
También el equipo de ingenieros de McLaren trabajaria en las tomas de aire laterales, estas
tomas de aire se siguen viendo en los vehiculos actuales de formula 1 y son conocidos como

pontones.

Figura4. Implementacion de los primeros pontones [15]
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Una vez méas en 1977 Lotus de la mano de Colin Chapman darian un paso adelante al
adoptar alerones en forma de ala invertida y adaptar placas verticales en los extremos de los
alerones (endplates), a modo de crear la parte frontal en un alerébn mas completo, ademas
introdujo faldillas en la parte lateral del vehiculo (figura 5). Estas implementaciones lograron
que hubiera una mayor succién de aire en la parte inferior del automovil creando mayor

downforce o carga aerodinamica, dando origen al descubrimiento del efecto suelo [16].

valvoline ____ <

N§
John Play er Special 77

Figura5. Lotus 78 [17]

DECADA DE LOS 80’s

Debido a las nuevas incorporaciones aerodinamicas que se dieron en la década
anterior se logré que los vehiculos de formula 1 aumentaran de manera significativa su
velocidad lo cual era un gran paso hacia delante, sin embargo, por las altas velocidades
ocurrieron varios accidentes en curvas, esto hizo que en 1981 se prohibiera el empleo de
faldas laterales y en 1983 se volvio de manera obligatoria emplear un fondo plano en el

automovil.

Cabe mencionar que en 1981 McLaren se convertiria en el primer equipo en estrenar
un chasis monocasco fabricado de fibra de carbono como se observa en la figura 6, mas
adelante se convertiria en el estandar a seguir por los demas equipos.
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Figura 6. Primer chasis monocasco [11]

En 1982 reaparecieron los vehiculos sin aleron delantero, debido a que se buscaba
que entrara la mayor cantidad de aire en la parte inferior del auto, lo cual no duro mucho ya

que se crearon disefios de alerones mas pequefios y mejorados.

Por otro lado, se emplearon las suspensiones activas, cuyo objetivo era mantener los

elementos del automovil en la mejor posicidn posible para mejorar su rendimiento.
DECADA DE LOS 90's

En esta década no hubo un avance significativo en tecnologia, incluso hubo una
reduccion en las ayudas para la conduccion, se prohibi6 la suspensién activa. A finales de la
década se comenzaron a utilizar neumaticos acanalados, todo esto con la finalidad de reducir

la velocidad en curvas para prevenir accidentes [9].
ANOS 2000

En esta década la aerodinamica comenzo a tener mayor relevancia, los equipos
comenzaron a incorporar cada vez més aletas alrededor de los vehiculos, la aerodindmica se

volvia cada vez mas compleja.

En el afio 2006 la formula 1 dejo de utilizar los motores V10 e incorporaron motores
V8 3.0 de 2.4 litros. A consecuencia de esto la aerodinamica tomaba mayor relevancia en los

automoviles, los ingenieros ahora se enfrentaban al reto de utilizar cada centimetro del
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monoplaza para mejorar el disefio aerodinamico con el fin de generar mayor downforce. Los

alerones delanteros y traseros comenzaron a tener disefios méas curvos [11].

Para el afio 2008 se implement6 un nuevo reglamento que limpiaba la superficie del

monoplaza de alerones o elementos aerodindmicos.

En el reglamento del 2009 exigia que los monoplazas tuvieran el aleron delantero mas
ancho y se redujo el tamarfio del aleron trasero. Llegaron nuevamente los neumaticos lisos y
aparecié el KERS, un dispositivo de recuperacion de energia que no era visible en el

monoplaza.
ANOS 2010

Al principio de esta década en el afio 2011 llegaria un invento que cambiaria los
adelantos en férmula 1, se introdujo el DRS por sus siglas en inglés (Drag Reduction System)
en aleron trasero o también conocido como aleron trasero movil. Este invento se sigue

manteniendo en la actualidad.

En el afio 2012 una nueva reglamentacion aparece en los alerones delanteros y

empiezan a aparecer disefios de alerones de forma escalonada.

Para el afio 2017 el reglamento se actualiza y dan un gran cambio al disefio de los
monoplazas, se vuelven en vehiculos mas anchos, el alerdn trasero aumenta su tamarfio y su

inclinacion hacia atras y aparecen neumaticos de mayor tamafio.

Debido a los accidentes ocurridos, en el afio 2018 se implementa un protector en la

cabina especialmente para proteger la cabeza del piloto llamado Halo.

Para el afio 2019, los alerones delanteros se simplifican para poder seguir al coche

que va delante y hacer mas facil los adelantamientos.

Finalmente, en el afio 2022 vuelve a dar un giro la Formula 1 debido al gran disefio
innovador, regresa el efecto suelo, el aleron delantero se vuelve de una sola pieza y se coloca
a una mayor separacién con respecto al suelo para permitir una mayor entrada de aire debajo
del automavil y al mismo tiempo desviar el flujo de aire hacia los pontones, sin dejar de crear

carga aerodinamica [11].
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2.1.4 Partes de un aleron

El alerén es considerado como otra forma de decir ala, es un cuerpo que al moverse
a cierta velocidad crea carga aerodindmica sin generar demasiada resistencia gracias a la
forma del perfil. Existen diferentes formas de perfiles aerodindmicos dependiendo de su
aplicacion, pero todos cuentan con caracteristicas que los hacen particulares. A continuacion,

en la figura 7, se muestra una imagen del perfil de un alerdn y su terminologia [18].

Angulo de ataque

Borde de ataque \ Curvatura maxima, ¢ Linea de cuerda
/

/

Grosor maximo, t Linea de curvatura

~

Cuerda

Embergadura

Relacion de aspecto=
envergadura/cuerda

Figura7. Terminologia de un perfil alar [18]

e Borde de ataque: Parte delantera del alerdn. Es la primera parte que hace contacto
con el viento.

e Borde de fuga: Parte trasera del alerdn.

e Lineade cuerda: Es la linea que se forma del borde de ataque al borde de salida.

e Angulo de ataque: Angulo formado por la linea de cuerda con respecto a la direccion
de la incidencia del viento.

e Linea de curvatura: Linea que pasa por los puntos medios de un ala desde el borde
de ataque hasta el borde de fuga.

e Curvatura maxima: Es la distancia maxima entre la linea de cuerda y la linea de
curvatura.

e Grosor maximo: Es la distancia maxima entre el intrados y el extrados.
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Adicionalmente existe la definicidn de intradds y extradds en todo perfil alar.

e Intradds: Es la parte inferior de un alerdn.

e Extradoés: Es la parte exterior de un aleron.

e Envergadura: Es el ancho del alerén.

2.1.5 Tipos de aleron

Con el paso del tiempo se ha buscado que a través de los alerones se genere una mayor
carga aerodinamica con la menor resistencia posible, esto para generar una mayor adherencia
al suelo conforme incrementa la velocidad, lo cual ayuda a que el vehiculo se mantenga
estable y a su vez su paso por curvas sea mas rapido [18]. En los ultimos afios se ha buscado
que los alerones también ayuden a que el flujo de aire se distribuya de mejor manera a lo
largo del monoplaza, pues es la primera parte del vehiculo que hace contacto con el aire. Para

ayudar a compensar estas necesidades existen diferentes tipos de alerones.

De acuerdo al libro Aerodinamica de automaévil de competicion [18] existen alerones

de uno y varios elementos.

2.1.6 Alerones de un solo elemento

Los alerones de un solo elemento pueden ser simétricos o asimétricos, un alerén
simétrico no produce carga aerodinamica si tiene un angulo de incidencia de 0, pero la carga
aumenta casi de forma lineal con el incremento de angulo de incidencia hasta alcanzar los 14

0 16° como se ve en la figura 8 [18].
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Figura8. Sustentacion contra angulo de ataque de un perfil simétrico [18].

El grosor también tiene dependencia en la generacion de carga aerodinamica y a

medida que aumenta el grosor aumenta la carga aerodinamica. También el aumento de grosor

genera una pérdida de carga mas suave. A continuacion, se ve una grafica (figura 9) de dos

perfiles NACA asimétricos en donde se observa que el de mayor grosor tiene una perdida

mas suave gue el de menor grosor [18].

Coeficiente de sustentacion

Figura 9.
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El efecto de cambiar curvatura es diferente al de cambiar grosor. Cambiar curvatura

permite aumentar mas carga aerodinamica incluso con un angulo de ataque de cero.

En los alerones de un solo elemento existe una mejor carga aerodindmica cuando son
asimétricos por el efecto que tiene la curvatura. En la siguiente grafica mostrada en la figura

10 se aprecia de mejor manera [18].
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Figura 10. Coeficiente de sustentacion de un alerdn simétrico y un alerén curvado (asimétrico) [18]

Por tanto, se deben tener en consideracion los siguientes parametros de seleccion para

un alerdn simétrico [18]:

e Unangulo de ataque bajo para una menor carga aerodinamica y menor resistencia, un
angulo de ataque alto de hasta 14 0 16° grados para una mayor carga aerodindmica y
por lo tanto resistencia.

e Poco grosor para poca carga aerodinamica y poca resistencia y hasta 0.12c¢ para mayor
carga aerodinamica, donde “c” es la cuerda del perfil.

e Poca curvatura para poca carga aerodinamica de 0.3c y una curvatura mayor de 0.5¢c
a 0.15c para mayor carga aerodinamica junto con un desplazamiento hacia atras de
hasta 0.5 0 0.6c.

e Radio del borde de ataque entre 1 a 3% de la cuerda.
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2.1.7 Alerones de varios elementos

Para obtener una mayor carga aerodinamica es necesario utilizar alerones con mayor
complejidad, para esto existen alerones de varios elementos, el aleron de varios elementos
mas sencillo es el de dos elementos, donde el plano principal va acompafiado de un flap como
se muestra en la figura 11. Al afadirse un flap a un alerén de un elemento en la posicién
adecuada pueden ocurrir varias cosas. Primero, se aumenta el area de planta, por lo tanto, de
acuerdo a la ecuacion de la fuerza de sustentacion permite mas carga aerodindmica. Segundo,
se ve aumentada la curvatura efectiva del ala y aumenta la carga a un cierto &ngulo de ataque.
Y tercero, la interaccién entre el plano principal y el flap surgida por la posicién del uno con

el otro también ayudara en la generacion de carga aerodinamica [18].

Flap
Configuracion simple de -flap externo-

< Plano principal

Figura1l. Aler6n de dos elementos con configuracion de flap externo [18].

Existen dos geometrias para alerones de dos elementos, se conocen como la
configuracién de flap externo, que es la vista en la figura 11 y la configuracién de flap de

ranura.

El flap de ranura tiene un disefio mas complejo y por lo tanto se hace mas dificil de
construir, pues debido a su forma del plano principal el flap puede moverse y acoplarse a él
segun sea el requerimiento como se observa en la figura 12. Este tipo de configuracion es

mas usado en aplicaciones aeronauticas [18].
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Flap

Configuracion de -flap de ranura- o -flap Fowler-

< Plano principalj
Borde de fuga del plano principal modificado

Figura 12. Alerodn de dos elementos con configuracion de flap de ranura o flap fowler

El angulo de ataque méximo en general para los alerones de dos elementos
generalmente esta en los 12°, pasando este angulo entrara en perdida, sin embargo, se obtiene
una mayor sustentacion utilizando este tipo de aleron, a diferencia de los de un solo elemento
que entran en perdida a un mayor angulo de ataque, sin embargo, la sustentacion obtenida es

menor como se puede observar en la grafica mostrada en la figura 13 [18].

3
c S phiiaid = Alerén monoplano simétrico
\o . -
S k= Aleron monoplano curvado
® o
5 2 - - Alerén de dos elementos
§ — .
w = -
) R
o T
4 o 4
Q -
8 . //

0 2 4 6 8 10 12 14 16 18

Angulo de ataque, °

Figura 13. Comparacion de alerones de un solo elemento con alerén de dos elementos.

Si se afladen mas flaps se pueden obtener mayores valores del coeficiente de
sustentacion, es decir se obtendrd una mayor carga aerodinamica, pero mientras mayor sea
el numero de flaps la curvatura del aler6n incrementard y como consecuencia existira una
mayor resistencia como se muestra en las figuras 14 y 15 respectivamente, es por ello que se

deben tomar en cuenta la cantidad de flaps en un aleron dependiendo de la aplicacion [18].
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Pareja de flaps

Qﬂnu principal /

Figura 14. Aleron de tres elementos [18].

b Un solo elemento simétrico
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Coeficiente de sustentacion
~nN
\
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Figura 15. Comparacion del coeficiente de sustentacién del alerdn de tres elementos con los de menos

elementos

2.1.8 Estudios sobre alerones

En el documento “Aerodindmica e investigacion aerodindmica en la Formula 1 [19]
un ingeniero aborda las diferencias de rendimiento para un automovil de formula 1 y destaca
la diferencia que la aerodindmica puede hacer en ese rendimiento. EXxisten una serie de
factores que afectan el rendimiento de un coche de F1 como el piloto, los neumaticos,

suspension, masa de vehiculo y centro de gravedad, motor y transmision, electronica,
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hidraulica, neumatica y estructuras, aerodinamica. Existen también factores externos a
considerar como el clima o accidentes. El disefio de los autos de formula 1 se optimiza
constantemente dependiendo del circuito en el que compiten, especialmente en lo que
respecta a la aerodinamica. Ademas, los ciclos de disefio de un f1 son bastante rapidos, cada

afo se disefa un vehiculo nuevo.

Hace mas énfasis en el aspecto aerodinamico del vehiculo, menciona que no existe
restriccion en cuanto al angulo de ataque del alerdn delantero, pero si en cuanto a las
dimensiones del mismo. Aborda temas como es el CFD y su uso en las simulaciones para
saber el comportamiento aerodindmico del automévil, hace mencion sobre el uso de tineles

de viento y como el CFD se vuelve una opcion bastante viable en la F1.

En conclusidn, este articulo aborda temas que afectan la aerodinamica del vehiculo y
como el uso de CFD ha ayudado en las actualizaciones de los automdviles, reduciendo costos
en la produccion de prototipos, pues los resultados computacionales llegan a ser parecidos a

los obtenidos en tlneles de viento.

Triya Vadgama [20] cred un disefio de un vehiculo de Férmula 1, sin tomar en cuenta
el motor y la transmision, debido a que el principal factor fue el flujo externo. El disefio que
realizo esta delimitado de acuerdo a las normas de la FIA y fue disefiado en la plataforma
CATIA, menciona la importancia que ha tenido la aerodindmica en la formula 1,
especialmente el aleron delantero. Se tomaron en cuenta los perfiles aerodinamicos tipo
NACA 4412 para el aleron delantero y el perfil NACA 2408 para el aleron trasero, concluye
que la eleccién de los perfiles aerodinamico para los alerones en un vehiculo de férmula 1

son cruciales para su rendimiento, especialmente por su paso por curvas.

Shreyas Vaidya [21] realizé un disefio de un carro de la formula SAE con la finalidad
de desarrollar el aler6n delantero y trasero con la ayuda de XFLR5 y CFD para obtener la
maxima carga aerodinamica. Menciona la importancia de los alerones al trabajar en sintonia,
pues el aleron delantero es el primer elemento que entra en contacto con el viento, por lo
tanto, es el elemento de mas importancia en el comportamiento del aire en la superficie del
vehiculo; el alerén trasero completa los niveles de carga aerodinamica y el equilibrio

aerodinamico con el aler6n delantero. Una vez mas en este documento se menciona la
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importancia del CFD como herramienta computacional para la prediccion de fuerzas y la

viabilidad de utilizarlo.

Satyan Chandra, Allison Lee, Steven Gorrell and C. Greg Jensen [22] realizaron un
automovil de la férmula 1 PACE en una plataforma CAD para un analisis CFD. Las
simulaciones se realizaron variando la velocidad y el angulo de ataque en intervalos de 1°
del alerdn delantero y trasero. Se redisefiaron algunas piezas del vehiculo y se observo que
el alerdn trasero no tenia gran diferencia en cuanto a su fuerza de arrastre y sustentacion a
medida que el angulo cambiaba. Sin embargo, el aler6n delantero demostrd tener mayores
cambios en las fuerzas, por lo que se podria decir que tiene mayor efecto en el
comportamiento del viento con la superficie. Se concluy6é que con el uso de CFD en el
automovil proporciond una valiosa informacion sobre el comportamiento que tendria el
automovil al ir a altas velocidades. También la capacidad de las simulaciones depende
directamente del computador y en caso de ser necesario se requiere de redisefiar el modelo
CAD haciendo geometrias mas simples para facilitar el computo.

S. Pal, S. M. Kabir y M. M. M. Talukder [23] realizaron un prototipo de automovil,
utilizaron un enfoque computacional y experimental para identificar algunos cambios que
pudiera tener el disefio. Se realizaron los cambios de acuerdo a las simulaciones y asi se
obtuvieron otros dos prototipos con mejoras para el rendimiento aerodindmico. Siendo el
tercer prototipo el que tenia el disefio méas optimizado. Se fabricd de madera a escala y se
puso a prueba en un tanel de viento del tipo de succion subsoénica. Se concluyd que se
obtuvieron resultados similares de manera experimental en el tinel de viento y de manera
computacional. Sin embargo, siguen existiendo indices de error, los cuales pueden ser

producidos por el modelado geométrico, la calidad de la malla o la seleccién de elementos.

De acuerdo a lo anterior existen diversas investigaciones aerodinamicas tanto
analiticas como experimentales, muchas veces dependiendo del estado econémico en el que
se encuentre cada investigador, especialmente por las herramientas utilizadas. Sin embargo,
siguen existiendo muchos trabajos de investigacion especialmente en la formula 1, pues
gracias al trabajo arduo de las escuderias los disefios de los vehiculos pueden evolucionar
con el paso del tiempo, una parte importante que se encuentra en continuo desarrollo es el

alerén delantero. Para alcanzar los objetivos de maximizar la velocidad de los vehiculos con
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la ayuda aerodindmica se seguiran realizando investigaciones para optimizar el disefio de los
alerones delanteros y mejorando su rendimiento. Es por ello que, al estar en continua
evolucidn, estos artefactos representan un campo amplio de estudio en la aerodinamica para

futuras investigaciones.
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2.2 Marco teorico

2.2.1 Aerodinamica

La aerodindmica es la rama de la mecéanica de fluidos que se encarga del estudio del
movimiento de fluidos, y de las fuerzas que acttan sobre los cuerpos que se mueven en dichos
fluidos. La presencia de un objeto en un fluido gaseoso modifica la reparticion de presiones
y velocidades de las particulas del fluido, originando fuerzas de sustentacion y resistencia.

La aerodinamica es una ciencia que se encarga del estudio del flujo de aire en
superficies de cuerpos internas o externas. En el caso de flujo de aire externo tiene como
objetivo la prediccion de fuerzas y momentos, generacién de sustentacion, arrastre y
momentos en superficies aerodindmicas, alas, fuselajes, gondolas de motores e inclusive

configuraciones completas de aviones [24].

Las ecuaciones de Navier Stokes son la base de la mecénica de fluidos. Es una
ecuacion diferencial parcial de segundo orden vectorial, no — lineal. Las soluciones analiticas
no se obtienen excepto para campos de flujo muy simples [25]. Es por ello que se recurre a
otros métodos de resolucion para flujos complejos como lo es el uso de dinamica de fluidos
computacional (CFD, por sus siglas en ingles). En la ecuacion 1 se muestran las ecuaciones
de Navier — Stokes, donde p es la densidad, V la velocidad, t es el tiempo, g la gravedad y

u la viscosidad dinamica.

Ecuacion de Navier Stokes: p% =-VP+ pg + yVZV 1)

Para que se pueda hacer solucionable la ecuacion (1) se necesita de la ecuacion de

continuidad. Esta escrita mediante la ecuacion 2.

Ecuacion de continuidad — flujo incompresible: V-V = 0 (2)

La ecuacion de continuidad y de Navier — Stokes se expanden en coordenadas

cartesianas de la siguiente forma.
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Ecuacion de continuidad de flujo incompresible:

au av ow (3)
6x ay 9z

Componente x de la ecuacion de Navier — Stokes de flujo incompresible:

(au+6u ou au)_ 0P+ N 02u+ 62u+02u 4)
Plattoxtay T oz ax " PI=TH 5x2 T 5y20 T 922

Componente y de la ecuacion de Navier — Stokes de flujo incompresible:

<au+au+6u+6u) 6P+ 62u+ *u +62u (5)
P\t " ax "oy " 9z ay POy T\ 552 T 570 1 92

Componente z de la ecuacion de Navier — Stokes de flujo incompresible:

<au+6u+6u+ au> 6P+ azu+ 0*u +02u (6)
P\at "ox "oy 9z 9z TPI: T M G2V 5520 T 92

En la formula 1 la aerodinamica juega uno de los papeles méas importantes, ya que
debido a las altas velocidades el viento es un factor crucial al entrar en contacto con el
vehiculo. Al existir esta interaccion entre el aire y la superficie del vehiculo surge un
concepto muy importante en la mecanica de fluidos denominado “capa limite”, el cual hace
referencia a una region de flujo muy delgada cerca de una pared sélida donde las fuerzas

viscosas Y la rotacionalidad no pueden ignorarse [25].

Para cuerpos aerodindmicos la capa limite a velocidades altas y tratdndose de un

fluido como el aire, se vuelve extremadamente delgada.

La teoria de la capa limite fue introducida por Prandtl. Establece que, para un fluido
en movimiento, todas las pérdidas por friccion tienen lugar en una delgada capa adyacente al
contorno del solido (capa limite), y que el flujo exterior a dicha capa puede considerarse
como carente de viscosidad. En general, la capa limite es muy delgada aguas arriba del

Universidad Tecnologica de la Mixteca

28

——
| —



contorno y va aumentando su espesor aguas abajo por la accion continua de las tensiones

cortantes [26].

En la capa limite también pueden existir flujos laminares, de transicién y turbulentos,
los cuéles dependeran del nimero de Reynolds como se muestra en las figuras 16 y 17,
mientras mas grande sea el niUmero de Reynolds méas delgada seré la capa limite [26].

e Para nimero de Reynolds bajos, toda la capa limite es gobernada por la accién de
fuerzas viscosas y el flujo es totalmente laminar.

e Para valores intermedios del nimero de Reynolds la capa limite es laminar cerca de
la superficie y turbulenta lejos de ella.

e Para valores altos del nimero de Reynolds la capa limite es completamente

turbulenta.

Zona de transicion ;~ Borde de la capa
lam.-turb limite

Flujo turbulento

o Subcapa
VISCOSa

Flfuyjo Ia’r;nna'rl
Figura 16. Detalles de la capa limite [27].

La zona de transicion es donde ocurre el cambio de un flujo laminar a turbulento y

ocurre en el rango de Re = 3 x 10° a Re = 10° [27].

La ecuacion 7 permite calcular el nimero de Reynolds para una placa plana, donde V

es la velocidad corriente arriba y x es la longitud caracteristica de la geometria.

Numero de Reynolds para una placa plana: Re,, = — = — )
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8(x)
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Laminar 5
Re = 10°

Figura 17. Transicion de la capa limite laminar sobre una placa plana hacia una capa limite

totalmente turbulenta [25].

Otra de las causas por las altas velocidades a las que se desempefian los vehiculos de
F1 es la separacion de flujo, esto pasa cuando el flujo se fuerza a fluir sobre superficies
curvas a altas velocidades. La separacién no se limita a cuerpos romos, la separacion
completa sobre toda la superficie posterior también puede suceder en caso de un cuerpo
currentilineo, como el ala de un avion o en este caso particular de un alerén delantero de la
formula 1, a un angulo de ataque suficientemente grande (casi 15° para la mayoria de las

superficies de sustentacion) [25].

2.2.2 Arrastre y sustentacion

Al estar los vehiculos en movimiento e inmersos en un fluido sufren fuerzas
aerodindmicas dependiendo de su geometria o disefio en particular. Estas fuerzas son de
arrastre y sustentacion que se observa en la figura 18.

v A

Sustentacién

Fuerza neta sobre el aeroplano

o= Angulo de ataque

Arrastre inducido Fp

Flujo Linea de la cuerda

+

Figura 18. Componentes de las fuerzas que acttan sobre un perfil alar [28].
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Si se hace la comparacion de automdviles antiguos con uno mas actual se observa que
el disefio aerodindmico con el pasar de los afios ha provocado una gran reduccion en la
resistencia al aire. Al reducir el area frontal se reduce la resistencia neta en los coches, como
se ve en la figura 19 el coeficiente de arrastre minimo practico es C, = 0.15 el cual se
alcanzaria para un vehiculo con forma de gota, pues esta seria la forma ideal de un vehiculo
para minimizar el arrastre, sin embargo, es imposible obtener esta forma en vehiculos para
pasajeros debido a lo complicado que seria la adaptacion para obtener espacios 6ptimos en
la cabina [25].

1.0 4

0.9 N )|

0.8 0 1 3 }
0,7 -
0.6

¢, 0.5
0.4 ® ® y
0.3

0.2

Minimo et - ﬁ 0,15

0,1 tedrico | = hd
0 I
1900 1910 1920 1930 1940 1950 1960 1970 1980 1990 2000

Afio

Figura 19. Evolucidn de los coeficientes de resistencia [29].

Por otro lado, el disefio de los vehiculos de formula 1 se aproximan al de una gota
viéndolo desde una vista superior, ya que los vehiculos utilizados son monoplazas (vehiculos
para un sélo ocupante) especialmente disefiados para competicién, lo que permite tener un
disefio adaptado al principal objetivo que es alcanzar altas velocidades como se aprecia en el

prototipo del vehiculo de Férmula 1 utilizado en la temporada 2022 en la figura 20.
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Figura20. Forma de gota en un vehiculo de F1 [30].

Las fuerzas de arrastre y sustentacion se pueden determinar mediante experimentos

en un tdnel de viento.

La resistencia aerodindmica es causada por la interaccion dinamica entre la superficie
de un cuerpo y el fluido que fluye sobre ella. Los dos términos que rigen la resistencia

aerodinamica y la sustentacion son el esfuerzo normal y el esfuerzo cortante de la pared.

La sustentacion es la componente de la fuerza resultante, ejercida por el fluido sobre

el cuerpo en direccion perpendicular al movimiento relativo del fluido.
La sustentacién que genera un perfil aerodinamico depende de:

e ladensidad del aire

e lavelocidad del flujo de aire

e laviscosidad y compresibilidad del aire

o ¢l area superficial del perfil aerodinamico

¢ el angulo de ataque del perfil aerodinamico

Sin embargo, le dependencia de la forma del perfil aerodinamico, el angulo de ataque,
la viscosidad del aire y la compresibilidad se caracterizan por una sola variable, denominada
coeficiente de sustentacion. Viene dado por la siguiente expresion [31]:

1
L=3 pU?SC,, ®)
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Donde:

L: fuerza de elevacion

p: densidad el aire

U: velocidad relativa del flujo de aire

S: area de la superficie aerodinamica vista desde una perspectiva aérea

C,.: coeficiente de sustentacion

La resistencia o arrastre es la componente de la fuerza resultante, ejercida por el fluido

sobre el cuerpo en direccion paralela al movimiento relativo del fluido.

El arrastre depende de los mismos factores que la sustentacion, este coeficiente
generalmente se encuentra mediante pruebas en tineles de viento. El coeficiente de arrastre

se encuentra en la ecuacion de la fuerza de arrastre [31]:

1
D= EpUZACD ©)

D: fuerza de arrastre
p: densidad el aire

U: velocidad del aire
A: area de referencia

C, : coeficiente de arrastre

2.2.3 Eficiencia Aerodinamica

La eficiencia aerodinamica es la relacion que existe entre la sustentacién y el arrastre.
Ademas, juega un papel importante en el disefio de aeronaves o vehiculos. De acuerdo a John
Anderson [24] en la mayoria de situaciones de vuelos convencionales a una velocidad

crucero, la eficiencia aerodindmica esta entre un rango de 15 a 20.

La eficiencia aerodinamica esta definida de la siguiente manera [24].

_a
n=v (10)
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2.2.4 Modelos de las Ecuaciones de Navier — Stokes

Debido a la cantidad de modelos y diversos regimenes del fluido para simular la
mecanica de fluidos de la interaccion de un fluido con sus alrededores y que estos estan
regidos por el tipo de régimen del fluido (semiturbulento, turbulento, etc.), es importante
conocer la metodologia de simulacién mediante las herramientas de computo, como por
ejemplo ANSYS.

La turbulencia es un concepto el cual se puede encontrar en cualquier lugar, pues
son remolinos de aire cadticos formados desde un estado no transitorio o en flujo laminar
provocado por diversas fuerzas, y se puede encontrar en diversas aplicaciones de la ingenieria

como aeroespacial, naval, metrologia, oceanografia, aerodinamica del vehiculo, etc. [32].

La literatura dice que “la turbulencia es el tipo de movimiento de fluido mas
complicado, lo que dificulta incluso su definicion precisa”. Un movimiento turbulento se
describe como turbulento si es rotacional, intermitente, altamente desordenado, difusivo y
disipativo [33].

En el automovilismo en general, pero principalmente en competicion existe
turbulencia, lo cual implica un problema de rendimiento. Es un fendémeno que en la mayoria

de veces estara presente debido a la separacion de la capa limite en la superficie del vehiculo.

La turbulencia esta descrita mediante las ecuaciones de Navier — Stokes y debido a su
complejidad existen diferentes enfoques computacionales para su resolucion. La simulacién
numeérica directa (DNS, por sus siglas en inglés), es factible para geometrias simples, no
requiere modelado y ofrece una resolucion completa, pero tiene la desventaja de ser
demasiado caro para la industria. Sin embargo, DNS no es realmente un modelo de
turbulencia, si no que se refiere a la resolucion completa de las ecuaciones, debido a eso su
alta demanda computacional [34]. Por otro lado, la simulacién de remolinos grandes (LES,
por sus siglas en inglés), los remolinos méas grandes se resuelven directamente y los mas
pequefios se modelan, es mas barato que DNS, pero demasiado costoso para aplicaciones
practicas. Sin embargo, existe la simulacion de Navier — Stokes promediada por el Numero
de Reynolds (RANS, por sus siglas en inglés), el cual no tiene el mismo grado de precision
y robustez para predecir las caracteristicas de turbulencia, pero sigue siendo muy importante

debido a su bajo costo y su rapidez de computo [35].
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Existen varios modelos RANS los cuales estan implementados en ANSYS Fluent
como lo son: Spallart Almaras [36], Realisable k — € [37], k — w SST [38], por mencionar

algunos.

Existe también un modelo de turbulencia hibrido que combina el modelo de
turbulencia RANS con LES (RANS-LES). El principio de este método es que un LES es
demasiado costoso para flujos complejos con nimeros de Reynolds altos influenciados por
efectos de pared cercana. Por lo tanto, se aplica el método RANS en la capa limite y LES
fuera de ella lo que reduce en gran medida el nimero de celdas ya que RANS no necesita el

mismo nivel de precision que LES [39].

Para el caso del programa ANSYS Fluent® la manera del procesamiento se lleva a
cabo mediante las diferentes etapas para efectuar la ejecucion de cualquier tipo de analisis.
El procesamiento se realiza mediante CFD, en donde se resuelven algunas ecuaciones como

conservacion de masa, conservacion de energia de energia, segunda ley de Newton, etc.

Al realizar un andlisis de CFD se pueden obtener como resultados, caidas de presion,
distribucion de temperaturas, en el caso de flujos aerodinamicos que es el principal tema de
esta investigacién se pueden obtener los coeficientes de arrastre y sustentacion.

225 CFD

En la ingenieria existen dos métodos para analizar y disefiar los sistemas relacionados
al flujo de fluidos, los cuales son la experimentacion y el calculo. El primero conlleva, por
lo general, a la utilizacion de tuneles de viento o de otras instalaciones, y el segundo implica
resolver ecuaciones diferenciales de manera computacional. Las ecuaciones que gobiernan
la mecanica de fluidos incluyen la ecuacion de continuidad, las ecuaciones de Navier — Stokes
y la ecuacion de la energia. Son aplicables en pasajes interiores de véalvulas, bombas,
ventiladores, sopladores y compresores; flujo en tomas de motores y multiples de escape; y

el flujo alrededor de proyectiles, aeronaves o barcos [25].

Debido a que en la ingenieria existen una gran cantidad de problemas que caen en la
resolucion de estas ecuaciones, se emplean métodos de aproximacion o también llamados
métodos numéricos para determinar la solucion de dichas ecuaciones. Para realizar lo anterior

existen varias alternativas con la utilizacion de software para facilitar los calculos, a esto se
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le denomina dinamica de fluidos computacional o CFD por sus siglas en ingles, dicho de
otra manera, es el campo de estudio dedicado a solucionar ecuaciones del flujo de fluidos
mediante herramientas computacionales [28].

Los dos métodos se complementan entre si, ya que se obtienen propiedades globales
como sustentacion, fuerza de arrastre, caida de presion o potencia, experimentalmente; pero
se emplea CFD para obtener detalles acerca del campo de fluido, como esfuerzos de corte,
perfiles de velocidad, perfiles de presion y lineas de corriente. Generalmente los datos

experimentales son utilizados para validar soluciones de CFD.

Actualmente la dindmica de fluidos computacional puede manejar flujos laminares
con facilidad, sin embargo, para el caso de flujos turbulentos es necesario recurrir a los
modelos de turbulencia y aplicarlos segin sea el caso. Para obtener una buena solucién,

dependeréa de que tan apropiado es el modelo de turbulencia aplicado.

La principal ventaja del software CFD es que proporciona una disminucién
significativa del tiempo necesario para desarrollar un producto nuevo, la elaboracion virtual
de prototipos de los componentes y la reduccién del nimero de modelos de prueba que se

requiere para estudiar un disefio antes de llevarlo a la produccion.

2.2.6 Ansys Fluent

Ansys Fluent® es un software de dinamica de fluidos computacional que esta escrito
en lenguaje C. Fluent tiene numerosas capacidades para diferentes tipos de simulaciones
como, por ejemplo: flujos axisimétricos, flujos axisimétricos con remolinos, flujos 3D,
acustica, flujos de cavitacion, flujos compresibles, flujos incompresibles, flujos superficiales
libres, flujos no viscosos, flujos laminares y turbulentos, flujos multifasicos, flujos
estacionarios, etc. [40]. Ademas, es un software que cuenta con una version estudiantil la
cual esta limitada en diferentes aspectos, sin embargo, es de gran utilidad para proyectos que

no demanden una gran cantidad de recurso computacional.

2.2.7 Metodologia de Ansys Fluent

La metodologia de simulacion mediante CFD se da mediante las siguientes etapas de
acuerdo al curso de elemento finito en Universidad Tecnoldgica de la Mixteca y curso en

linea de plataforma Mescalea. [41]
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1. Elaboracion del diseno

En esta atapa se identifica el disefio con el cual se pretende trabajar, incluso se puede
realizar algin boceto en algun software de disefio para posteriormente realizar el

modelado.
2. Modelado

En esta etapa se elabora la pieza o espacio geométrico de acuerdo al disefio
identificado para trabajar con la simulacion. El espacio geométrico se puede elaborar
desde el apartado de Space Claim o mediante otro software que sea compatible al
momento de exportar los archivos a ANSYS, esta decision dependera de las

habilidades del usuario con el uso de los diferentes programas de disefio.
3. Simplificacion de la geometria

En esta etapa sera necesario realizar un chequeo en todo el modelo a trabajar y de
ser posible eliminar algunas partes geométricas que no afecten la simulacién
dependiendo de las condiciones que se trabajaran, por ejemplo, en el estudio
aerodindmico de un automovil de pasajeros los espejos laterales y antenas del
vehiculo se pueden eliminar, esto es posible ya que las velocidades que alcanza este
tipo de vehiculos es baja y este tipo de artefactos resultan despreciables en
comparacion al tamafio del vehiculo, caso contrario lo que sucede con los vehiculos
de formula 1, ya que al ir a velocidades extremadamente rapidas estas piezas llegan a
generar comportamientos que afectan la aerodindmica del vehiculo, por ello no
pueden ser despreciables. Estas simplificaciones en la geometria ayudan reduciendo

el tiempo de computo.
4. Dominio matematico

En esta etapa se crea un modelo solido del dominio, ya sea que se extraiga
directamente de la geometria o se cree desde Space Claim, en el caso de una
simulacion de CFD de un vehiculo, el dominio corresponde a toda la superficie
externa del vehiculo, ademas de que es necesario crear un dominio externo al vehiculo

por donde fluir el aire.
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5. Mallado

Ya que se ha obtenido el dominio a simular es necesario discretizarlo mediante
una malla, se puede utilizar una malla hexaédrica o una tetraedrica, el tipo de malla
dependeré de la complejidad de la geometria. La recomendacion es generar una malla
hexaédrica, la cual es para geometrias sencillas, para el caso de una geometria de alta
complejidad serd necesario utilizar la tetraédrica, sin embargo, aumenta
considerablemente el tiempo de computo, pero también se puede realizar una
combinacion de mallas si la geometria lo permite. Es necesario que la malla cumpla

con los requisitos minimos de malla.
6. Setup

En esta etapa se configura “la fisica” que se quiere simular, se establecen los
materiales a utilizar ya sean sélidos de fluidos o0 una mezcla. Se activan los modelos
de turbulencia los cuales definen la fisica a simular. Se establecen valores iniciales ya
que se tratan de métodos iterativos. Se definen monitores de convergencia para

observar la convergencia de la simulacion.
7. Solucién

El programa resolverd las ecuaciones de manera iterativa hasta converger.
Finalmente se podran visualizar los resultados de manera didactica mediante

monitores.

2.2.8 Perfiles NACA

Los perfiles aerodinamicos NACA son perfiles aeronauticos disefiados por el Comité

Asesor Nacional de Aeronautica con el fin de estandarizar el disefio y su estudio. Son parte

fundamental en el desempefio de muchas aeronaves por las caracteristicas que ofrecen en

sustentacion y arrastre, sin embargo, son utilizados en diferentes aplicaciones como en alas

de aviones, alerones de vehiculos y turbinas. Los perfiles NACA se definen mediante una

serie de numeros que especifican sus caracteristicas geometricas como: curvatura maxima

como porcentaje de la cuerda, posicion de curvatura maxima en decimas de la cuerda y

espesor maximo como porcentaje de la cuerda [42].
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CAPITULO 3

Metodologia de simulacion




3.1 Comprobacion de la metodologia
Con la finalidad de comprobar que la metodologia utilizada en la elaboracién de la
simulacion para el aleron delantero del vehiculo de Formula 1 sea véalida, se hizo un analisis
previo de un perfil aerodinamico NACA 0012 para conocer los valores de los coeficientes de
arrastre y sustentacion a diferentes angulos de ataque y poder compararlos con los resultados
experimentales [43], de esta manera, al obtener resultados similares se puede corroborar que

la manera de proceder en la simulacion es adecuada.

De [43] se conocen las siguientes condiciones a las que estad sometido el perfil NACA 0012.

No Entrada Valores

1 Material Aire

2 Velocidad del flujo 51.4496 m/s

3 Presion de operacion 101325 Pa

4 Densidad del fluido 1.1767 kg/m3

5 Numero de Reynolds 106

6 Longitud de cuerda 1m

7 Temperatura de operacion | 277° k

8 Angulos de ataque 4,6, 8, 10 grados

9 Modelo de turbulencia k-¢ realizable

10 Viscosidad 1.009x10~°
Tabla 1. Condiciones a las que esta sometido el aleron NACA 0012.

Elaboracién de la simulacién

Primeramente, se elabor6 el perfil NACA 0012 para obtener los puntos que lo
conforman e importarlos al programa Space Claim de Ansys ® para posteriormente elaborar
el area de control que consiste en delimitar el espacio de analisis y simula de manera

representativa lo que es un tanel de viento.

Figura 21. Perfil aerodinamico NACA 0012 con una longitud de cuerda de ¢ = 1m.
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Para la elaboracion del area de control se abre Ansys Workbench, se arrastra un
modulo de Mesh y se trabaja en el apartado de Geometry. Se eligié una malla tipo C debido
a la geometria del perfil, con base en lo realizado por Sohaib Obeid, Ratneswar Jha y Goodarz

Ahmadi [44], se toman en consideracion las siguientes medidas:

e 12.5c para la distancia en el eje X desde la entrada del area de control hasta el borde
de ataque.
e 30c para la distancia en el eje X del borde de fuga hasta el final del area de control.

e 13.5c para la distancia en el eje Y desde el borde de fuga hacia arriba y hacia abajo.

Teniendo en cuenta lo anterior las medidas para el &rea de control quedan como se

observa en la figura 22.

i

13.5m

13.5m

el

\

e T2 b 30m

Figura22. Medidas del area de control para la generacion de la malla tipo C.

Finalmente, el 4rea de control vista desde el apartado de “Mesh” queda como se
observa en la figura 23. Como se observa en la figura existen divisiones en el area, cuya

funcidn es Unicamente ayudar en la elaboracion del mallado.
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Figura 23. Area de control para el perfil NACA 0012.

Generacién del mallado

En el apartado de “Mesh” se elabora la malla tipo C para el perfil aerodindmico, esta
se realizo con los controladores locales “Face Meshing” y “Sizing”, que se localizan en el
arbol de desarrollo del mallado situado en la parte izquierda a nivel de “Mesh” como se

observa en la figura 24.

o O
Insert P @ Mesh Workflows »
Update <%  Method
£ Generate Mesh I 1@ sizing
Preview » UM Contact Sizing
Show » A Refinement
£%  Create Pinch Controls @ Face Meshing
) Group Al Similar Children L% Mesh Copy

Figura24. Controladores locales “Sizing” y “Face Meshing”
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Primeramente, se selecciond en el controlador local “Face Meshing” y se

seleccionaron las 10 caras que conforman la superficie, como se muestra en la figura 25.

R B C-HAARAQA Hea kMl TEERBEDE TP EH [ Clipboard~ [Empty] i@Estend~ 9, Select By~ @ Comvert~

Qe 10020 0,00 (m)

Figura 25. Controlador local “Face Meshing” en la superfice de control.

Posteriormente se utilizd el controlador local “Sizing”, para el cual se seleccionaron
las lineas internas de la superficie que se les aplico el controlador, como se ve en la figura

26, asi también, se observa la configuracion del controlador.

*30%x| @A Re® % C-Haaaaq sumkmi- TERRABDE TS [ Clipboard~ [Empty] @Edtend~ 9, SelectBy~ @ Comvert~

[Oetaits of ‘Edge Sizing” - Sizing ~iOx
- scope

[Geametry Selection
(5" Eages

J1a

[Wumberof o
]

Defautt (1.2}

Defaut (2.3558e.002 mi|
[Ne

| Smooth Transition. 0.000 5.000 10.000 (m)
Taoss
T Serecion

Figura 26. Controlador local “Edge Sizing” en las divisiones internas.
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Se continu6 utilizando el controlador local “Sizing” para los bordes faltantes para

cada una de las caras de la superficie de acuerdo a la figura 25, quedando las configuraciones

de la siguiente manera. Y se observa el resultado de la malla en la figura 27.

-/ Scope
Scoping Method
Geometry

=|| Definition

Suppressed

Type
Mumber of Divisions

Advanced

Growth Rate

Capture Curvature
Curvature Normal Angle
Local Min Size

Capture Proximity
Bias Type

Bias Option

Bias Growth Rate
Reverse Bias

Details of "Edge Sizing 2" - Sizing

Caraly 10

+ROx

Geometry Selection
3 Edges

Mo
Number of Divisions
100

Default (1.2)

Yes

Default (18.0%

Default (2.5599e-002 m)
Mo

Smooth Transition
1.05
Mo Selection

Cara2y9

Details of "Edge Sizing 3" - Sizing

-l Scope
Scoping Method
Geometry
=I| Definition
Suppressed
Type
Number of Divisions
=I| Advanced
Growth Rate
Capture Curvature
Curvature Normal Angle
Local Min Size
Capture Proximity
Bias Type
Bias Option
Bias Growth Rate

> 1Oox

Geometry Selection
2 Edges

Mo
Mumber of Divisions
180

Default [1.2)
Yes

Default (18.0°)

Default (2.5599e-002 m)
MNo

smooth Transition

1.0

Cara3y8

Details of "Edge Sizing 5" - Sizing

-l| Scope
Scoping Method
Geometry
=I| Definition
Suppressed
Type
Mumber of Divisions
Advanced
Growth Rate
Capture Curvature

Curvature Mormal Angle
Local Min Size

Capture Proximity

Bias Type

Bias Option

Bias Growth Rate

~a0ox

Geometry Selection
2 Edges

No
MNumber of Divisions
0

Default (1.2)

Yes

Default (18.07

Default (2,5599e-002 m)
No

Smooth Transition

1.0

-1/ Scope
Scoping Method
Geometry

=I| Definition

Suppressed

Type
Mumber of Divisions

Advanced

Growth Rate

Capture Curvature
Curvature Normal Angle
Local Min 5ize

Capture Proximity

Bias Type

Bias Option
Bias Growth Rate

Details of "Edge Sizing 7" - Sizing

Carady7

> 40X

Geometry Selection
2 Edges

Mo
Mumber of Divisions
40

Default (1.2)

Yes

Default [18.07

Default [2.5599e-002 m}
Mo

Smooth Transition

1.0

Carab5y®6

Details of "Edge Sizing 9" - Sizing

=| Scope
Scoping Method
Geometry
=I| Definition
Suppressed
Type
Number of Divisions
=I| Advanced
Growth Rate
Capture Curvature
Curvature Normal Angle
Local Min Size
Capture Proximity
Bias Type
Bias Option
Bias Growth Rate

A=k

Geometry Selection
2 Edges

Mo
Mumber of Divisions
20

Default (1.2)
Yes

Default (18.0°)

Default (2.559%e-002 m)
Mo

Smooth Transition

1.0

Tabla 2.

Configuracion del controlador “Sizing” en cada cara del area de control.
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Figura 27. Mallado del &rea de control.

3.2 Calidad de mallado

Para saber la calidad de la malla existen varios criterios, sin embargo, los mas

importantes de analizar es la calidad ortogonal (ortogonal quality) y la oblicuidad (skewness).

La calidad ortogonal consiste en hacer un andlisis entre los vectores que existen en
las celdas, siendo 1 la mejor calidad y O la peor calidad. Por otro lado, la oblicuidad consiste
en hacer una diferencia de areas o volimenes entre cada celda con sus celdas vecinas, siendo

0 la mejor calidad y 1 la peor calidad [45].

En la tabla 3 se observan los parametros para la consideracion de la calidad de la malla.

Calidad Orthogonal quality Skewness

Excelente 095-1 0-0.25

Muy bueno 0.70-0.95 0.25-0.50

Bueno 0.20 — 0.69 0.50 —0.80

Aceptable 0.15-0.20 0.80 -0.94

Malo 0.001 -0.14 0.95-0.97

Inaceptable 0-0.001 098 -1
Tabla 3. Parametros para la calidad de la malla segun los criterios “Orthogonal quality” y

“Skewness”.
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En la figura 28 se observa la calidad ortogonal que se obtuvo de la malla, en la cual
de acuerdo a los criterios de calidad antes mencionados se puede concluir que la calidad de

la malla es excelente.

Mesh
orthogonal Quality
18/06/2025 03:52:36 a, m.
1 Max
0.99383
0.98766
0.98148
0.97531
0.96914
0.96297
0.95679
0.95062
0.94445 Min
0.000 5.000 10.000 (m)
2500 7.500
Figura 28. Calidad ortogonal de la malla del perfil NACA 0012.
Mesh Metrics A
Controls
i 30000.00
5 20000.00
Z 1000000 .
0.00

094 035 036 097 098 099 1.00
Element Metrics

Figura29. Histograma de la calidad ortogonal de la malla y el nimero de elementos.

En la figura 30 se observa el criterio Skewness que se obtuvo de la malla, en la cual
de acuerdo a los criterios de calidad antes mencionados se puede concluir que la calidad de

la malla también es excelente.
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Mesh
Skawness
18/06/2025 04:01:43 a. m.

0.1048 Max
0.093243
0.081588
0.069932
0.058277
0.046622
0.034966
0.023311
0.011655
1.3057e-10 Min

0.000 5.000 10.000 (m)

2.500 7.500

Figura 30. Calidad Skewness de la malla del perfil NACA 0012.

Mesh Metrics -2

Controls

31904.00
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2
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H
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000 003 005 008 010

Element Metrics

Figura31. Histograma del criterio Skewness de la malla y el nimero de elementos.

3.3 Criterio Y+

Para obtener una malla de buena calidad en el caso de aplicaciones aerodindmicas es
necesario realizar el calculo del Y+, que es la distancia de separacion gque existe entre el nodo
de la primera celda con el borde del perfil NACA 0012.

Para realizar el calculo se necesitan las siguientes ecuaciones [46].
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_HWw

= 11
W) (p) -
Ur= |2 (12)
T = CpV? (13)
C; = 0.058(Re) °2 (14)

Donde:

e Y —distancia fisica desde la pared al centroide de la primera celda
e u-viscosidad dinamica

e U; -velocidad de friccion

e p-densidad del fluido

e 1, — esfuerzo cortante en la pared

e (y —coeficiente de friccion

e V —velocidad del flujo principal

Y+ es un nimero adimensional que indica la distancia desde la pared a la primera
capa de la malla. En este caso particular se utilizé el modelo de turbulencia K- SST, pues
es el mas adecuado para capas limite en flujo externo y combina el modelo K-¢ lejos de la
pared y el K-w cercano a la pared, lo que lo vuelve mas preciso para determinar los
coeficientes de arrastre y sustentacion. Por lo tanto, al usar este modelo el valor recomendado
para Y+ es de 1 [47].

Sustituyendo los valores conocidos de la tabla 1 en las ecuaciones 11, 12, 13y 14, se
obtuvieron los siguientes resultados:

Cr = 0.058(1x10%)7%2 = 0.003659552598
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1
7, = 5 (0.003659552598) (1.1767)(51.4496)° = 5.699381873

U = 5.699381873 _ 2 200802150
L 1.1767 7

(1)(1.009¢ — 5)

- = 0. 228432 = 3.896228432x1076
(2.200802150)(1.1767) _ -000003896228432 = 3.896228432x107" m

Al obtener el valor de Y significa que el valor de la separacién que existe entre el
perfil aerodinamico NACA 0012 y el nodo de la primera celda debera ser de al menos
3.896228432X107° m.

En la figura 32 se observa que la malla se encuentra mas refinada en la pared del
perfil, lo que permitié que se cumpla la condicion del Y+. Esto puede corroborarse haciendo
un zoom en el borde del perfil como se observa en la figura 33 con la ayuda de la escala de
Ansys, sin embargo, eso se puede reafirmar de manera precisa en el proyecto esquematico
de Ansys Fluent ® a nivel de “Setup”. Para ello en el proyecto esquematico en workbench
se arrastra en solver Fluid Flow (Fluent) el cual permite verificar de manera concreta los
limites de la primera celda de la malla para posteriormente realizar la simulacién y conocer
los coeficientes de arrastre y sustentacion. Mas adelante en el apartado de resultados de la
simulacion se observan estos parametros para saber con precisién la distancia al nodo de la

primera celda.

Figura 32. Mallado del perfil aerodinamico cerca de la superficie.
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Figura 33. Aproximacion de la medida de la primera celda.

Como se menciond anteriormente en la figura 33 con ayuda de la escala de Ansys se
observd que la distancia del borde del perfil a la primera celda es de aproximadamente
8X10~° m, por lo tanto la distancia al nodo de la celda es aproximadamente la mitad, es decir

4X107° m, lo cual es muy aproximado al valor que se obtuvo de Y.

Siguiendo con el flujo de trabajo de Ansys, en el proyecto esquematico en workbench
se arrastra el solver Fluid Flow (Fluent) el cual permite realizar la simulacion para poder

conocer los coeficientes de arrastre y sustentacion.

Se carga la malla del apartado de “mesh” a “fluent” y se procedi6 con la configuracion
del Setup en donde se definieron los pardmetros de simulacién a los que esta sometido el
perfil como se mostrd en la tabla 1.

Debido a que la velocidad a la que es sometido al alerdn es alta, se obtiene un nimero
de Reynolds alto, por lo cual cae un régimen turbulento, por ende, es necesario utilizar un
modelo de turbulencia para alcanzar una aproximacion a la solucion real de las Ecuaciones
de Navier Stokes. Se conocen diferentes enfoques para la resolucion de las Ecuaciones de
Navier Stokes como lo son DNS (Simulacién numérica directa), LES (Simulaciones de
grandes remolinos) y RANS (Simulacién de Navier Stokes promediadas por Re). Sin
embargo, debido a las limitantes computacionales y a la version estudiantil de Ansys, la
mejor opcion es trabajar con el modelo de turbulencia k — w SST, pues de acuerdo a la
literatura es el modelo mas recomendado para aplicaciones aerodinamicas y con un bajo
consumo computacional. Por lo tanto, se selecciond el modelo de turbulencia como se

muestra en la figura 34.
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. Viscous Model

Model
Inviscid
Laminar
Spalart-Allmaras (1 eqn)
k-epsilon (2 eqgn)

I ® k-omega (2 eqn)
Transition k-kl-omega (3 eqn)
Transition SST (4 eqn)
Reynolds Stress (5 eqn)
Scale-Adaptive Simulation (SAS)
Detached Eddy Simulation (DES)

k-omega Model
Standard
GEKO
BSL

k-omega Options
Low-Re Corrections

Near-Wall Treatment

correlation

Options
Curvature Correction
Corner Flow Correction
Production Kato-Launder
+| Production Limiter

Transition Options

Transition Model none

Model Constants

Alpha™_inf
1

Alpha_inf
0.52

Beta®_inf
0.09

al
0.31

Beta_i (Inner)
0.075

Beta_i (Quter)
0.0828

TKE (Inner) Prandtl #
1.176

TKE (Outer) Prandtl #
1

SDR (Inner) Prandtl #
2

SDR (Outer) Prandtl #
1.168

Production Limiter Clip Factor
10

User-Defined Functions
Turbulent Viscosity
none

B (o) (ov)

Figura 34. Seleccion del modelo de turbulencia k — w SST.

En materiales se define el aire y se utilizan los valores que vienen por default.
Posteriormente en las condiciones de frontera se definié la temperatura de operacién, que es
de 277° k, se observa en la figura 35, y también se definid el angulo de ataque del viento con

respecto al perfil aerodindmico como se muestra en la figura 36.
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B Velocity Inlet

Zone Name

inlet_mesh_
Momentum Thermal

Temperature [K] 277

Radiation | Species | DPM

| Close | | Help |

Multiphase

Potential Structure ups

Figura 35. Temperatura de operacion.

Se utilizaron los siguientes valores para definir el angulo de ataque del alerdn.

Angulo de ataque [°] Componente en X Componente en Y
4 0.99756405 0.06975647
6 0.9945219 0.10452846
8 0.99026807 0.1391731
10 0.98480775 0.17364818
Tabla 4. Angulos de ataque y componentes de flujo en la direccion X y Y.

Estos parametros se ingresaron en las opciones en la entrada del aire para cada angulo

de ataque como se muestra en la figura 36.
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B velocity Inlet *

Zone Name
inlet_mesh_

Momentum | Thermal | Radiation | Species | DPM | Multiphase | Potential | Structure | UDS

Velocity Specification Method| Magnitude and Direction =

Reference Frame Absolute d

Velocity Magnitude [m/s] 51.4496 -

Supersonic/Initial Gauge Pressure [Pa] 101325 n

X-Component of Flow Direction 0.984807753 he

Y-Component of Flow Direction .173648178 -
Turbulence

Specification Method | Intensity and Viscosity Ratio N

Turbulent Intensity [%] 5 -

Turbulent Viscosity Ratio| 10 -

() (v

Figura 36. Configuracion de la direccion de la entrada del aire.

Una vez habiendo definido todas las condiciones fisicas se corri6 la simulacién, es
decir, se ejecuta el modelo computacional definido anteriormente para la resolucion de las

ecuaciones mediante el método numérico que utiliza el software y se obtienen los siguientes

resultados.
Experimantal Simulacién Articulo | Simulacion de este trabajo Error Articulo Error de este trabajo

Angulo de ataque cd Cl Ccd Cl Ccd Cl cd Cl cd Cl

4 0.0090 0.4700 0.0090 0.4400 0.0091 0.4350 6.3830 6.3830 1.2611 7.4468

6 0.0085 0.6540 0.0110 0.6500 0.0102 0.6495 29.4118 0.6116 19.9529 0.6865

8 0.0100 0.8800 0.0135 0.8510 0.0118 0.8588 35.0000 3.2955 18.2000 2.4045

10 0.0120 1.1000 0.0172 1.0480 0.0141 1.0590 43.3333 4.7273 17.6583 3.7273
Tabla 5. Comparacion de los resultados obtenidos entre la comprobacion de la metodologia

y los del articulo de referencia.

En la tabla 5 se pueden observar los valores experimentales extraidos de un tanel de
viento, los valores que obtuvo el autor del articulo al realizar la simulacion y los valores
obtenidos en este trabajo al realizar la misma simulacién con una malla y modelo de

turbulencia diferente, también se obtuvieron los indices de error de la simulacion del articulo
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y la de este trabajo con respecto a los valores experimentales. Se observé que los errores de
este trabajo fueron menores al determinar los coeficientes de arrastre por lo tanto los
resultados se aproximaron mas a los experimentales como se muestra en la figura 37. Por
otro lado, el error obtenido del coeficiente de sustentacion en este trabajo fue ligeramente
mayor a 4° y 6°, y menor a 8° y 10°, sin embargo, se siguen aproximando mucho a los

experimentales. Esto se muestra en la figura 38.

Cd
0.02
0.018
0.016
0.014
0.012
0.01 .
0.008
0.006
0.004
0.002
0
4 6 8 10
=@==Experimental 0.009 0.0085 0.01 0.012
==@==Simulacion Ankan Dash 0.009 0.011 0.0135 0.0172
Simulacion propia 0.0091135 0.010196 0.01182 0.014119

Figura 37. Coeficientes de arrastre

cl
1.2
1 /
0.8 =
0.4
0.2
0
4 6 8 10
==@==Experimental 0.47 0.654 0.88 11
==@==Simulacion Ankan Dash 0.44 0.65 0.851 1.048
Simulcion Propia 0.435 0.64951 0.85884 1.059

Figura 38. Coeficientes de sustentacion
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Finalmente, como se observo en las figuras 37 y 38 al analizar los resultados de la
simulacion que se elabord en el articulo mencionado anteriormente y los resultados obtenidos
en este trabajo se observd graficamente que los resultados son aceptables e incluso se

aproximan mas a los experimentales extraidos de un tanel de viento.

Por lo tanto, se concluye que la forma de proceder en el desarrollo de la simulacién
elaborada anteriormente es adecuada, desde la elaboracion de la geometria, la generacién de
un mallado fino en el sitio de interés y un crecimiento gradual en las celdas de la malla hacia
la parte externa sin perder calidad, lo cual se corrobor6 mediante la calidad ortogonal y la
oblicuidad. Finalmente, se destaca la configuracion en el “Setup” como lo es la correcta
eleccion del modelo de turbulencia y de la adecuada definicion de las condiciones fisicas y
de frontera. De esta manera se valida que la metodologia implementada en esta simulacion

es apropida; por lo tanto, se procedié con el analisis principal de este trabajo.
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CAPITULO 4

Simulacion vy resultados




4.1 Simulacion del aleron Ferrari SF-23
Después de haber realizado una simulacion previa para corroborar que la metodologia
utilizada con el solucionador ANSY Fluent ® permite obtener resultados correctos, se
procedié con la simulacién principal de esta investigacion. Esta se centrd en un alerén
delantero de Férmula 1, lo més parecido posible al alerén del Ferrari [48] utilizado por la

escuderia Ferrari en la temporada 2023.

Para llevar a cabo la simulacion, se siguieron los pasos establecidos en la metodologia

de Ansys Fluent®, descrita en el capitulo 2.
1. Elaboracion del disefio

Para llevar a cabo la creacion del aleron delantero, primeramente, se buscaron disefios
de diferentes vistas de alerones de formula uno y algunos, ademas de algunos existentes en

la red y poder utilizarlos como boceto. El alerdn que se elaboro fue el siguiente.

Figura 39. Aler6n delantero de Ferrari en la temporada 2023.

2. Modelado

Para la creacion del alerdn, se utilizé el software SolidWorks y se modelé como una

pieza sélida. En las siguientes imagenes se muestra el disefio resultante.
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Figura 40. Vista frontal de aleron.

I 1.38m |

Figura4l. Vista lateral del aleron.

Figura 42. Vista isométrica del alerdn.
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Una vez generado el modelo, se procedidé a su verificacion con el objetivo de
identificar geometrias que puedan ser eliminadas para simplificar el célculo durante la

simulacion.
3. Simplificacion de la geometria.

Dado el tipo de analisis que se realiz6 y considerando que la geometria es simétrica,
se concluyo que es posible trabajar con la mitad de la geometria. Esto permitio utilizar la
mitad de los elementos al realizar el mallado, optimizando asi el proceso. Ademaés, dado que
se estd utilizando la version estudiantil de Ansys, se limita a un méaximo de 502,000

elementos de mallado.

Haciendo la simplificacion, la geometria a trabajar quedd de la siguiente manera.

I 097 m !

Figura 43. Vista frontal del alerén simplificado.

=

Figura 44. Vista isométrica del alerén simplificado.

4. Dominio matematico

Una vez definida la geometria con la que se trabajo, en este caso en el apartado de

Space Claim es fundamental establecer un volumen de control, el cual representara un tanel
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de viento, lo cual es indispensable para el tipo de simulacién que se realizd. Para garantizar
un adecuado desarrollo del flujo de aire en torno al objeto de estudio, es necesario que las

dimensiones del volumen de control se determinen en funcidn de la longitud del alerdn.

Tras una revision exhaustiva de la literatura, se determinaron las dimensiones
minimas recomendadas para la creacion del volumen de control, las cuales han demostrado
favorecer un desarrollo 6ptimo del flujo en investigaciones previas. Basado en el articulo
[49] y en la tesis [12], se establecieron las dimensiones del volumen, como se muestra en la

siguiente figura, donde L =1.38 m.

Figura 45. Volumen de control del alerdn delantero de F1

5. Mallado

El proceso de mallado es fundamental en una simulacion de fluidos mediante meétodos
computacionales, de acuerdo con Versteeg y Malalasekera [50]. ElI mallado implica dividir
el dominio de simulacion en una malla de celdas pequefias, donde se resuelven las ecuaciones
que describen el flujo de fluido. Un mallado adecuado permite representar con precision las
caracteristicas del flujo, como las variaciones de velocidad, presién y fenémenos de
turbulencia, en distintas regiones del dominio. La calidad del mallado afecta directamente la
precision de los resultados y la estabilidad numérica de la simulacién. Ademas, un mallado
bien disefiado contribuye a una mayor eficiencia computacional, equilibrando la exactitud de
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los resultados con el tiempo de célculo requerido. Por tanto, la seleccién y el disefio de

mallado son aspectos fundamentales para la validez y eficacia de las simulaciones.

Para este caso se genero una malla con el método automatico, el cual utiliza elementos
tetraédricos y se le dio un nimero de tamafio a los elementos de 9.935e-2 para que la malla

tuviera una buena calidad en las curvaturas de la geometria, quedando de la siguiente manera.

LA Contest | A1 Mesh - Meshing [CFD PrepPost, CFD PrepPost o, CFO Sase] e
BB e Men  Dipwy  Seecion  Auomation  LeamingndSupport  Metion ~2e
O 2c¢ Xose| g | S @mages- & E [ [selection ntormation F Report Preview Artage-
Bl QAne i« BSection Pune Dshowerion  SuntCometer  Tlkey Assignments [Lluser Deined=
D pte T treer | OO Clcomment Whrotsdon: | U Wedshent ferrame EMansge views @ Prnt Preview o O Reset ayout
O VIR DIX QAARQ swea kMot TRHDHRBRR TS ElCipboard= [Empty] @Extend= 9, Select By~ @ Convert=

Sung
0000 2500 5.000(m)
« infiaton )
% Advanced. 20 2750
« staitics
Message: -ax
v ShowErors (§) v Show Warnings (0) ¥ Showinfo (9) v MergeMessages v Pop-up Messages
Detais | Section Planes

Figura 46. Mallado del volumen de control

A - & X
~B o
X ©
D L] Q Finc g R Section Pane vt Defnes
SaTree~ N CIcomment B annot Sttt O Reset Layout
Outine. 10x @a@e& QAAQ Wt kMode TEEDRHOR T P S [E) Cipbowd~ [Empty] @Extend= 9, SelectBy~ @Comvent-
Name
m
B

Messages
</ Showmors (0) % Show Wamings (1) v Shownfo [0) ¥ Merge Messages v Pop-up Messages ..
I usogation

Figura47. Vista lateral del mallado en la parte del alerdn.
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Figura 48. Elementos de la malla entre los flaps.
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Figura49. Mallado en la seccion transversal de los flaps.
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Figura50. Acercamiento del mallado en la seccion de los flaps.
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Figura 51. Elementos de la malla con una calidad ortogonal de 0.75.
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Details of "Mesh" *01oOx

Display Style Use Geometry Setting | »
-|| Defaults
Physics Preference CFD
Solver Preference Fluent
Element Size 9,935e-002 m
Export Format Standard
Export Preview Surface Mesh | Mo
+| Sizing
-|| Quality
Check Mesh Quality Yes, Errors
Target Skewness Default [0.9)
Smoothing Medium
Crthogaonal Quali
Min 3.9361e-002
Max 0.99663
Average 0.76665
Standard Deviation 0.11988
+ Inflation
+| Advanced
| Statistics
Modes 500149
Elements 4914317

Show Detailed Statistics Mo

Details = Section Planes

Figura52. Calidad de la malla'y nimero de nodos y elementos.

En la figura 52 se puede apreciar en la seccion “Mesh Metric” en la parte de abajo en
donde dice “Average” que tiene un valor promedio de 0.76665, por lo tanto, la calidad de la
malla se considera buena (figuras 46 y 52), sin embargo, esta malla sobrepasa por mucho el
namero de elementos permitidos en la version estudiantil de Ansys Fluet ®, ya que la
cantidad méaxima de elementos en la versién estudiantil es de 502,000 de elementos y la
obtenida en esta malla es de 4,914,313 elementos y 900,149 nodos.

Como se observa en las figuras 46, 47, 48, 49 y 50 los elementos entre los flaps
presentan un tamafio muy grande en el sitio de interés, lo cual no es adecuado para el tipo de
simulacion planteada, ademas no hay una transicion gradual en su tamafio ya que va de
elementos muy grandes a muy pequefios en muy poca distancia. Esta falta de continuidad en
el tamafio de los elementos impide un monitoreo preciso de la capa limite en esa area, lo que

afecta negativamente los resultados de la simulacion.

La solucién para este problema es utilizar una malla mas fina, reduciendo el tamafio
de los elementos en la zona de interés. No obstante, esta solucion implica un aumento

significativo en el nimero total de elementos de la malla. Dado que solo se dispone de la
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version estudiantil del software y teniendo en cuenta que solo tiene permitido 502,000 de

elementos se vuelve imposible esta solucion.

Debido al problema mencionado anteriormente se realizé un replanteamiento en el

estudio sobre la geometria de este alerdn.

4.2 Replanteamiento de la simulacion
Después de llegar a un problema cuya solucion se sale de los alcances debido a que
solo se cuenta con la version estudiantil del software, se tomo la decision de reducir en una
dimensién la simulacion, ya que de esta forma se estima que el uso de elementos del mallado
reduzca de manera considerable, por consiguiente, se esperd que no sobrepasara los 502,000
elementos que permite Ansys Fluent ®, de tal manera de poder llegar a una buena calidad

del mallado y asi obtener buenos resultados en la simulacion.

Se plated extraer la parte transversal del modelo solido del aler6n que se elabord
anteriormente, obteniendo un perfil aerodindmico de varios elementos, 4 elementos para ser

precisos.

Para ello se elabor6 un corte en la seccién transversal de los flaps como se muestra
en la figura 53 y se extrajo la geometria que se dibujd en el plano de vista lateral de la cascada

de flaps del aleron como se muestra en la figura 54.

Figura53. Corte en la seccidon transversal de los flaps del alerdn.
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Figura54. Vista lateral del corte del alerén.

Finalmente, la figura que se extrajo del corte se ve de la siguiente manera.

Figura55. Perfil de flaps del alerén delantero de Férmula 1 SF23.

4.3 Simulacion del perfil aerodinamico del alerén delantero de
Formula 1 SF23

Una vez extraido el perfil aerodinamico del aleron se procedi6 a realizar la

simulacion.

Siguiendo los pasos de simulacion planteados en el capitulo 2 la simulacion se hace

de la misma manera que en 3D.
1. Elaboracion del disefio

Primeramente, se extrajeron los puntos de los perfiles mostrados en la figura 55
mediante un archivo de texto para posteriormente importarlos al software Ansys workbench

en el modulo de Space Claim como se muestra en la figura 56.
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Ansys
2024 R1
STUDENT

Figura56. Perfil aerodinamico de varios elementos del alerén delantero de Férmula 1 SF23

Los siguientes pasos fueron:

2. Modelado

3. Simplificacion de la geometria.

En este caso estos pasos fueron omitidos ya que consisten en verificar el modelo con
el que se trabaja y si es posible reducir la geometria de tal forma que se vuelva en una
geometria mas simple para reducir el tiempo de computo de la simulacion, siempre y cuando
las partes que se reduzcan puedan ser despreciables de acuerdo al tipo de simulacion para no
afectar los resultados. En este caso no hubo ninguna simplificacion en la geometria por lo

que se procedid al siguiente paso.
4. Dominio matematico

Es fundamental definir un area de control para esta geometria, la cual sirvié para
desarrollar el flujo de aire. Para ello es esencial tomar en cuenta la relacion de las medidas
en funcion de la cuerda para una malla tipo C que se utilizaron en la comprobacién de la
metodologia en el capitulo 2 con base en el articulo [44], tomando en cuenta que ¢ = 0.5, se

consideraron las siguientes medidas como se aprecia en la figura 57.

e 12.5c para la distancia en el eje X desde la entrada del area de control hasta el borde

de ataque. Siendo de 6.25m.
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e 30c para la distancia en el eje X del borde de fuga hasta el final del area de control.

Siendo de 15m.
e 13.5c para la distancia en el eje Y desde el borde de fuga hacia arriba y hacia abajo.
Siendo de 6.75m.
B 13.5m
~— 6.25m !- 15m

Figura57. Medidas del &rea de control del perfil aerodindmico de la figura 52.

Definida el area de control como se ve en la figura 57, adicionalmente se realizaron
otras geometrias en la parte de alrededor de perfil aerodindmico con la finalidad de realizar

una malla mas fina y obtener mejores resultados.

En la figura 58 se observan las 2 geometrias extras para realizar un refinamiento de
mayor calidad alrededor de los bordes del alerdn, con la finalidad de utilizarlos como cuerpos
de influencia, en la figura 59 se observa la geometria para un mayor refinamiento y en la
figura 60 se observa la forma con mayor refinamiento cercana al perfil aerodinamico de

varios elementos base.
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Figura58. Geometrias adicionales cercanas al perfil de varios elementos para un mejor refinamiento

cercano a la pared.

Ly

I 3m

Figura59. Acercamiento a las figuras que sirvieron como cuerpos de influencia.

Figura60. Figura en forma de gota donde se realizd el mayor refinamiento de la malla.
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5. Mallado

Para realizar el mallado se abri6 el apartado de “Mesh” que aparece en el esquema del

proyecto.

Project Schematic

A

[ ceometry v

[T T |

Figura61. Apartado de “Mesh” en Workbench.

Al abrir “Mesh” se aprecia la superficie que se definido como area de control para
realizar el mallado como se ve en la figura 62, asi como también las figuras que mas
adelante se definieron como cuerpos de influencia para el refinamiento de la malla en esas

Zonas.

Figura62. Area de control del alerén de varios elementos.
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Para realizar la malla primeramente a nivel de “Mesh” se selecciond la opcion de
CFD ya que sera para un estudio de fluidos y se cambi6 el tamafio de elementos a 0.3m,

como se muestra en la figura 63.

s G- Q@8 A Q Sdect KMode- FIEMMME G KT ®E — [FCpbowd- [Empty] Etend- 9, Select by~ B Comert~

Messages - x
* ShowEmors (3) » ShowWamings [3) + Showinfa (1) + MergeMessages + Pop-up Messages
550cation

Details_Section Planes

Figura 63. Seleccion de la fisica y el solucionador a utilizar (CFD).

El primer paso al realizar la malla fue seleccionar el controlador local “Sizing” para

definir el tamafio de los elementos que tendria el primer cuerpo de influencia.

sine LRl 2o (@@ % C-+ Q8@ AQ st Sk FEED@EEE TP S - FCibond- [Empy] Dbcind= 9 SeectBy BComert= _
Name = Search Outine [y

B update
F Generaie besh
Preien
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$  Create Pinch Controls
B3 Group At Smitas crliren % Mesh Comy
# Clear Generated Data & Match Cantral

[ s000 10,000 ()
1

Figura 64. Seleccion del controlador local “Sizing”.
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Y se configurd de la siguiente manera. En “Geomety” se selecciono el area de control
total del perfil aerodinamico de varios elementos, en “Type” se selecciond “Body of
influence” y también se definié el tamafio de los elementos en ese cuerpo de influencia los
cuales fueron de 1.4e-2m, como se ve en la figura 65.
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Figura 65. Seleccion del primer cuerpo de influencia y definicion del tamafio de los elementos.

Después, se seleccion6 el controlador local “Inflation”.
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Figura66. Seleccion del controlador local “Inflation”.
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Este controlador se configuro de la siguiente manera. En “Geometry” se selecciono
la superficie del area de control que se ve de color azul, en “Boundary” se seleccionaron
todos los bordes del perfil aerodindmico que se pueden ver resaltados de color rojo, en
“Inflation option” se selecciond “First Layer Thickness” esto con la finalidad de especificar
la separacion de la primera capa de la malla generada alrededor del borde del perfil
aerodindmico, en “First Layer Heigh” se especifico la separacion, la cual se calcul6 con el
criterio de Y+, en “Maximum Layers” se seleccionaron 20 y finalmente en “Growth Rate”

se especificd un valor de 1.1 como se aprecia en la figura 67.
Se realizo el célculo de la Y con el criterio Y+ de la siguiente manera.
Debido a que en este caso no se conocia el numero de Reynolds pero se conocian los

2
siguientes datos: V = 70?, x=05myv= 1.562e—5m7; se sustituyeron en la

ecuacion 7.

Re, = rx _ G005 _ 2.24071702910°
&= T1562e—5 °

Al obtener el nimero de Reynolds se utilizaron las ecuaciones 11, 12, 13 y 14 para

hallar el valor de Y, de las cuales se obtuvieron los siguientes resultados.

Cr = 0.058(2.24x10°)7%2 = 0.003114229330

1
Ty = E(0'003114229330)(1'184)(70)2 = 9.033756440

U 9.033756440 _ > 762720458
r— 1.184 7

_ (1)(0.00001562)
~ (2.762220458)(1.184)

= 0.000005653623339 = 5.6536x10"®m
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Se obtuvo un resultado de 5.6536x107° m, que es la separacion que tendra el nodo

de la primera celda con el perfil aerodindmico y se especifico en el apartado de “inflation”.

&

[ Project™
5 £ Hod

B

B
v
B
=

Figura67. Configuracion del controlador local “Inflation”

Siguiendo con la creacion de la malla ahora se insertd un controlador local “Sizing”
para especificar las divisiones en las lineas que conforman el borde del perfil aerodinamico
con el objetivo de mejorar la calidad de los elementos en esas zonas. Este proceso implico
seleccionar cada una de las lineas del perfil, siendo tres lineas por cada perfil independiente.

En total, se configuraron 12 lineas.

Para eso se selecciond nuevamente el controlador global “Sizing” como se muestra
en la figura 64, pero esta vez cambia la configuracion ya que se les aplicé a las lineas que

representan el perfil.
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Figura 68.

Controlador

Outline ~ 00

Mame | Search Qutline | ™

..... 2] Geometry Imports
..... 8 Geometry

b g {5 Materials

..... % Coordinate Systems
..... /%) Connections

- T

....... /'@ Body Sizing

-

------ 1 Edge Sizing 1.1
------ 8 Edge Sizing 1.2
------ B Edge Sizing 1.3
------ B Edge Sizing 2.1
------ B Edge Sizing 2.2
------ B Edge Sizing 2.3
------ @ Edge Sizing 3.1
------ @ Edge Sizing 3.2
------ @ Edge Sizing 3.3
------ 5@ Edge Sizing 4.1
------ 5@ Edge Sizing 4.2

global aplicado a las lineas que conforman el perfil de varios elementos.

En la siguiente tabla se muestra la configuracion de cada una de las lineas de cada

perfil para la realizacion del mallado.

Configuracion del borde

Edge Sizing 1.1

Details of "Edge Sizing 1.1" - Sizing w0 w [ X
[=| Scope
Scoping Method |Geumetvy Selection
Geometry |1 Edge
[=/| Definition
Suppressed Mo
Type Mumber of Divisions
MNumber of Divisions 300
[=I| Advanced
Growth Rate Default (1.2)

Capture Curvature

s

Curvature Normal Angle

Default (18.07

Local Min Size

Default (3.e-003 m}

Capture Proximity

Yes

Proximity Min Size

Default (3.2-003 m}

Proximity Gap Factor

Default (3.0)

Proximity Size Sources

Faces and Edges

Bias Type

Bias Option

smooth Transition

Bias Growth Rate

1.01
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Details of "Edge Sizing 1.2" - Sizing

i w IO X

[l Scope
Scoping Method ‘Genmetry Selection
Geometry ‘1 Edge
[=l| Definition
Suppressed Mo
(\! Type Mumber of Divisions
— [ | Mumber of Divisions 300
8" [=l| Advanced
= Growth Rate Default (1.2)
.E Capture Curvature es
(/) || Curvature Mormal Angle Default (18.0%
(<5} || Local Min Size Default (3.e-003 m)
o Capture Proximity Yes
-Lﬁ [ Proximity Min Size Default (3.e-003 m)
|| Proximity Gap Factor Default (3.0)
Proximity Size Sources Faces and Edges
Bias Type P
Bias Option Smooth Transition
Bias Growth Rate 1.01
Details of "Edge Sizing 1.3" - Sizing 3 OX
[-l| Scope
Scoping Method Geometry Selection
Geometry 1 Edge
[=I| Definition
Suppressed Mo
o™ Type Mumber of Divisions
— [ Number of Divisions 5
[@)) [=1| Advanced
= Growth Rate Default 1.2)
E Capture Curvature Yesg
w || Curvature Normal Angle | Default [18.07)
% || Local Min Size Default (3.e-003 m)
-LIcJ Capture Proximity Yes
|| Proximity Min Size Default (3.e-003 m)
|| Proximity Gap Factor Default (3.0)
Proximity Size Sources Faces and Edges
Eias Type e _
Bias Option Smooth Transition
Bias Growth Rate 1.0
Details of "Edge Sizing 2.1" - Sizing - ~w B OX
[=I| Scope
Scoping Method ‘ Geometry Selection
Geometry ‘1 Edge
[=]| Definition
Suppressed Mo
‘_! Type MNumber of Divisions
N | Number of Divisions 200
(=] 1| Advanced
.E Growth Rate Default 1.2)
.E Capture Curvature Yes
U) | Curvature Mormal Angle | Default (18,07
[«}) || Local Min Size Default (3.2-003 m)
_8) Capture Proximity Yes
Lu | Proximity Min Size Default (3.e-003 m)

|| Proximity Gap Factor

Default (3.0

Proximity Size Sources

Faces and Edges

Bias Type R —_ -
Bias Option Smooth Transition
Bias Growth Rate 1.0

Universidad Tecnoldgica de la Mixteca




Details of "Edge Sizing 2.2" - Sizing ~*1lOox
[=l| Scope
Scoping Method |Geometry Selection
Geometry |1 Edge
[=)| Definition
Suppressed Mo
(\! Type Mumber of Divisions
AN | Mumber of Divisions 200
(= =/| Advanced
= Growth Rate Default (1.2)
.E Capture Curvature Yes
(/) || Curvature Normal Angle | Default (12.0%
[¢D] | Local Min Size Default (3.2-003 m)
(@] Capture Proximity Yes
-Llcj || Proximity Min Size Default [3.e-003 m)
|| Proximity Gap Factor Default (3.0)
Proximity Size Sources Faces and Edges
Bias Type  |_ ___ ____ ___ _
Bias Option Smooth Transition
Bias Growth Rate 1.0
Details of "Edge Sizing 2.3" - Sizing : *QOx
=/ Scope
Scoping Method Geometry Selection
Geometry 1Edge
[=]| Definition
Suppressed Mo
o™ Type Mumber of Divisions
o || Number of Divisions 5
(o)) [=1| Advanced
= Growth Rate Default (1.2)
E Capture Curvature Yes
n || Curvature Normal Angle | Default (18.0°)
% || Local Min Size Default (3.e-003 m)
=] Capture Proximity Yes
w [ Proximity Min Size Default (3.e-003 m)
|| Proximity Gap Factor Default (3.0
Proximity Size Sources Faces and Edges
EBias Type S
Bias Option Smooth Transition
Bias Growth Rate 1.0
Details of "Edge Sizing 3.1" - Sizin
[=]| Scope
Scoping Method |Geometr)r Selection
Geometry |1 Edge
[=I| Definition
Suppressed Mo
‘_! Type Mumber of Divisions
98] [ Number of Divisions | 175
(o)) = Advanced
.E Growth Rate Default (1.2}
.E Capture Curvature Yes
(2] || Curvature Mormal Angle | Default (18.0%)
[«B] | Local Min Size Default (3.2-003 m)
-g) Capture Proximity Yes
|_|J || Proximity Min Size Default (3.2-003 m)
|| Proximity Gap Factor Default 3.0
Proximity Size Sources Faces and Edges
Bias Type  |_ ___ _____ ___ _
Bias COption Smoaoth Transition
Bias Growth Rate 1.01
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Details of "Edge Sizing 3.2" - Sizing

cw IO X

[=l| Scope
Scoping Method Geometry Selection
Geometry 1 Edge
=I| Definition
Suppressed Mo
Type Mumber of Divisions
N —
- || Mumber of Divisions 175
™ =I| Advanced
8.’ Growth Rate Default (1.2}
'ﬁ Capture Curvature Yes
'(7) || Curvature Normal Angle | Default (18.0°)
3 || Local Min Size Default (3.e-003 m)
o Capture Proximity Yes
-Llcj || Proximity Min Size Default (3.e-003 m)
|| Proximity Gap Factor Default (3.0)
Proximity Size Sources Faces and Edges
Eias Type e e
Bias Option Smooth Transition
Bias Growth Rate 1.01
Reverse Bias Mo Selection
Details of "Edge Sizing 3.3" - Sizing =+ v L OX
[=I| Scope
Scoping Method Geometry Selection
Geometry 1 Edge
[=I| Definition
Suppressed Mo
o™ Type Mumber of Divisions
o || Number of Divisions 5
o [=I| Advanced
= Growth Rate Default (1.2)
E Capture Curvature es
w || Curvature Mormal Anale | Default (18,07
% || Local Min Size Default (3.e-003 m)
-UOJ Capture Proximity es
|| Proximity Min Size Default (3.2-003 m)
|| Proximity Gap Factor Default (3.0)
Proximity Size Sources Faces and Edges
Bias Type — |_ __ _____ __ _
Bias Option Smooth Transition
Bias Growth Rate 1.0
Details of "Edge Sizing 4.1" - Sizing - e O X
[=l| Scope
Scoping Method Geometry Selection
Geometry 1 Edge
[=l| Definition
Suppressed Mo
— Type Mumber of Divisions
q: || Mumber of Divisions 150
(@)] [=I| Advanced
= Growth Rate Default (1.2}
.E Capture Curvature Yes
n || Curvature Normal Angle | Default (12.0°)
% || Local Min Size Default (3.e-003 m)
ie] Capture Proximity Yes
L || Proximity Min Size Default (3.e-003 m)
|| Proximity Gap Factor Default (3.0
Proximity Size Sources Faces and Edges
Bias Type  |\_ __ ____ ___ _
Bias Option Smooth Transition

Bias Growth Rate

1.0
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Details of "Edge Sizing 4.2" - Sizing v lOox
[-l| Scope
Scoping Method Geometry Selection
Geometry 1 Edge
|| Definition
Suppressed Mo
N Type MNumber of Divisions
< || Number of Divisions 150
(@) [-| Advanced
= Growth Rate Default (1.2}
E Capture Curvature Yes
w || Curvature Normal Angle | Default (18.0%)
83 || Local Min Size Default (3.2-003 m)
© Capture Proximity Yes
w || Proximity Min Size Default (3.2-003 m)
|| Proximity Gap Factor Default (3.0)
Proximity Size Sources Faces and Edges
Bias Type  |_ __ ____ ___ _
Bias Option Smooth Transition
Bias Growth Rate 1.0
Details of "Edge Sizing 4.3" - Sizing e B OX
[-]| Scope
Scoping Method Geometry Selection
Geometry 1 Edge
[=I| Definition
Suppressed Mo
™ Type Mumber of Divisions
< || Number of Divisions 5
o [-]| Advanced
= Growth Rate Default (1.2)
E Capture Curvature Yes
2 | Curvature Normal Angle | Default (18.0°)
(@)] || Local Min Size Default (3.2-003 m)
-ch Capture Proximity Yes
|| Proximity Min Size Default (3.2-003 m)
|| Proximity Gap Factor Default (3.0}
Proximity Size Sources Faces and Edges
Bias Type  |_ ___ _____ ___ _
Bias Cption Smooth Transition
Bias Growth Rate 1.0
Tabla 6. Configuracion de las 12 lineas que conforman el perfil con el controlador local

“Sizing”.

Posteriormente se seleccion6 un método de mallado al area de control. Se aplico el

método de tridngulos para refinar mas la malla y mejorar la calidad de la misma para asi
obtener mejores resultados.

Para ello se seleccion6 la opcion “Method” en los controladores locales como se

muestra en la figura 69.
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Figura 69. Seleccion de “Method”.

Y la configuracion para el método quedo de la siguiente manera. En “Geometry” se
selecciond el cuerpo al cual se le aplico el método, y en el apartado “Method” se selecciono

“Triangles” como se muestra en la figura 70.

C-4+QA@&Q sdct SMode- MEEBBEEECTE — Bpbord- [Empy] Dbiend- ¢ SelectBy- B

[T 5000 10000 m)
[ —— SSS—
as00 7300

Figura 70. Configuracion del método

Finalmente, se utilizé el cuerpo de influencia en forma de gota que esta mas cercano
al perfil, en donde sera la zona que estara mas refinada debido a la proximidad y
especialmente para capturar de manera adecuada la capa limite.

Se selecciond el controlador “Sizing” como se hizo anteriormente, pero esta vez la
configuracién fue de la siguiente manera. En “Geometry” se selecciond la superficie de

control del perfil, en “Type” se selecciond “Body of influence” y también la geometria que
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se muestra en color verde en la figura 71. Por ultimo, se establecié un tamafio de los

elementos en esa zona de 1e-3m.

QO [Red % C-+ Q& @A Q S %Mo - . [PlGpbosd- [Empty] @Etend= © SelectBy~ BComet=

Figura 71. Configuracion del cuerpo de influencia en forma de gota.

Finalmente, la malla que se obtuvo se muestra en la figura 72.

Figura72. Malla del &rea de control.
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En la figura 73, se aprecia un cercamiento en el primer cuerpo de influencia utilizado

en el que se establecio una malla mas fina.
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Figura 73. Acercamiento de la malla en el cuerpo de influencia.

En la figura 74 se aprecia la geometria en forma de gota en donde se obtuvo el mayor

refinamiento.
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Figura 74. Acercamiento de la malla en el cuerpo de influencia en forma de gota.
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En las figuras 75, 76 y 77 se aprecian las capas que se les denomina como “inflations”

y son las primeras capas que se encuentran junto al borde del perfil.

Figura 75. Acercamiento de la malla entre los perfiles del aleron de varios elementos.

Ansys
L 2004R1
STUDENT

©

0.01 (my

Figura 76. Acercamiento del perfil para observar las “inflations” en el borde.
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Figura 77. “Inflations” cercanas al borde del perfil.
Una vez realizada la malla se comprobd la calidad ortogonal y oblicuidad para saber
si la calidad obtenida es lo suficientemente buena para proceder con el estudio del perfil.

En la figura 78 se observa la calidad ortogonal que se obtuvo de la malla, de acuerdo

a los criterios de calidad cumple en promedio con una muy buena calidad siendo de 0.93014.

Figura 78. Calidad ortogonal de la malla de alerén base de varios elementos.
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Figura 79. Histograma de la calidad ortogonal de la malla del alerén base.

En la figura 80 se observa el criterio skewness que se obtuvo de la malla, siendo
0.11892 la calidad, lo cual, de acuerdo a los criterios de calidad da una malla de calidad

excelente.

Figura 80. Calidad Skewness de la malla del aleron base de varios elementos.
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Figura81. Histograma de la calidad Skewness de la malla del alerén base.
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Por ultimo, se seleccionaron los bordes del area de control que representaron la

entrada de aire marcada de color rojo, la salida de color azul y las paredes que son los perfiles,

como se muestra en las figuras 82 y 83.

Figura82. Entrada (borde color rojo) y salida de aire (borde color azul).

Figura 83. Paredes.
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6. Setup

Ahora a nivel de “Analysis Systems” se utilizo la opcion que dice “Fluid Flow
(Fluent)”, para eso se arrastr6 hacia el esquema del proyecto y se relaciond con la malla que

se hizo anteriormente y se seleccion6 la opcion “Setup” para configurar la fisica de la

simulacion.

Toolbox

| B Analysis Systems
} Coupled Field Harmonic

2 Fluid Flow (Fluent)

@] Coupled Field Static
Coupled Field Transient

@ Mesh v .
Eigenvalue Buckling ﬁ Setup v
Electric 4
e )
Explicit Dynamics Solution &
Fluid Flow (CFX) 5 @ Results Ny

Fluid Flow (Fluent)
Fluid Flow (Polytlow)

@ Fluid Flow (Fluent with Fluent Meshing) Fluid Flow (Fluent)

Figura84. Moddulo “Fluid Flow (Fluent)”.

Dentro de Fluent primeramente se selecciono el solver basado en presion debido a

que se trabajo con un flujo incompresible.
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Figura 85. Ventana de Fluid Flow (Fluent).
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Posteriormente se selecciond el modelo de turbulencia para la simulacién, el cual fue
el K- SST. Este modelo se eligi6 debido a su capacidad para capturar de manera mas precisa

la turbulencia en la capa limite del perfil, lo que resulta en mejores predicciones y resultados
mas fiables.

| # Units...  Checke  Quality « Make Polyhedra | <+ Adjacency... g Actvate.. O Rep [ Viscous Model x
outline View < Task Page < Model Model Constants
p— Inviscid Alpha™_inf -
Models @ Laminar B
Filter Text Models Spalart-Allmaras (1 eqn) Alpha_inf
- Setup Multiphase - Off keepsilon (2 eqn) 0.52
ene Energy - On © k-omega (2 eqn) Beta*_inf
Viscous - SST k-omega Transition k-k-omega (3 eqn) 0.00
&) [ Fis Radiation - Off
v Transition SST (4 eqn
)ik Materials Heat Exchanger - Off (4 ean) ol
+) [ Cell Zane Conditions Species - Off Reynolds Stress (5 eqn) 031
+) [ Boundary Conditions Discrete Phase - Off Seale-Adaptive Simulation (SAS) Beta_i (Inner)
¥ Mesh Interfaces Solidification & Melting - Off Detached Eddy Simulation (DES) 0 u;s
® Auxiliary Geometry Definitions Acoustics - Off =
71 bynamic Mesh Structure - Off k-omega Model Beta_i (Outer)
E) Reference Values Potential/Electrochemistry - Off Standard 0.0828
#+) 17, Reference Frames GEKO TKE (Inner) Prandtl # -
£ Named Expressions BSL 1178
- Solution
. SST .
Methods user-Defined Functions
Controls k-omega Options Turbulent Viscosity i
*+ [ Report Definitions Low-Re Corrections e - i
+ @ Monitors i
@ Cell Registers Emt...‘ Near-Wall Treatment Prandt! Numbers
T Automatic Mesh Adaption — correlation - | | Energy Prandtl Number
£ Initialization none S
+) % calculation Activities Options Wall Prandtl Number
© Run Calculation Viscous Heating e -
S "955“5 Curvature Correction
e Gsm?:es Corner Flow Correction
raphics
. Production Kato-Launder
+ LL plots
[Z] pashboard ! Production Limiter
= g Animations Transition Options
+ 3 Reports -
+ Parameters & Customization R P e

+ Simulation Reports

B3 (concet) (v

Figura 86. Eleccion del modelo de turbulencia en Fluent.

En el apartado de materiales se utilizé el aire, ya que es el flujo que pasa alrededor
del perfil de varios elementos y se seleccionaron las propiedades como densidad y viscosidad
a una temperatura de 25°C, como se aprecia en la siguiente figura.

B8 Create/Edit Materials

X
Name Material Type Order Materials by
air fluid ¥ '® Name
Chemical Formula Fluent Fluid Materials Chemical Formula
air ——————— |
[ Fluent patabase... |
Mixture e |
none + [6rAnTA DS Databa
luser—Deﬁned Database...| |
Properties
Density [ka/m’] constant ~ | Edit...
1.184
Cp (Specific Heat) [J/(kg K)] constant * | Edit...
1006.43
Thermal Conductivity [W/(m K)]' constant ~ || Edit...
0.0242
Viscosity [kg/(m s)] constant ¥ || Edit...
1.849e-05

Change/Create ‘ lbelete ‘ lHEIp ‘

Figura 87. Seleccion de material.
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En las condiciones de borde se hizo la configuracion de la entrada del aire, se definid
en la componente de las X para que entre paralelo al aleron simulando una situacion real.
Debido a que las velocidades a las que operan los vehiculos de Férmula 1 son demasiado

altas se eligio una velocidad promedio de 250 km/h, equivalente a 70 m/s.

BB Velocity Inlet ) X
Zone Name
inlet_mesh_
Momentum | Thermal | Radiation | Species | DPM | Multiphase Potential | Structure | UDS
Velocity Specification Method | Components v '
Reference Frame | Absolute bl .
Supersonic/Initial Gauge Pressure [Pa] o - I
H-Velocity [m/s]| 70 - .
Y-Velocity [m/fs] o h I
Turbulence
Specification Method Intensity and Viscosity Ratio b
Turbulent Intensity [%e] s -
Turbulent Viscosity Ratio 10 -

(cose) (e
Figura 88. Configuracién de la direccion de la entrada de aire.

Se definieron los reportes de “lift” y “drag” y se corri6 la simulacion.

En la siguiente figura se puede ver que converge la simulacion.

. Mesh X - Scaled Residuals X . drag-coefficient-rplot X . lift-coefficient-rplot X
Residuals
continuity Ansys
x-velocity 1e+00 —3 AR
y-velocity ) STUDENT
energy 1e-02 E
k
omega 1e-04 -
1e-06 3
1e-08 3
1e-10 3
1e-12 o
le-14 3
Te-16 —
1e-18 T T T T T J
0 50 100 150 200 250 300

Iterations

Figura 89. Convergencia de la simulacion.
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B Mesh x B Scaled Residuals x B drag-coefficient-rplot x B lift-coefficient-rplot X

__ Ansys
05000 — ___2024R1
. STUDENT

0.4500 —

0.4000 —
0.3500 —
0.3000 —
Cd 0.2500 —
0.2000 —
0.1500 —
0.1000 —

0.0500 —

0.0000 T T
0 50 100 150 200 250 300

T T T "

Iterations
Figura90. Convergencia del coeficiente de arrastre.

. Mesh X . Scaled Residuals X . drag-coefficient-rplot X . lift-coefficient-rplot X

— Ansys
-0.4000 2024 R1

STUDENT
-0.5000

-0.6000
-0.7000
-0.8000
Cl -0.9000
-1.0000
-1.1000

-1.2000

-1.3000

-1.4000 T T T T T "
0 50 100 150 200 250 300

Iterations

Figura91. Convergencia del coeficiente de sustentacion.

7. Resultados

Console

iter contimaity x-velocity wy-velocity energy k omega lift-coeff drag-coeff time//iter
287 1.4717e-06 1.6000e-10 7.8324e-11 1.5188Be-16 2.4305e-06 1.5638e-06 -1.2947e+00 3.0754e-02 1:34:10 4713
88 1.4504=-06 1.5998e-10 7.665%5e-11 1.5151le-16 2.3858e-06 1.5672e-06 -1.2947=+00 3.0754e-02 1:31:01 4712
28% 1.4050e-06 1.5868e-10 T7.5022e-11 1.526%e-16 2.3413e-06 1.5400e-06 -1.29%47e+00 3.0754e-02 1:44:12 4711
290 1.3577e-06 1.5617e-10 T7.2743e-11 1.5062e-16 2.2972e-06 1.5429e-06 -1.2947e+00 3.0754e-02 1:39:03 4710
291 1.3040e-06 1.5283e-10 7.0194e-11 1.5230e-16 2.251%:-06 1.5168e-06 -1.2947e+00 3.0754e-02 1:34:55 4709
292 1.2415e-06 1.4857e-10 6.7304e-11 1.5184e-16 2.2067e-06 1.5194e-06 -1.2947e+00 3.0754e-02 1:31:37 4708
293 1.1868e-06 1.4861e-10 6.7736e-11 1.5187e-16 2.1594e-06 1.4950e-06 -1.2947e+00 3.0754e-02 1:44:39 4707
294 1.1072e-06 1.3987e-10 6.6668e-11 1.5137e-16 2.1134e-06 1.4963e-06 -1.2947e+00 3.0754e-02 1:39:23 4706
295 1.0364e-06 1.3230e-10 6.5602e-11 1.5383e-16 2.0731e-06 1.4723e-06 -1.2947e+00 3.0754e-02 1:35:11 4705
296 9.8745e-07 1.2576e-10 6£.4115e-11 1.519%6e-16 2.0454e-06 1.4737e-06 -1.2947e+00 3.0754e-02 1:47:2959 4704

Figura 92. Resultados del perfil base.

Universidad Tecnologica de la Mixteca

90

——
| —



Como se puede apreciar en la consola (figura 92) se obtuvieron los siguientes

resultados.

e Coeficiente de sustentacion para el perfil obtenido del alerdn delantero de F1: -1.2947

e Coeficiente de arrastre para el perfil obtenido del alerdn delantero de F1: 0.03754

Como se observo en la simulacién anterior se realiz6 una malla tipo C, por lo tanto,
se consider6 como una geometria simulada en aire libre, visto de otra manera se realizé como
unasimulacion para un ala de avion, ya que no se consideré ninguna superficie a su alrededor.
Sin embargo, para el caso de la simulacion de un vehiculo es necesario considerar la
superficie del suelo para obtener resultados mas apegados a la realidad, es por ello que ahora

se realizo la siguiente simulacion tomando en cuenta la consideracion del suelo.

4.4 Simulacion del perfil aerodinamico de 4 elementos considerando

el suelo.

Nuevamente se realizo la simulacién con los pasos establecidos en la metodologia de

Ansys explicada en el capitulo 2.
1. Elaboracion del disefio
Se utiliza nuevamente el mismo disefio que el de la figura 56.

2. Modelado

3. Simplificacion de la geometria

En este caso no hubo ninguna simplificacion en la geometria por lo tanto en el paso

2 y 3 no se realizaron modificaciones, se procedié al siguiente paso.
4. Dominio matematico

Al ser un dominio matematico rectangular se tomaron en consideracion las medidas
del dominio matematico que se mostré en la figura 57 y se adaptan al nuevo dominio, el cual

quedo de la siguiente manera.
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6.75m

le——6.25m =

i

15m

Figura 93. Medidas de la nueva area de control para el perfil base.

Nuevamente como en la simulacion anterior, se realizaron geometrias extras
cercanas al perfil que sirvieron para un mayor refinamiento de la malla en esa zona, como

se observa en la figura 94 y 95.

?! 5m !

i
i
i
i
i
i
i
i
i
i
\
\
i
i
i
i
i
i
i
i
\
i

Figura 94. Geometrias adicionales cercanas al perfil para mayor refinamiento.

Figura 95. Figura donde se realiz6 la malla mas fina.
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5. Mallado
Para realizar el mallado, a nivel de esquema de proyecto se trabajo en “Mesh”.

Al abrir “Mesh” se aprecia la superficie que se definié6 como area de control para

realizar el mallado, asi como también las figuras que méas adelante se definieron como

cuerpos de influencia para el refinamiento de la malla en esas zonas.

Figura 96. Area de control rectangular del aleron.

Para realizar la malla primeramente a nivel de “Mesh” se selecciono6 la opcion de
CFD ya que sera para un estudio de fluidos y se cambio el tamafio de elementos a 0.3m, como

se muestra en la figura 97.

% G-+ QA @ QA st kiode- [TEEDEERECPTE — BCpbond- [Empy] Doxend- % Selctly- B Comvet-

Messages - x

% Shaw Enors [8) ¥ Show Wamings (1) = Showinto () ¥ Merge Messages = Pop-up Messages
Details  Section Planes [tet | Asspuistic on |imestame

Figura 97. Seleccion de la fisica y el solucionador (CFD).
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Después, se selecciond el controlador local “Sizing” y se defini6 el tamafo de

elementos para la primera geometria de la figura 94 que sirvié como cuerpo de influencia.

Y se configurd de la siguiente manera. En “Geomety” se selecciond el area de control
total del perfil aerodindmico de varios elementos, en “Type” se seleccion6 “Body of
influence” y también se definid el tamafio de los elementos en ese cuerpo de influencia los

cuales fueron de 1.4e-2m

v40% @a[@e& % G- Q@& @ Q St ik R BWEEE TP E - [Fpbo [Empy] DErtend- 9, Selecty- 8 Comen-

0000 3500 7,000 ()
]

I
1750 sa50

Messages. ~x
 Show Errors (0) + Show Wamings (€] ¥ Showinfo (0} + MergeMessages '+ Pop-up Messages .
Detais | Saction Planes Tt |sssncation

Figura 98. Seleccion del primer cuerpo de influencia

Posteriormente, se utiliz6 el cuerpo de influencia en forma de gota (figura 95) que
estd mas cercano al perfil, en donde sera la zona que estard& méas refinada debido a la

proximidad y especialmente para capturar de manera adecuada la capa limite.

Se selecciono el controlador “Sizing” como se hizo anteriormente, pero esta vez la
configuracién quedd de la siguiente manera. En “Geometry” se selecciono la superficie de
control del perfil, en “Type” se selecciond “Body of influence” y la geometria que se muestra
en color verde en la figura 99. Por Gltimo, se establece un tamafio de los elementos en esa
zona de 1e-3m.
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@ % S+ QARAQQ St KMode- TIEHE DS EE TS - ECiboad- [Empty] PEitend- 9 Select By~ @ Convet-

Detads of "Body Saing - Saing

LE) 3000 £000(m)
I I 1
1,500 as00
Messages -ax
¥ ShawEnars [0) v ShowWamings (3] + Showlnfo [0} ¥ MergeMessages + Pop-up Messages
Detals | Section Planes Tert | association | Timestame.

Figura 99. Seleccion del cuerpo de influencia en forma de gota.

Se insertd un método, para esto se selecciond la opcién de “Method” a nivel de
“Mesh” en los controladores locales. Para su configuracion en “Geometry” se selecciono el

area a la cual se le aplico el método de triangulos mostrado en la figura 100.

5 0-¢QAA@Q e kM- FERDWEDER T PE [E] Copboord~ [Empty] @Estend= 9 Select By~ B Comert~

000 1000 £000iem)
I I
1500 500
Mesages -ax
+ ShowEmors (8) + ShowWamings ) v Shawlnfo (0] v MergeMessages + Pop-up Messages
Details  Section Planes [Test | assocision Timestang

Figura 100. Seleccién del método de mallado.

Después se selecciond el controlador local “Inflation”.

Universidad Tecnologica de la Mixteca

95

——
| —



Este controlador se configurd de la siguiente manera. En “Geometry” se selecciono
la superficie del area de control que se ve de color azul, en “Boundary” se seleccionaron
todos los bordes del perfil aerodindmico que se pueden ver resaltados de color rojo, en
“Inflation option” se seleccioné “First Layer Thickness” esto con la finalidad de especificar
la separacion de la primera capa de la malla generada alrededor del borde del perfil
aerodinamico, en “First Layer Heigh” se especificé la separacion, la cual se calcul6 con el
criterio de Y+ y se utilizd el mismo que en la simulacion previa, en “Maximum Layers” se

seleccionaron 20 y finalmente en “Growth Rate” se eligi6 de 1.1.

~10%  Qaew % O {HaaRRQ skt FTREOBEEH T PE

Figura 101. Configuracion del controlador local “inflation”.

Ahora se insertd un controlador local “Sizing” para especificar las divisiones en las
lineas que conforman el borde del perfil aerodinamico con el objetivo de mejorar la calidad
de los elementos en esas zonas. Este proceso implicé seleccionar cada una de las lineas del
perfil, siendo tres lineas por cada perfil independiente. En total, se configuraron 12 lineas.
Para esta malla se tomaron en cuenta mas divisiones ya que se redujo el area de control en

comparacion al &rea de control tipo C, lo que permitié mayor refinamiento.

En la figura 102 se aprecian los controladores y métodos que se utilizaron en la
elaboracion de la malla rectangular, los cuales fueron los mismos que para la malla tipo C.
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B/ & Mesh

------- 8 Body Sizing

- ¢\@ Body Sizing 2
%M Triangles Method
Vﬂ Inflation

@ Edge Sizing 1.1
/@ Edge Sizing 1.2
------ @ Edge Sizing 1.3
-8 Edge Sizing 2.1
/@ Edge Sizing 2.2
'@ Edge Sizing 2.3
- /@ Edge Sizing 3.1
------- @ Edge Sizing 3.2
- @ Edge Sizing 3.3
'@ Edge Sizing 4.1
'@ Edge Sizing 4.2
'@ Edge Sizing 4.3

Figura 102. Configuracion de la malla.

La configuracion de cada una de las lineas se muestra en la siguiente tabla.

Configuracion del borde

Details of "Edge Sizing 1.1" - Sizing = cw lOx

| Scope
Scoping Method |G=umetry Selection
Geometry |1 Edge
[=1| Definition
Suppressed Mo
F! Type Mumber of Divisions
— | Humber of Divisions 300
(@] [=l| Advanced
.E Growth Rate Default (1.2}
.E Capture Curvature Yes
U) || Curvature Mormal Angle | Default (18.0°)
D) | Local Min Size Default (3.2-003 m)
()] Capture Proximity Yes
-Lch | Proximity Min Size Default (3.e-003 m}
|| Proximity Gap Factor Default (3.0}
Proximity Size Sources Faces and Edges
Bias Type | _ ___ _____ ___ _
Bias Option Smooth Transition
Bias Growth Rate 1.01
Details of "Edge Sizing 1.2" - Sizing = cow IO X
2| Scope
Scoping Method |Geametnr Selection
Geometry |1 Edge
= -
N Suppressed No
- Type Number of Divisions
— | Mumber of Divisions 300
jo) [=I| Advanced
.E Growth Rate Default (1.2}
.E Capture Curvature Yes
(n | Curvature Normal Angle | Default [18.07
<5 [ Local Min Size Default [3.2-003 m}
o) Capture Proximity Yes
K= [ Proximity Min Size Default (3.2-003 m}
LLI [ Proximity Gap Factor Default (3.0}
Proximity Size Sources Faces and Edges
BiasType . _
Bias Option Smooth Transition
Bias Growth Rate 1.0
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Details of "Edge Sizing 1.3" - Sizing * 4 Ox
[=|| Scope
Scoping Method Geometry Selection
Geometry 1 Edge
[=|| Definition
Suppressed Mo
™ Type Mumber of Divisions
— || Number of Divisions 5
[@)) [=|| Advanced
= Growth Rate Default (1.2)
';‘ Capture Curvature Yes
w || Curvature Normal Angle | Default (18.0%)
% || Local Min Size Drefault (3.e-003 m)
K= Capture Proximity Yes
L || Proximity Min Size Default (3.2-003 m)
|| Proximity Gap Factor Default (3.0)
Proximity Size Sources Faces and Edges
Bias Type o
Bias Option Smooth Transition
Bias Growth Rate 1.0
Details of "Edge Sizing 2.1" - Sizing : v 1 OX
[=]| Scope
Scoping Method ‘Geometry Selection
Geometry ‘1 Edge
Definition
Suppressed Mo
‘_! Type Mumber of Divisions
N || Mumber of Divisions 275
(=] Advanced
.E Growth Rate Default (1.2)
.E Capture Curvature Yes
wn || Curvature Mormal Angle Default (18.0°)
[¢B) | Local Min Size Default (3.e-003 m)
-8) Capture Proximity Yes
L || Proximity Min Size Default (3.2-003 m}
| Proximity Gap Factor Default (3.0)
Proximity Size Sources Faces and Edges
Bias Type _ __ ____ ___ _
Bias Option Smooth Transition
Bias Growth Rate 1.0
etails of "Edge Sizing 2.2" - Sizing ~40Ox
Scope
Scoping Method |Geometr1r Selection
Geometry |1 Edge
N Definition
C\i Suppressed Ma
Type MNumber of Divisions
8.’ | Number of Divisions 275
'; Advanced
'U_) Growth Rate Default (1.2)
o Capture Curvature Yes
(@)) || Curvature Mormal Angle | Default (18.0%)
o | Local Min Size Default (3.e-003 m)
L Capture Proximity Mo
Bias Type  |_ ___ _____ ___ _
Bias Option Smooth Transition
Eias Growth Rate 1.0
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Details of "Edge Sizing 2.3" - Sizing e lOx
[=| Scope
Scoping Method Geometry Selection
Geometry 1 Edge
[=|| Definition
Suppressed Mo
™ Type Mumber of Divisions
o || Number of Divisions 5
()] [=I| Advanced
= Growth Rate Default (1.2)
E Capture Curvature Yes
w || Curvature Normal Angle | Default (18,07
% || Local Min Size Default (3.e-003 m)
o Capture Proximity Yes
w [ Proximity Min Size Default (3.e-003 m)
|| Proximity Gap Factor Default (3.0)
Proximity Size Sources Faces and Edges
Bias Type | o _
Bias Option Smooth Transition
Bias Growth Rate 1.0
Details of "Edge Sizing 3.1" - Sizing cw 1 OX
[=I| Scope
Scoping Method Geometry Selection
Geometry 1 Edge
[=I| Definition
Suppressad Mo
— Type Mumber of Divisions
o™ || Number of Divisions 250
{@)] [=l| Advanced
= Growth Rate Default (1.2)
E Capture Curvature Yes
2} || Curvature Normal Angle | Default (18.0°)
% || Local Min Size Default (3.2-003 m)
o Capture Proximity Yes
L || Proximity Min Size Default (3.e-003 m)
|| Proximity Gap Factor Default (3.0
Proximity Size Sources Faces and Edges
Bias Type  |_ __ ____ __ _
Bias Option Smooth Transition
Bias Growth Rate 1.0
Details of "Edge Sizing 3.2" - Sizing *10Ox
[-]| Scope
Scoping Method Geometry Selection
Geometry 1Edge
[=]| Definition
Suppressed Mo
N Type Mumber of Divisions
o || Mumber of Divisions 250
{@)] [=]| Advanced
E Growth Rate Default (1.2)
.E Capture Curvature Yes
w || Curvature Normal Angle | Default (13,07
%’3 [ Local Min Size Default (3.2-003 m)
o Capture Proximity Yes
e || Proximity Min Size Default (3.2-003 m)
|| Proximity Gap Factor Default (3.0)
Proximity Size Sources Faces and Edges
Bias Type  |_ __ ____ ___ _
Bias Option Smooth Transition

Bias Growth Rate

1.0
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Details of "Edge Sizing 3.3" - Sizing == v B OX
=| Scope
Scoping Method Geometry Selection
Geometry 1 Edge
[=|| Definition
Suppressed Mo
o™ Type Number of Divisions
o || Mumber of Divisions 5
(@) =1| Advanced
= Growth Rate Default (1.2)
';‘ Capture Curvature Yes
an) || Curvature Normal Angle | Default [18.0%)
[e)) || Local Min Size Default (3.2-003 m}
-LI? Capture Proximity Yas
|| Proximity Min Size Default (3.e-003 m}
|| Proximity Gap Factor Default (3.0]
Proximity Size Sources Faces and Edges
Bias Type  |_ __ ____ ___ _
Bias Option Smooth Transition
Bias Growth Rate 1.0
Details of "Edge Sizing 4.1" - Sizing = w1 O X
[=]| Scope
Scoping Method Geometry Selection
Geametry 1 Edge
[=I| Definition
Suppressed Mo
- Type Number of Divisions
< || Number of Divisions 200
o [=]| Advanced
= Growth Rate Default (1.2)
'(% Capture Curvature Yes
I3) | Curvature Mormal Angle | Default (18.0°
_8" || Local Min Size Default (3.2-003 m)
L Capture Proximity Yes
|| Proximity Min Size Default (3.e-003 m)
|| Proximity Gap Factor Default (3.0)
Proximity Size Sources Faces and Edges
Bias Type  |_ ___ _____ ___ _
Bias Cption Smooth Transition
Bias Growth Rate 1.0
Details of "Edge Sizing 4.2" - Sizing e 1O X
[=]| Scope
Scoping Method Geometry Selection
Geometry 1 Edge
[=I| Definition
Suppressed Mo
~ Type Mumber of Divisions
< || Number of Divisians 200
()] [=]| Advanced
= Growth Rate Default (1.2}
D Capture Curvature Yes
2 || Curvature Mormal Angle | Default (18,07
o || Local Min Size Default (3.8-003 m)
-|_|OJ Capture Proximity Yes

|| Proximity Min Size

Default (3.e-003 m)

|| Proximity Gap Factor

Default (3.0

Proximity Size Sources

Faces and Edges

Bias Type

Eias Option

Smooth Transition

Bias Growth Rate

1.0

Messages =
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Details of "Edge Sizing 4.3" - Sizing o w O X
[=|| Scope
Scoping Method Geometry Selection
Geometry 1 Edge
[=I| Definition
Suppressed Mo
™ Type Mumber of Divisions
< Mumber of Divisions 5
[@)) || Advanced
= Growth Rate Default (1.2)
E Capture Curvature fes
n Curvature Mormal Angle | Default (12.0%)
%)') Local Min Size Default (3.e-003 m)
-Lﬁ Capture Proximity fes
Proximity Min Size Default (3.e-003 m)
Proximity Gap Factor Default (3.0
Proximity Size Sources Faces and Edges
Bias Type | _ __ ____ __ _
Bias Option Smoath Transition
Bias Growth Rate 1.0
Tabla 7. Configuracion de las 12 lineas que conforman el perfil con el controlador local

“Sizing”

Finalmente, la malla quedé de la siguiente manera.

Figura 103. Malla rectangular del alerén de varios elementos base.

Para corroborar la distancia a la primera celda se hizo un zoom en la superficie
cercana a la pared del perfil y con ayuda del escalado en “mesh” se observd que es

aproximadamente de 1.13072e-5 m.

v

[

Figura 104. Distancia del borde del perfil a la primera celda de la malla.
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Figura 105. “Inflations” en el borde del perfil de la configuracion base.

Figura 106. Acercamiento a las “inflations” del perfil del aleron base.

f 102 ] Universidad Tecnologica de la Mixteca



Después, se comprobo la calidad ortogonal y la oblicuidad para saber si la calidad

obtenida fue lo suficientemente buena para proceder con el estudio del perfil.

En la figura 107 se observa la calidad ortogonal que se obtuvo de la malla, de
acuerdo a los criterios de calidad cumple en promedio con una calidad muy buena siendo de
0.93296.

Ansys

2025R1
STUDENT

Figura 107. Calidad ortogonal de la malla rectangular.

Q—Tri3 —f— Quadd

20265000
g 240000.00
£ 20000000
H

16000000
]

§ 12000000

E]
E 8000000
H

2 4000000
000

026 030 040 050 060 070 0.30 090 1.00
EHement Metrics

Figura 108. Histograma de la calidad ortogonal de la malla rectangular.

En la figura 109 se observa el criterio skewness que se obtuvo de la malla, siendo
0.11487 la calidad, lo cual, de acuerdo a los criterios de calidad da una malla de calidad

excelente.
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Figura 109. Calidad skewness de la malla rectangular.
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Figura 110. Histograma de la calidad skewness de la malla rectangular.

Finalmente, con la ayuda de las “named selections” se seleccionaron las fronteras que

en este caso fueron la entrada marcada de color rojo, la salida de color azul y las paredes de

color verde como se ve en la figura 111.
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0.000 3500 7.000(m)
[ EEEEEEE |

1750 5.250

Figura 111. Entrada, saliday paredes

0.000 0100 0.200(m)
[ EEEEE——— |

0,050 0150

Figura 112. Perfil aerodinamico como pared.
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6. Setup

Ahora a nivel de “Analysis Systems” se utilizdé la opciéon que dice “Fluid Flow
(Fluent)”, para eso se arrastré hacia el esquema del proyecto y se relaciond con la malla que
se hizo anteriormente y se selecciond la opcién “Setup” para configurar la fisica de la

simulacion.

Dentro de Fluent primeramente se selecciono el solver basado en presion debido a

que se trabajo con un flujo incompresible.

Figura 113. Ventana de Fluid Flow (Fluent).

Posteriormente se selecciond el modelo de turbulencia para la simulacién, el cual fue
el K-o SST. Como se menciond anteriormente, este modelo se eligié debido a su capacidad
para capturar de manera mas precisa la turbulencia en la capa limite del perfil, lo que resulta

en mejores predicciones y resultados mas fiables.
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at
031
Beta_i (Inner)
0.075
Beta_i (Outer)
0.0828

TKE (Inner) Prandtl #

User-Defined Functions
Turbulent Viscosity

none v
Prandt! Numbers
+ | |Eneray Prandt! Number
none hd
W/all Prandt Number

none hd

3 (e ()

Figura 114. Eleccion del modelo de turbulencia en Fluent.

En el apartado de materiales se utilizé el aire, ya que es el flujo que pasa alrededor

del perfil de varios elementos y se seleccionaron las propiedades como densidad y viscosidad

a una temperatura de 25°C, como se aprecia en la siguiente figura.

B Creste/Edit Materials

Name
air

Chemical Formula

Material Type

fluid

Fluent Fluid Materials

air
Mixture

none

Properties
Density [ka/m”] constant
1.184
Cp (Specific Heat) [J/(kg K)] constant
1006.43
Thermal Conductivity [W/(m K)] constant
0.0242
Viscosity [kg/(m )] constant

1.849e-05

Order Materials by

v ® Name

Chemical Formula

- ||

Fluent Database... ‘ |

+ | |eRANTA MDS Database...| |

(GRAITA WDS Database) |
User-Defined Databas

Edit...

Edit...

Edit...

Edit...

[ change/create | nelete\m Help |

Figura 115. Seleccion de material.

Para las condiciones de borde se hizo la configuracion de la entrada del aire, el aire

se definio normal a la entrada para que entre paralelo al aleron simulando una situacion real.
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Debido a que las velocidades a las que operan los vehiculos de Formula 1 son demasiado

altas se eligié una velocidad promedio de 250 km/h, equivalente a 70 m/s.

| BB Velocity Inlet *

| Zone Mame
inlet_mesh_

Momentum | Thermal | Radiation | Species | DPM | Multiphase | Potential | Structure | UDS

|
Velocity Specification Method Magnitude, Normal to Boundary w7 ;
Reference Frame Absolute - |
Velocity Magnitude [m/s] 70 - '
Supersonic/Initial Gauge Pressure [Pa] o - I
Turbulence E
Specification Method | Intensity and Viscosity Ratio M !
Turbulent Intensity [%] 5 - l

Turbulent Viscosity Ratio 10 -

(o) ()

Figura 116. Configuracion de la direccion de la entrada de aire.

Se definieron los reportes de “lift” y “drag” y se corri6 la simulacion.

En la siguiente imagen se puede ver la convergencia de la solucion.

Residuals
continuity Ansys
xvelocity 2025R1
——— y-velocity STUDENT
energy
K
omega

0 100 200 300 400 500 600 700 800 900 1000
Iterations

Figura 117. Convergencia de la simulacion.
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| ———— drag-coefiicient

0.4500

0.4000
0.3500
0.3000
Cd 0.2500
0.2000
0.1500
0.1000

0.0500

Figura 118. Convergencia del coeficiente de arrastre.
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-0.8000
-1.0000
-1.2000
Cl -1.4000
-1.6000
-1.8000
-2.0000

-2.2000

Figura 119.

drag-foroe
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1100.0000
1000.0000
900.0000
800.0000
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[N]
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Figura 120. Convergencia de la fuerza de arrastre.
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—— Ansys
2025R1
STUDENT

-2000.0000 —
-2500.0000 J
-3000.0000 1
-3500.0000 i
Lift -4000.0000 ]
[N] 1

-4500.0000 —

-5000.0000 —
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Figura 121. Convergencia de la fuerza de sustentacion.

7. Resultados

Console [}

iter continuity x-velocity y-velocity energy x omega lift-force drag-force lift-coeff drag-coeff time/iter J =
981 2.7473e-05 6€.52732-09 3.4700e-09 1.5037e-16 1.0007e-04 9.9303e-06 -5.9168e+03 3.4596e+02 -2.0397e+00 1.1927e-01 0:00:14 9

turbulent viscosity limited to viscosity ratio of 1.000000e+405 in 1 cells
992 2.7372e-05 €.4484e-05 3.4768e-09 1.5153e-16 1.002Be-04 7.9551e-06 -5.9168e+03 3.4596e+02 -2.0397e+00 1.1927e-01 0:00:12

turbulent viscosity limited to viscosity ratio of 1.000000e+405 in 1 cells
993 2.682%e-05 6.46002-0% 3.46182-09 1.5101e-16 1.0024e-04 9.9454e-06 -5.9168e+03 3.4596e+02 -2.0397e+00 1.1927e-01 0:00:11

turbulent viscosity limited to viscosity ratio of 1.000000e+05 in 1 cells
994 2.6797e-05 6€.41922-09 3.47352-09 1.5033e-16 1.0048e-04 7.9697e-06 -5.9168e+03 3.4596e+02 -2.0397e+00 1.1927e-01 0:00:08 [

Figura 122. Resultados de perfil base considerando el suelo.

Después de que se realizo la simulacion del perfil obtenido de la geometria en 3D se
propusieron otros tres modelos de perfiles aerodinamicos con la finalidad de mejorar los

coeficientes de arrastre y sustentacion.

Para el disefio de cada uno de los perfiles aerodindmicos de varios elementos se
seleccionaron diferentes perfiles NACA los cuales se eligieron al ir comparandolos con el
perfil obtenido de la seccidn transversal, los perfiles que mejor coincidieron fueron
seleccionados para crear una nueva propuesta de disefio, asi como también se colocaron a

diferentes angulos de ataque, respetando la longitud total del alerdn.
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4.5 Simulacion de los diferentes disefios propuestos para el perfil

aerodinamico de varios elementos

Después de que se realizaron las simulaciones del perfil base que fue el que se obtuvo
del perfil del alerdn delantero SF-23, se plante6 la configuracion del nuevo disefio del alerdn
de varios elementos el cual se analizé a diferentes &ngulos de ataque (18°, 20° y 16°) dando
como resultado 3 nuevas configuraciones. Para esto se utilizaron 4 perfiles NACA diferentes,
los cuales se obtuvieron de la pagina oficial de NACA [51]. En la parte de la izquierda se
muestran los perfiles NACA que se utilizaron debido a su semejanza con los perfiles
obtenidos de la seccion transversal del aleron SF23, sin embargo, debido a que se requiere
generar carga aerodinamica se invirtié cada perfil resultando como el que se muestra a la
derecha. Finalmente, las configuraciones mostradas en las figuras 123, 124 y 125 se
obtuvieron de colocar los perfiles de tal manera que no se perdiera demasiada similitud con
el perfil obtenido de la seccion transversal del modelo SF23.

1. NACA 4412
_
2. NACA 2410
—
3. NACA 2415
} -
4. NACA 4418
_
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Las configuraciones son las siguientes:

CONFIGURACION 1 (a; = 18°)

Figura 123. Configuracion 1 del perfil aerodinamico.

CONFIGURACION 2 (a, = 20°)

Figura 124. Configuracion 2 del perfil aerodinamico.
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CONFIGURACION 3 (a5 = 16°)

Figura 125. Configuracion 3 del perfil aerodinamico.

Para realizar las simulaciones se siguieron exactamente los mismos pasos de la
simulacion base con la malla cuadrada del punto 4.4. Los controladores utilizados para la

malla quedaron de la siguiente manera.

|_=_|(CLT,1 Mesh

- 188 Body Sizing
. @ Body Sizing 2
— Triangles Method
(m Inflation

g @ Edge Sizing 1.1
= @ Edge Sizing 1.2
— @ Edge Sizing 1.3
— @ Edge Sizing 2.1
— @ Edge Sizing 2.2
g & Edge Sizing 2.3
- 188 Edge Sizing 3.1
-\ Edge Sizing 3.2
=, @ Edge 5izing 3.3
. @ Edge Sizing 4.1
g @ Edge Sizing 4.2
/0 Edge Sizing 4.3

Figura 126. Controladores para la malla de los perfiles propuestos.

Sin embargo, al utilizar los perfiles y variar el angulo de ataque, en el proceso de
mallado cambio la configuracion del controlador local “Sizing”, consecuentemente se
obtuvieron calidades de malla diferentes. La configuracion de cada una de las lineas que
conforman los perfiles NACA utilizados en el alerdn de varios elementos quedaron de la

siguiente manera.
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Configuracion del borde

Details of "Edge Sizing 1.1"

- Sizing

~aOx

[=l| Scope

Scoping Method

| Geometry Selection

Geometry |1 Edge
[=I| Definition
Suppressed No
— Type Number of Divisions
‘_i || Number of Divisions 300
o)) [=1| Advanced
E Growth Rate Default (1.2) m., i 'l\ e
N Capture Curvature Yes “I' ’ ‘ H " 1 l .\
'(7) || Curvature Normal Angle | Default (18.0°) HH: I‘l «l l
® | Local Min Size Default (3.¢-003 m) i ‘ ‘ ‘
(@)] Capture Proximity Yes
=] Proximity Min Size Default (3.e-003 m)
L || Proximity Gap Factor Default (3.0)
Proximity Size Sources Faces and Edges
Bias Type [,
Bias Option Smooth Transition
Bias Growth Rate 1.01
Reverse Bias No Selection
Details of "Edge Sizing 1.2" - Sizing cw O X
[=l| Scope
Scoping Method |Geometr1r Selection
Geometry |1 Edge
[=l| Definition
Suppressed Mo
[\ Type Mumber of Divisions
— || Number of Divisions 300
o [=l| Advanced
c Growth Rate Default (1.2}
'ﬁ Capture Curvature Yes
.U_) || Curvature Normal Angle | Default (18.0%)
o) || Local Min Size Default (3.2-003 m)
(@] Capture Proximity Yes
-Lch || Proximity Min Size Default (3.2-003 m)
|| Proximity Gap Factor Default (3.0)
Proximity Size Sources Faces and Edges
Bias Type o
Bias Option Smooth Transition
Bias Growth Rate 1.01
Reverse Bias Mo Selection
Details of "Edge Sizing 1.3" - Sizing > QlOx
[=I| Scope
Scoping Method Geometry Selection
Geometry 1 Edge
[=I| Definition
Suppressed Mo
o Type Mumber of Divisions
— || Mumber of Divisions 5
(@) [=1| Advanced
E Growth Rate Default (1.2}
.E Capture Curvature Yes
%] || Curvature Mormal Angle | Default (18.0°)
% [ Local Min Size Default (3.2-003 m)
o] Capture Proximity Yasg
L || Proximity Min Size Default (3.e-003 m)
|| Proximity Gap Factor Default (3.0)

Proximity Size Sources

Faces and Edges

Eias Type

Bias Option

Smooth Transition

Bias Growth Rate

1.0

{RITTTORIVL il
' R
W\ H" A \,‘
U

.Il‘-u“'“‘"“
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Details of "Edge Sizing 2.1" - Sizing :

cw 1O X

[=l| Scope
Scoping Method Geometry Selection
Geometry 1 Edge
[=| Definition
Suppressed Mo
— Type Mumber of Divisions
(\i || Number of Divisions 300
o [=| Advanced
c Growth Rate Default (1.2)
'~ Capture Curvature Yes
'U_') || Curvature Normal Angle | Default (18,07
[<3) | Local Min Size Default (3.e-003 m}
o) Capture Proximity Yes
-Lﬁ || Proximity Min Size Default (3.e-003 m}
|| Proximity Gap Factor Default (3.0}
Proximity Size Sources Faces and Edges
Bias Type o
Bias Option Smooth Transition
Bias Growth Rate 1.01
Reverse Bias Mo Selection
Details of "Edge Sizing 2.2" - Sizing cw O X
[=l| Scope
Scoping Method Geometry Selection
Geometry 1 Edge
[=| Definition
Suppressed Mo
~ Type Mumber of Divisions
(\i | Number of Divisions 300
[=1| Advanced
8.’ Growth Rate Default (1.2}
'; Capture Curvature Yes
.U_) || Curvature Mormal Angle | Default (18.0°)
a5} | Local Min Size Default (3.2-003 m)
o Capture Proximity Yes
-Lch || Proximity Min Size Default (3.2-003 m)
|| Proximity Gap Factor Default (3.0}
Proximity Size Sources Faces and Edges
Bias Type o
Bias Option Smooth Transition
Bias Growth Rate 1.01
Reverse Bias Mo Selection
Details of "Edge Sizing 2.3" - Sizing - e lOX
= Scope
Scoping Method Geometry Selection
Geometry 1 Edge
[=]| Definition
Suppressed Mo
o Type Number of Divisions
N || Number of Divisions 5
(@) [-1| Advanced
E Growth Rate Default (1.2)
E Capture Curvature Yes
w || Curvature Normal Angle | Default (18.0°)
% || Local Min Size Default (3.2-003 m)
° Capture Proximity Yes
w || Proximity Min Size Default (3.e-003 m)
|| Proximity Gap Factor Default (3.0)

Proximity Size Sources

Faces and Edges

Bias Type

Bias Option

Smooth Transition

Bias Growth Rate

1.0
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Details of "Edge Sizing 3.1" - Sizing cw B OX
[=]| Scope
Scoping Method |Geometnr Selection
Geometry |1 Edge
[=| Definition
Suppressed Mo
i Type Mumber of Divisions
oo. | Mumber of Divisions 250
[@)) [=]| Advanced
[ Growth Rate Default (1.2
'~ Capture Curvature Yes
'(7) || Curvature Mormal Angle | Default (18,07
fen) | Local Min Size Default (3.2-003 m)
(@)] Capture Proximity Yes
° || Proximity Min Size Default (3.e-003 m)
Lu || Proximity Gap Factor Default (3.0
Proximity Size Sources Faces and Edges
Bias Type o
Bias Option Smaooth Transition
Bias Growth Rate 1.01
Reverse Bias Mo Selection
Details of "Edge Sizing 3.2" - Sizing = v lOx
=] Scope
Scoping Method |Geometr1r Selection
Geometry |1 Edge
[=1| Definition
Suppressed Mo
[q\] Type Mumber of Divisions
(Y'S | Mumber of Divisions 250
[@)) [=]| Advanced
[ Growth Rate Default (1.2
lﬁ Capture Curvature Yes
'c,_) || Curvature Mormal Angle | Default (18.0°)
<5 | Local Min Size Default (3.e-003 m)
(@)] Capture Proximity Yes
=] | Proximity Min Size Default (3.2-003 m)
w || Proximity Gap Factor Default (3.0}
Proximity Size Sources Faces and Edges
Bias Type o
Bias Option Smaoth Transition
Bias Growth Rate 1.01
Reverse Bias Mo Selection
Details of "Edge Sizing 3.3" - Sizing - *1Oox
[-]| Scope
Scoping Method Geometry Selection
Geometry 1 Edge
[=1| Definition
Suppressed Mo
o Type Mumber of Divisions
™ || Number of Divisions 5
(=] [=I| Advanced
E Growth Rate Default (1.2)
E Capture Curvature es
n || Curvature Mormal Angle | Default (18.0°)
% || Local Min Size Default (3.2-003 m)
K=} Capture Proximity Yes
L || Proximity Min Size Default (3.2-003 m)
|| Proximity Gap Factor Default (3.0)
Proximity Size Sources Faces and Edges
Eias Type o
Eias Option Smooth Transition

Bias Growth Rate

1.0
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Details of "Edge Sizing 4.1" -

Sizing - ww 1 OX

[=| Scope

Scoping Method

|Geometr1r Selection

Geometry |1 Edge
[=]| Definition
suppressed Mo
— Type Mumber of Divisions
ﬂ: || Number of Divisions 200
o)) [=I| Advanced
c Growth Rate Drefault (1.2}
'ﬁ Capture Curvature Yes
N || Curvature Normal Angle | Default [18.0°)
(9]
3} | Local Min Size Default (3.e-003 m}
o Capture Proximity Yes
-Lﬁ | Proximity Min Size Default (3.e-003 m}
|| Proximity Gap Factor Default (3.0)
Proximity Size Sources Faces and Edges
Bias Type [,
Bias Option smooth Transition
Bias Growth Rate 1.0
Reverse Bias Mo Selection
Details of "Edge Sizing 4.2" - Sizing - *QOox
=l Scope
Scoping Method |Geometr)r Selection
Geometry |1 Edge
[=]| Definition
Suppressed Mo
o~ Type Mumber of Divisions
q: || Mumber of Divisions 200
[=I| Advanced
(=]
c Growth Rate Default (1.2}
'ﬁ Capture Curvature Yes
ey || Curvature Normal Angle | Default (18.0°)
(9]
@ | Local Min Size Default (3.2-003 m)
(@] Capture Proximity Yes
-Lch || Proximity Min Size Default (3.2-003 m)
|| Proximity Gap Factor Default (3.0)
Proximity Size Sources Faces and Edges
Bias Type —_ -
Bias Option Smooth Transition
Eias Growth Rate 1.0
Reverse Bias Mo Selection
Details of "Edge Sizing 4.3" - Sizing = e O X
[=I| Scope
Scoping Method Geometry Selection
Geometry 1 Edge
[=I| Definition
Suppressed Mo
o™ Type Mumber of Divisions
<t || Number of Divisions 5
[@)] [=I| Advanced
= Growth Rate Default (1.2)
-(% Capture Curvature Yes
@ || Curvature Mormal Angle | Default [18.07)
{@)) | Local Min Size Default (3.2-003 m)
-Lch Capture Proximity Yes

| Proximity Min Size

Default (3.2-003 m)

|| Proximity Gap Factor Default (3.0)

Proximity Size Sources

Faces and Edges

Bias Type

Eias Option

Smooth Transition

Bias Growth Rate

1.0

Tabla 8.

Configuracion de las 12 lineas que conforman las propuestas de los perfiles

aerodinamicos de varios elementos hechos con perfiles NACA.
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Debido a que las tres simulaciones para cada una de las configuraciones mostradas

anteriormente seran exactamente iguales, Unicamente se procedi6 a poner las calidades de las

mallas y los resultados; los cuales se obtuvieron bajo las siguientes condiciones.

No Entrada Valores

1 Material Aire

2 Velocidad del flujo 70 m/s

3 Presion de operacion 101325 Pa

4 Densidad del fluido 1.184 kg/m?

5 Numero de Reynolds 2.24x10°

6 Longitud de cuerda 0.5m

7 Temperatura de operacion | 298.15° k

8 Angulos de ataque 16, 18 y 20 grados
9 Modelo de turbulencia K- SST

10 Viscosidad 1.849x10~°kg/ms

Tabla 9.

Valores a los que se sometid la simulacion.

Simulacion de la configuracion a 18°

Calidad de la malla

118

Max 1
Ortoghonality Min 0.34771
Promedio 0.93047
Max 0.70534
Skewness Min 3.174e-008
Promedio 0.12085
No. Elementos 487075
Tabla 10. Calidad de la malla a 18°
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e Resultados

Residuals
continuity
x-velocity
———— y-velocity
energy
k
omega

1e-12

1e-14

1e-16

1e-18

vl vl

vul

Ansys
2025R1

STUDENT

|

0

100 200 300 400 500
Iterations

600

700 800 900 1000

Figura 127. Convergencia de la simulacién de la configuracion 1.

drag-caefficient

Cd

0.4000

0.3500

0.3000

0.2500

0.2000

0.1500

0.1000

0.0500

Ansys
2025R1

STUDENT

0

T T T T T

100 200 300 400 500
Iterations

600

700 800 900 1000

Figura 128. Convergencia del coeficiente de arrastre de la configuracion 1.
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o Ansys
2025R1

-0.6000

STUDENT
-0.8000

~1.0000
-1.2000
-1.4000
Cl
-1.6000
-1.8000

-2.0000

-2.2000

-2.4000 T T T T T T T T T 3
100 200 300 400 500 600 700 800 900 1000
Iterations

=)

Figura 129. Convergencia del coeficiente de sustentacion de la configuracion 1.

drag-force

Ansys
2025R1

1200.0000

STUDENT
1100.0000

1000.0000
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800.0000
Drag 700.0000
600.0000
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Figura 130. Convergencia de la fuerza de arrastre de la configuracion 1.
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lift-foroe

Lift
[N]

Figura 131.
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Convergencia de la fuerza de sustentacion de la configuracion 1.

Console B
allo
iter continuity =x-velocity y-velocity enexrgy k omega lift-force drag-force lift-coeff drag-coeff time/iter
991 3.1619e-05 7.2246e-05 4.9037e-09 1.5290e-16 1.6546e-04 1.0865e-05 -€.9033e+03 3.3696e+02 -2.3798e+00 1.l6€lée=-01 0:00:13 9
turbulent viscosity limited to viscosity ratio of 1.000000e+05 in 1 cells
992 3.1923e-05 6€.836852-09 4.8487e-09 1.5078e-16 1.6604=-04 1.0799%e-05 -6.9033e+03 3.36%96e+02 -2.3798e+00 1.1616e-01 0:00:11 a8
turbulent viscosity limited to viscosity ratio of 1.000000e+05 in 1 cells
993 3.1841e-05 7.3398e-08 4.9105e-09 1.507le-16& 1.6542e-04 1.0876e-05 -€.9033e+03 3.3696e+02 -2.3798e+00 1.l6€lé=-01 0:00:10 7
turbulent viscosity limited to viscosity ratio of 1.000000e+05 in 1 cells
994 3.2121e-05 6.95152-09 4.8500e-09 1.5167e-16 1.6600=-04 1.0815e-05 -6.9033e+03 3.3696e+02 -2.3798e+00 1.1616e-01 0:00:08 6

Figura 132. Resultados de la simulacidn de la configuracién 1.

P
| . Contours

Contour Name
contour-1
Options
V| Filled
V| Node Values
Contour Lines
Global Range
v| Auto Range
Clip to Range
Draw Profiles
Draw Mesh

| Coloring
| Banded
| ®! Smooth

| colormap Dptions...| Naone

Contours of
Mesh...

Cell Wall Distance
Min [m]
4.94269e-06

Max [m]
5.669074e-06

&)

Surfaces [1/7] | Filter Text

airfoil_mesh_

inlet_mesh_
interior-sys_surface_mesh_
outlet_mesh_
sys_surface_mesh_
wall-sys_surface_mesh_

Display State

EEE

- [Use Actiue| [New Surface -|

Save/Display | m l Close | | Help ‘

-

Figura 133. Distancia del borde del perfil al nodo de la primera celda de la configuracion 1.
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Simulacion de la configuracion a 20°

Calidad de la malla
Max 1
Ortoghonality Min 0.27746
Promedio 0.93196
Max 0.72172
Skewness Min 6.4274e-008
Promedio 0.11787
No. Elementos 486429
Tabla 11. Calidad de la malla a 20°
e Resultados
S Ansys

x-velocity
y-velocity
energy

k

omega

STUDENT

0 100 200 300 400 500 600 700 800 900 1000
Iterations

Figura 134. Convergencia de la simulacién de la configuracion 2.
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———— drag-coefficient

0.4500 —)

Cd

Figura 135.
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encia del coeficiente de arrastre de la configuracion 2.

Reserved - drag-coefficient-rplot An Sys
2025R1

STUDENT

N

T y T T \
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T T T T
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Figura 136. Convergencia del coeficiente de sustentacion de la configuracion 2.
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Figura 137. Convergencia de la fuerza de arrastre de la configuracion 2.
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Figura 139. Resultados de la simulacion de la configuracion 2.
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Figura 140. Distancia del borde del perfil al nodo de la primera celda de la configuracion 2.
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Simulacion de la configuracion a 16°

Calidad de la malla
Max 1
Ortoghonality Min 0.24187
Promedio 0.93126
Max 0.74328
Skewness Min 3.2872e-007
Promedio 0.11872
No. Elementos 488648
Tabla 12. Calidad de la malla a 16°
e Resultados
coy Ansys
2025R1
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Figura 141. Convergencia de la simulacion de la configuracion 3.
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Figura 143. Convergencia del coeficiente de sustentacion de la configuracion 3.
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Figura 146. Resultados de la simulacion de la configuracion 3.
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Figura 147. Distancia del borde del perfil al nodo de la primera celda de la configuracion 3.
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CAPITULO 5

Analisis de resultados

( ]
l1281



5.1 Analisis de resultados

En este capitulo se analizaron los resultados obtenidos de las simulaciones que
previamente fueron realizadas en el software de Ansys Fluent ®, se aprecian los resultados

en tablas y gréficas con la finalidad de interpretarlos de manera més clara.

Primeramente, se muestra la tabla de cada una de las calidades de malla que se han
obtenido de las simulaciones a diferentes angulos de ataque del alerén y se compararon con

la malla de aleron base que se obtuvo del aleron SF-23 de Ferrari.

Configuracién No. de elementos Ortogonalidad Oblicuidad
0 Base 481821 0.93296 0.11487
1 o=18° 487075 0.93047 0.12085
2 a+2° 486429 0.93196 0.11787
3 o-2° 488648 0.93126 0.11872
Tabla 13. Calidades de cada malla.

Al graficar los datos se obtuvo la siguiente.
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Figura 148. Calidad ortogonal de cada malla.
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Oblicuidad
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0.111

0.12085
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Base o=18° a+2° a-2°
Figura 149. Calidad oblicua de cada malla.

En la tabla 13 se observa que la malla con el mayor nimero de elementos es la malla
de la configuracion 3 en donde se analiz6 el alerén con los perfiles NACA a 16° con respecto
a la horizontal. Sin embargo, la malla en la que se obtuvo la mejor calidad promedio fue la
malla del aleron base, mientras que la malla que obtuvo menor calidad fue la malla de la
configuracién 1 de 18°. Es importante mencionar que todas las mallas han alcanzado un nivel
de malla excelente de acuerdo a los criterios de calidad de malla que se mostraron en la tabla

3 en el capitulo 3.

Mientras tanto al efectuar las simulaciones se obtuvieron los resultados que se

muestran a continuacion.

Configuracion Cd Cl Fd (N) FI (N) Eficiencia
0 Base 0.11927 -2.0397 345.96 -5916.8 17.102
1 a=18° 0.11616 -2.3798 336.96 -6903.3 20.487
2 a+2° 0.13297 -2.3964 385.71 -6951.5 18.022
3 a-2° 0.10188 -2.2695 295.52 -6583.4 22.276

Tabla 14. Resultados de los coeficientes de arrastre y sustentacion.
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Figura 150. Grafica de resultados de los coeficientes de arrastre de cada simulacion.
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Figura 151. Grafica de resultados de los coeficientes de sustentacion de cada simulacion.

Se analizo la tabla de resultados de los coeficientes de arrastre y sustentacion (tabla
14), se compararon con los resultados de la simulacion del perfil base de varios elementos y

de esta manera se observo cual fue el mejor perfil.

De la tabla 14, se observa que los coeficientes y las fuerzas de sustentacion son

negativas, por lo tanto, se entiende que es una sustentacion negativa o también conocido
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como carga aerodinamica, visto de otra manera es la fuerza ejercida por el viento que actla
de manera vertical empujando al vehiculo hacia el suelo. Por consiguiente, se deduce que la

fuerza que se obtuvo de las simulaciones se comportaron como se esperaba.

Para el perfil de varios elementos base se obtuvieron el coeficiente de arrastre y
sustentacion Cd = 0.11927 y Cl = —2.0397, respectivamente, el cual dio una eficiencia de
17.102. Estos resultados reflejan un buen balance aerodindmico en donde la carga

aerodindmica alcanza un buen valor sin aumentar de manera significativa la resistencia.

Para la primera configuracion del perfil de varios elementos realizada con los perfiles
NACA se obtuvieron los siguientes coeficientes de arrastre y sustentacion respectivamente,
Cd = 0.11616y Cl = —2.3798, obteniendo una eficiencia de 20.487. Este aleron ofrece un
valor de eficiencia intermedia entre los otros y aunque ofrece uno de los mejores valores de
sustentacion el valor de resistencia es alto. Esto significa que aumenta la fuerza de empuje
hacia el suelo lo que significa que se vuelve mas estable en curvas sin embargo en las rectas

la fuerza de resistencia aumenta lo que disminuye su eficiencia.

Para la configuracion 2, se observo que existe un valor de eficiencia menor al de la
configuracién 1, sin embargo, se mantiene favorable. Este alerén ofrece el mayor valor de
sustentacion, pero el valor de resistencia aumenta siendo este aleron el que sufre la mayor

fuerza de arrastre.

Para la configuracion 3, se observd que esta ofrecid la mejor eficiencia, ademas
mostrd el valor de resistencia mas bajo y un valor de sustentacion rescatable y mayor al del

modelo base.

Al comparar los resultados de las tres configuraciones con los resultados de perfil
base se observé que la configuracion 1 y la configuracién 3 obtuvieron la eficiencia mas alta,
sin embargo, en la configuracién 1 el coeficiente de sustentacion es mayor que el de la
configuracién 3, pero el coeficiente de arrastre es mayor por lo tanto existe una mayor fuerza
actuando de manera contraria a la direccion de avance. Por lo tanto, se define el aleron de la
configuracién 3 con un angulo de ataque de 16° como el mejor, debido a que es el que sufre

menor fuerza de arrastre y proporciona la mejor eficiencia.

Universidad Tecnologica de la Mixteca

132

——
| —



6. Conclusidn

Después de haber realizado las diferentes simulaciones y obtenido los resultados se
concluyd que el alerén que ofrece las mejores prestaciones aerodinamicas fue el de la
configuracién 3 con un angulo de ataque de 16°, debido a que ofrecio el coeficiente de
arrastre minimo y la mejor eficiencia, siendo de 22.276. Con esto se cumple la hipotesis
puesto que se logré una mejora en el coeficiente de arrastre en comparacion al perfil base
que se obtuvo de la seccion del aleron SF-23. Ademas, se cumplio el objetivo general al
obtener un disefio con el uso de perfiles NACA invertidos debido a que se utilizaron para
aplicaciones automotrices, esto mejoro los coeficientes aerodindmicos. En términos de
competicion se puede traducir que al ofrecer el menor coeficiente de arrastre también se
disminuye la fuerza de arrastre, ya que son directamente proporcionales, esto significa que
el aleron al sufrir la menor fuerza de resistencia tiene mas capacidad de avance,
especialmente en pistas con rectas prolongadas, que es en donde se busca que el vehiculo
tenga la menor fuerza de resistencia con el aire para poder alcanzar una mayor velocidad

punta.

Es importante comprender el comportamiento de los fluidos a diferentes velocidades
y temperaturas ya que en funcién a la temperatura seré la densidad y viscosidad con la que
se requiera trabajar. Ademas, la utilidad de los modelos de turbulencia en este tipo de analisis
es crucial porque utiliza métodos numéricos que ayudan a obtener una aproximacién de la
solucion de las ecuaciones de Navier - Stokes para conocer el resultado de manera

aproximado a la realidad.

La configuracion de la simulacion se debe realizar de manera cuidadosa por los
parametros fisicos a los que se somete la simulacion, como la velocidad y las medidas del
aleron, gracias a esto se conoce en qué régimen turbulento se encuentra, esto es importante

al momento de definir los modelos de turbulencia.

Por otra parte, la malla es algo crucial en las simulaciones debido que es la parte mas
importante de la simulacion para obtener resultados congruentes. Existen varios tipos de

malla, sin embargo, depende de la geometria y de la versién utilizada los nimeros de nodos

Universidad Tecnologica de la Mixteca

133

——
| —



y elementos permitidos. Es muy importante obtener una malla de al menos “buena” calidad

para que los resultados se puedan considerar fiables.

Al haber realizado este proyecto de tesis y comparado los resultados se concluye que
el modelo de turbulencia k- SST es 6ptimo para efectuar este tipo de simulaciones, ya que
es importante tener en cuenta la capa limite al momento de que el solver soluciona las
ecuaciones para que de esta manera ayude a obtener resultados méas aproximados a los reales.
Por otro lado, los solucionadores de los métodos numéricos que utiliza Ansys (SIMPLE,
PISO, COUPLE), en este caso afectd Unicamente en el tiempo de computo, pues en todos
arrojo los mismos resultados, lo cual podria deberse al tipo de computador que ha sido
utilizado en este trabajo de investigacion debido al nimero de ndcleos permitidos.

En la industria es de gran importancia el uso de la herramienta de CFD debido al
ahorro de recursos y la precision de los resultados. Sin embargo, debido a los modelos de
turbulencia que existen las supercomputadoras son altamente costosas, aun asi, sigue siendo
viable. En esta investigacion se utilizé el modelo de turbulencia K- SST en lugar del K-¢
realizable ya que se obtienen mejores resultados debido a la aproximacion a la pared y la
capa limite de la superficie, los cuales pertenecen al modelo de turbulencia RANS, el méas
indicado para el tipo de computadora y modelo de turbulencia para resolver el escenario

aerodinamico en la que se ejecutaron las simulaciones.

Finalmente, se recomienda realizar mas investigaciones sobre alerones de varios
elementos especialmente para alerones de vehiculos, debido a que existen pocos estudios en
la literatura y resulta ser interesante para poder entender mejor el comportamiento de este
tipo de configuraciones, al mismo tiempo servira para comprender el tipo de malla y los
métodos de mallado que se deben ocupar al realizar las mallas ya que al ser alerones en
cascada requieren de diferentes tratamientos de refinamiento para obtener calidad buenas o
excelentes de malla y asi obtener resultados mas precisos, asi como también tener en cuenta
los modelos de turbulencia més adecuados para computadoras de bajas especificaciones,
especialmente para estudiantes de nivel superior que tienen la inquietud de indagar en este

campo.
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6.1 Trabajos futuros

Los resultados y la metodologia desarrolladas en esta Tesis abren oportunidades para
investigaciones futuras en el &rea de la aerodindmica aplicada a componentes
automovilisticos, especialmente en el disefio de alerones para vehiculos de alto desempefio,
sin embargo, también puede aportar a investigaciones que tengan relacion con la
aerodindmica o la mecénica de fluidos. Debido a que la generacion de mallas es un paso que
no se puede omitir, esta investigacion abord6 de manera detallada la creacion de mallas para
perfiles aerodinamicos, especificamente para perfiles aerodindmicos de varios elementos en
cascada, llevada a cabo mediante Ansys Fluent, lo que puede servir como referencia para

estudios posteriores que involucren este tipo de configuraciones.

Asimismo, los resultados obtenidos en la validacion de la metodologia con el uso del
modelo de turbulencia k- SST brinda una base solida para fututas simulaciones de este tipo
ya que se obtienen buenos resultados, lo que asegura que es un modelo eficiente para

simulaciones con andlisis cercanos a la pared o en la capa limite.

Finalmente, este trabajo también puede servir como una herramienta de apoyo para
la comunidad estudiantil, no solo como una referencia tedrica, si no como una guia practica
para abordar proyectos y précticas relacionadas con la mecéanica de fluidos computacional
para el desarrollo académico. El trabajo desarrollado puede servir para comprender temas de
interés como los son el comportamiento de flujos alrededor de cuerpos aerodindmicos,
modelos de turbulencia, creacion de mallas mediante métodos de mallado e interpretacion de
resultados de interés como coeficientes de arrastre y sustentacion, velocidades en zonas
especificas, diferencias de presiones y zonas de turbulencia. Estos temas son fundamentales
en materias como Mecéanica de Fluidos, Transferencia de calor, Elemento finito,
Aerodindmica y Simulacion numérica, por lo que el contenido de esta tesis puede contribuir
al fortalecimiento del aprendizaje practico y al desarrollo de habilidades en estudiantes de

ingenieria.
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APENDICE

Propiedades del aire a 1 atm de presion

Calar Conductividad Difusividad Viscosidad Viscosidad Nimero de
Temp. Densidad especifico ¢, térmica térmica dindmica cinematica Prandtl
T, °C p, kg/m? Jikg - K k, Wim - K o, m2s u, kgim - s v, mifs Pr
—150 2.866 983 0.01171 4,158 x 10°°8 8,636 x 10°° 3.013 x 10°® 0.7246
—100 2.038 966 0.01582 8.036 x 10°°® 1.189 % 10°° 5.837 x 10°® 0.7263
—50 1.682 999 0.01979 1.262 x 10-¢ 1.474 % 10-5 9.319 x 10-% 0.7440
—40 1.514 1002 0.02057 1.356 x 10-¢ 1.527 % 10-5 1.008 = 10-5 0.7436
-30 1.451 1004 0.02134 1.465 x 10-5 1.679 x 10-5 1.087 x 10-% 0.7425
-20 1.394 1005 0.02211 1.578 % 10°° 1.630 x 10°° 1.169 x 10°° 0.7408
-10 1.341 1006 0.02288 1.696 = 1073 1.680 % 10°° 1.252 % 10°° 0.7387
0 1.292 1006 0.02364 1.818 x 1073 1.729 % 10°° 1.338 % 10°° 0.7362
5 1.269 1006 0.02401 1.880 = 10-5 1.754 »x 10-5 1.382 x 10-% 0.7350
10 1.246 1006 0.02439 1.944 x 10-5 1.778 »x 10-5 1.426 x 10-% 0.7336
15 1.225 1007 0.02476 2.009 x 10°° 1.802 % 10°° 1.470 % 10°° 0.7323
20 1.204 1007 0.02514 2.074 % 1073 1.825 % 10°° 1.516 % 10°° 0.7309
25 1.184 1007 0.02551 2.141 x 10°° 1.849 x 10°° 1.562 = 10°° 0.7296
30 1.164 1007 0.02588 2.208 x 10°° 1.872 x 10°° 1.608 = 10°° 0.7282
a5 1.145 1007 0.02625 2.277 % 10-¢ 1.895 % 10-5 1.655 x 10-5 0.7268
40 1.127 1007 0.02662 2.346 =% 10-° 1.918 x 10-5 1.702 » 10-% 0.7255
45 1.109 1007 0.02699 2416 x 10°° 1.941 % 109 1.750 = 10°*° 0.7241
50 1.092 1007 0.02735 2487 x 10°° 1.963 x 10°° 1.798 =« 10°° 0.7228
B0 1.069 1007 0.02808 2.632 x 10°° 2.008 % 10°° 1.896 x 10°° 0.7202
70 1.028 1007 0.02881 2.780 x 10°° 2.052 % 10°° 1.995 % 10°° 0.7177
80 0.9994 1008 0.02953 2931 % 10-° 2.096 % 105 2.097 = 10-5 0.7154
a0 0.9718 1008 0.03024 2.086 x 108 2,139 x 10-5 2.201 = 10-5 0.7132
100 0.9458 1009 0.03095 3.243 % 105 2,181 x 10°° 2.306 % 10°° 0.7111
120 0.8977 1011 0.03235 3.565 x 10°° 2,264 % 10°° 2.522 % 10°° 0.7073
140 0.8542 1013 0.03374 3.898 =% 10°° 2,345 % 1079 2.745 % 10°*° 0.7041
160 0.8148 1016 0.03511 4,241 = 108 2420 x 10-5 2.975 x 10-5 0.7014
180 0.7788 1019 0.03646 4,593 % 1058 2.504 % 105 3.212 =« 10-® 0.6992
200 0.7453 1023 0.03779 4,954 % 10-% 2577 % 10-5 3.455 x 10-% 0.6974
250 0.6746 1033 0.04104 5.890 = 10-° 2,760 x 10-5 4.091 = 10-% 0.6946
200 0.6158 1044 0.04418 6.871 % 10°° 2934 x 10°° 4.765 x 10°° 0.6935
350 0.5664 1056 0.04721 7.892 % 105 3.101 % 105 5.475 % 10-* 0.6937
400 0.5243 1069 0.05015 8.951 % 10-°% 3.261 x 10-5 6.219 x 10-% 0.6948
450 0.4880 1081 0.05298 1.004 = 10-4 3,415 x 10-5 65.997 x 10-% 0.6965
500 0.4565 1093 0.06572 1.117 x 10-¢ 3.563 x 10-5 7.806 = 10-5 0.6986
600 0.4042 1115 0.06093 1.362 x 104 3.846 x 10-5 9.515 = 10-5 0.7037
700 0.3627 1135 0.06581 1.5668 x 104 4,111 % 10-5 1.133 x 104 0.7092
800 0.3289 1153 0.07037 1.855 = 10-¢ 4,362 x 10-5 1.326 x 104 0.7149
800 0.3008 1169 0.07465 2122 »x 104 4,600 % 10-5 1.529 = 104 0.7206
1000 0.2772 1184 0.07868 2,398 x 104 4826 x 10-5 1.741 =< 104 0.7260
1500 0.1990 1234 0.09599 3.908 x 104 h.EI17 x 10-5 2.922 =« 104 0.7478
2000 0.1553 1264 0.11113 5.664 x 10-4% 6,630 x 10-5 4.270 = 104 0.7539

Nota: Para pases ideales, ¢, &, p y Prson independientes de la presion. Las propiedades p, » y & a una presion Pdistinta a 1 atm se determinan cuando se
multiplican los valores de p a la temperatura dada por £ (en atm) y cuando se dividen » y & entre P (en atim).

Fuenfe: Datos generados a partir del Software EES desarrollado por 5. A Klein y F. L. Alvarado. Fuentes originales:: Keenan, Chao, Keyes, Gas Tables, Wiley, 198;
and Thermophysical Properties of Matter, Vel. 3: Thermal Conductivity, ¥. 5. Touloukian, P E. Lilay, 5. C. Saxena, Vol. 11: Viscosity, Y. 5. Touloukian, 5. C.
Saxena, y P. Hestermans, IFI/Plenun, NY, 1970, |SBN 0-306067020-8.

Tabla 15. Propiedades del aire a 1 atm de presion [25].

f 136 ] Universidad Tecnologica de la Mixteca




Coordenadas de los puntos del Perfil aerodindmico NACA 0012 para exportarlos a ANSYS.

Figura21. Perfil

Polyline=True

1 1.000000
10.999753
10.999013
10.997781
1 0.996057
10.993844
10.991144
10.987958
10.984292
10.980147
10.975528
1 0.970440
10.964888
10.958877
10.952414
1 0.945503
10.938153
10.930371
10.922164
10.913540
1 0.904508
1 0.895078
1 0.885257
1 0.875056
1 0.864484
1 0.853553
10.842274
1 0.830656
10.818712
1 0.806454
10.793893
10.781042
10.767913
10.754521
10.740877

0.000000
0.000036
0.000143
0.000322
0.000572
0.000891
0.001280
0.001737
0.002260
0.002849
0.003501
0.004216
0.004990
0.005822
0.006710
0.007651
0.008643
0.009684
0.010770
0.011900
0.013071
0.014280
0.015523
0.016800
0.018106
0.019438
0.020795
0.022173
0.023569
0.024981
0.026405
0.027838
0.029279
0.030723
0.032168

10.726995
10.712890
10.698574
1 0.684062
1 0.669369
1 0.654508
1 0.639496
10.624345
1 0.609072
10.593691
10.578217
1 0.562667
10.547054
10.531395
1 0.515705
1 0.500000
10.484295
1 0.468605
1 0.452946
10.437333
10.421783
1 0.406309
1 0.390928
1 0.375655
1 0.360504
1 0.345492
10.330631
10.315938
10.301426
10.287110
10.273005
10.259123
1 0.245479
10.232087
10.218958
1 0.206107

——
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aerodinamico NACA 0012 con una longitud de cuerda de ¢ = 1m.

0.033610 1 0.193546 0.056986
0.035048 10.181288 0.056159
0.036478 10.169344 0.055232
0.037896 10.157726 0.054206
0.039300 10.146447 0.053083
0.040686 10.135516 0.051862
0.042052 10.124944 0.050546
0.043394 10.114743 0.049138
0.044708 10.104922 0.047638
0.045992 1 0.095492 0.046049
0.047242 1 0.086460 0.044374
0.048455 10.077836 0.042615
0.049626 1 0.069629 0.040776
0.050754 10.061847 0.038859
0.051833 1 0.054497 0.036867
0.052862 1 0.047586 0.034803
0.053835 10.041123 0.032671
0.054749 10.035112 0.030473
0.055602 1 0.029560 0.028213
0.056390 10.024472 0.025893
0.057108 10.019853 0.023517
0.057755 1 0.015708 0.021088
0.058326 10.012042 0.018607
0.058819 1 0.008856 0.016078
0.059230 1 0.006156 0.013503
0.059557 1 0.003943 0.010884
0.059797 1 0.002219 0.008223
0.059947 1 0.000987 0.005521
0.060006 1 0.000247 0.002779
0.059971 1 0.000000 0.000000
0.059841 1 0.000247 -0.002779
0.059614 1 0.000987 -0.005521
0.059288 1 0.002219 -0.008223
0.058863 1 0.003943 -0.010884
0.058338 1 0.006156 -0.013503
0.057712 1 0.008856 -0.016078
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10.012042
10.015708
1 0.019853
10.024472
1 0.029560
10.035112
10.041123
1 0.047586
1 0.054497
10.061847
1 0.069629
10.077836
1 0.086460
1 0.095492
10.104922
10.114743
10.124944
10.135516
10.146447
10.157726
10.169344
10.181288
1 0.193546
10.206107
10.218958
10.232087
10.245479
10.259123
10.273005
10.287110
10.301426
10.315938

-0.018607
-0.021088
-0.023517
-0.025893
-0.028213
-0.030473
-0.032671
-0.034803
-0.036867
-0.038859
-0.040776
-0.042615
-0.044374
-0.046049
-0.047638
-0.049138
-0.050546
-0.051862
-0.053083
-0.054206
-0.055232
-0.056159
-0.056986
-0.057712
-0.058338
-0.058863
-0.059288
-0.059614
-0.059841
-0.059971
-0.060006
-0.059947

1 0.330631
1 0.345492
1 0.360504
1 0.375655
1 0.390928
1 0.406309
10.421783
10.437333
1 0.452946
1 0.468605
1 0.484295
1 0.500000
1 0.515705
1 0.531395
10.547054
10.562667
10.578217
10.593691
10.609072
10.624345
1 0.639496
1 0.654508
1 0.669369
1 0.684062
10.698574
10.712890
1 0.726995
10.740877
10.754521
10.767913
10.781042
10.793893

——
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-0.059797 1 0.806454 -0.024981
-0.059557 10.818712 -0.023569
-0.059230 1 0.830656 -0.022173
-0.058819 10.842274 -0.020795
-0.058326 1 0.853553 -0.019438
-0.057755 10.864484 -0.018106
-0.057108 1 0.875056 -0.016800
-0.056390 10.885257 -0.015523
-0.055602 1 0.895078 -0.014280
-0.054749 1 0.904508 -0.013071
-0.053835 10.913540 -0.011900
-0.052862 10.922164 -0.010770
-0.051833 10.930371 -0.009684
-0.050754 10.938153 -0.008643
-0.049626 1 0.945503 -0.007651
-0.048455 10.952414 -0.006710
-0.047242 1 0.958877 -0.005822
-0.045992 1 0.964888 -0.004990
-0.044708 1 0.970440 -0.004216
-0.043394 1 0.975528 -0.003501
-0.042052 10.980147 -0.002849
-0.040686 10.984292 -0.002260
-0.039300 1 0.987958 -0.001737
-0.037896 10.991144 -0.001280
-0.036478 10.993844 -0.000891
-0.035048 1 0.996057 -0.000572
-0.033610 10.997781 -0.000322
-0.032168 1 0.999013 -0.000143
-0.030723 1 0.999753 -0.000036
-0.029279 1 1.000000 0.000000

-0.027838

-0.026405
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Coordenadas de los puntos del perfil aerodinamico de varios elementos obtenido del aleron

SF-23 denominado también perfil base.

A3

Figura 56. Perfil aerodinamico de varios elementos del aleron delantero de Férmula 1 SF23.

Al

Polyline=True

100

1 0.00000372 0.00009527
1 0.00001099 0.0002357
1 0.00002093 0.00038319
1 0.00005973 0.00078093
1 0.00011765 0.00118451
1 0.00019068 0.00156669
1 0.00029888 0.00200899
1 0.00041374 0.00238851
1 0.00054024 0.00274034
1 0.00071221 0.00314482
1 0.00084941 0.00342381
1 0.0009633 0.0036328

1 0.00108265 0.00383368
1 0.00128382 0.00413814
1 0.00151229 0.00444428
10.00176412 0.00474518
1 0.00203057 0.00503143
1 0.00229415 0.0052888
1 0.00254349 0.00551292
1 0.00282263 0.00574506
1 0.00309926 0.0059584
1 0.00336926 0.00615271
1 0.00372051 0.00638755
1 0.00399477 0.00655839
1 0.00429335 0.00673298
1 0.00460571 0.00690384
1 0.00484242 0.00702584
1 0.00510461 0.00715389

1 0.00533686 0.00726145
1 0.00552028 0.00734269
10.00571313 0.00742472
1 0.00590071 0.00750132
1 0.00612049 0.00758723
1 0.0063328 0.00766643

1 0.00649618 0.00772494
1 0.00667519 0.00778671
1 0.00685494 0.00784634
1 0.0071598 0.00794224

1 0.00746791 0.00803276
1 0.00775023 0.00811034
10.00793753 0.00815912
1 0.0081359 0.00820851

1 0.00833072 0.00825483
1 0.00863762 0.00832356
1 0.00889533 0.00837743
1 0.00911389 0.00842049
1 0.00951501 0.0084935

1 0.01006939 0.00858239
1 0.01067363 0.00866472
10.01126178 0.00873174
1 0.0118976 0.00879126

1 0.01249825 0.0088367

1 0.01320275 0.00887861
1 0.01387969 0.00890931
10.01479676 0.00893955
1 0.01564409 0.00895976
1 0.0165598 0.00897701

1 0.01780596 0.0089942

1 0.0192077 0.00900524

139

1 0.02055906 0.00900801
1 0.0217783 0.00900425
1 0.02390073 0.00898452
1 0.02569301 0.00895588
1 0.02752331 0.00891644
1 0.03072988 0.00882582
1 0.03464026 0.00868567
1 0.03841443 0.00852901
1 0.0423756 0.00835271
10.04697772 0.00814501
1 0.05240964 0.00790353
1 0.05804489 0.00766402
10.06297019 0.00746966
1 0.06812515 0.00728686
1 0.07435945 0.00710204
1 0.079128 0.00699239

1 0.08485932 0.00689695
1 0.08954424 0.00684702
1 0.09360244 0.00682295
10.09894135 0.00681467
1 0.1045432 0.00682901
1 0.11037764 0.00686228
1 0.11580825 0.00690384
1 0.12103924 0.00694914
1 0.12658024 0.00700336
1 0.13212075 0.00706596
10.13996741 0.00717294
1 0.1475686 0.00730193
1 0.15314611 0.00741425
1 0.160028 0.00756687

1 0.16740785 0.00773643
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10.17358642 0.00787377
10.17796578 0.00796427
10.1837194 0.00807115

1 0.18932196 0.00815912
1 0.19475207 0.00823352
10.20077142 0.00834479
1 0.20392645 0.00843332
1 0.2074574 0.00856994

1 0.21030563 0.00871653
10.21371081 0.00894353
10.21674372 0.00920111
1 0.22054519 0.00960948
1 0.22418463 0.0101023

1 0.22526915 0.01027041
1 0.22656873 0.01048556
10.22719267 0.01059432
10.2275897 0.01066543
10.22719267 0.0103552

1 0.22656873 0.00987245
1 0.22552801 0.00908026
1 0.22418463 0.00808189
1 0.22054519 0.00551529
1 0.21704338 0.00323844
10.21221669 0.00041503
1 0.2074574 -0.00200508
10.20187708 -0.00437263
1 0.19565861 -0.00639894
1 0.18932196 -0.00778254
10.18102797 -0.00906641
10.17358642 -0.01011098
1 0.16450952 -0.01126686
1 0.15459873 -0.01240574
10.1475686 -0.0131511
10.13751823 -0.01414237
10.1286585 -0.01493822
10.12185716 -0.01549402
1 0.11580825 -0.01594469
1 0.10920512 -0.01638773
1 0.10055295 -0.01689592
1 0.09449251 -0.01720746
10.08954424 -0.01743717
1 0.08485932 -0.01763555
10.079128 -0.01785269

1 0.07435945 -0.01801131
1 0.07023697 -0.01813095
1 0.06561159 -0.01823955
1 0.06054739 -0.01831785
1 0.05495397 -0.01834212
1 0.05015942 -0.01830006
1 0.04606915 -0.01821082
1 0.0423756 -0.01808284

1 0.03882384 -0.01791219
1 0.03502359 -0.01766801
1 0.03168135 -0.0173914
1 0.02837693 -0.01705257
1 0.02582518 -0.01674132
1 0.02421239 -0.01651952
1 0.02225297 -0.01621542
1 0.02055906 -0.0159134
1 0.01880602 -0.0155536
1 0.01723304 -0.0151821
1 0.01564409 -0.01475221
1 0.01438784 -0.01436804
1 0.01304511 -0.01390871
10.0118976 -0.01347176
1 0.01082059 -0.01302032
1 0.00984865 -0.01257503
1 0.00911389 -0.01221236
1 0.00803995 -0.01163709
10.0071598 -0.01111807
1 0.00649618 -0.01069275
1 0.00571313 -0.01014609
1 0.00502364 -0.00961698
1 0.00429335 -0.00899716
1 0.00372051 -0.00845888
1 0.00320518 -0.00792668
1 0.00268945 -0.00733760
1 0.00229415 -0.00683794
1 0.00197706 -0.00639894
1 0.00163949 -0.00588391
1 0.00132776 -0.00535115
1 0.00108265 -0.00488006
1 0.00084941 -0.00437263
1 0.00058655 -0.00369988
1 0.00039382 -0.00309794
1 0.00022026 -0.00240801
1 0.00010768 -0.00179634
1 0.00003115 -0.00115771
1-0.00000198 -0.00057693
1-0.00000511 -0.00039856
1-0.00000421 -0.00016804
100

A2

Polyline=True

10.14729757 0.02278677
1 0.1472945 0.02290244
10.1472948 0.02301869
10.14729788 0.02312195
10.14730911 0.023299

1 0.14733345 0.02352145
1 0.14737339 0.02376986

140

1 0.14742464 0.02401194
1 0.14749629 0.02428462
1 0.14758937 0.02457849
1 0.14769576 0.02486572
10.14782684 0.02517474
1 0.14798048 0.02549462
1 0.14813552 0.02578454
1 0.1483385 0.02612722
1 0.14853978 0.02643522
1 0.14871635 0.02668443
1 0.1489051 0.02693254
1 0.14910247 0.02717441
1 0.14928251 0.02738108
1 0.14948354 0.02759757
1 0.14969929 0.02781461
10.14994275 0.02804273
1 0.15023339 0.0282948
1 0.1508482 0.02876872
1 0.15152269 0.02921788
1 0.15209949 0.02955946
1 0.15273821 0.02990543
10.15344738 0.03026161
1 0.15427034 0.0306438
1 0.15519285 0.03103684
10.15627241 0.03145517
10.15725522 0.03180194
1 0.15834198 0.03215269
1 0.15946353 0.03248361
10.16042755 0.03274642
1 0.1612045 0.03294567
10.16191041 0.03311821
10.16318436 0.0334118
1 0.16467927 0.03373022
1 0.16606011 0.03400251
10.16740785 0.034251
10.16913085 0.03454831
1 0.17055409 0.03478047
1 0.17172958 0.03496556
10.17279868 0.03513038
1 0.17411456 0.03533084
1 0.17524896 0.0355035
10.17616798 0.0356446
10.1783433 0.03597322
1 0.17950901 0.03612985
1 0.18049595 0.03625344
10.18147051 0.03636878
1 0.18253886 0.03648873
1 0.18445748 0.03668989
1 0.18647565 0.03688525
1 0.18872756 0.03708723
1 0.19081402 0.03726166
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10.19311712 0.03744196
1 0.19565861 0.03762773
1 0.19770026 0.03776783
1 0.20006181 0.03792042
1 0.20187708 0.03803108
10.20451713 0.0381819

1 0.2068838 0.03830712

1 0.20899892 0.03841215
1 0.21089466 0.03850192
1 0.21283814 0.03859092
10.21480243 0.03867911
10.21704338 0.03877955
10.21914164 0.03887552
1 0.22163232 0.03899491
10.22418463 0.03912708
10.22611629 0.03923615
1 0.22862407 0.03939238
1 0.2305939 0.03952875

1 0.23321069 0.03973028
10.23613914 0.03998112
1 0.23932029 0.0402799

1 0.24198295 0.04054801
1 0.24482709 0.04084968
10.24795062 0.04119595
1 0.25095134 0.04154016
10.2531414 0.04179674

1 0.25559273 0.04208767
10.25884417 0.04247699
10.26153791 0.04279999
1 0.26381842 0.04307274
1 0.26666791 0.04341582
10.26922274 0.04372972
10.27205471 0.0440896

10.27486387 0.04446419
10.27771162 0.04486737
1 0.28030889 0.04526048
1 0.2838068 0.04583615

1 0.28735348 0.04648426
10.29101255 0.04722793
1 0.29101255 0.04722793
1 0.29455932 0.04800908
1 0.2979909 0.04880516

1 0.30163009 0.04967506
1 0.30469679 0.05041501
10.30739172 0.05106091
1 0.31047796 0.05178899
10.31412014 0.05264221
10.31781061 0.0535169

10.32119534 0.05434359
1 0.32409649 0.05508197
1 0.32741388 0.05597257

1 0.33032468 0.0568056

1 0.3333336 0.05772872

1 0.33575441 0.05852516
1 0.3365706 0.05880575

1 0.33720583 0.05902861
1 0.33775765 0.05922551
1 0.33827252 0.05941206
1 0.33878631 0.05960103
1 0.33850162 0.05898291
1 0.33827912 0.05852353
1 0.33803939 0.05804923
1 0.33762425 0.0572725

1 0.33726219 0.05663532
1 0.33657357 0.05551007
1 0.33559723 0.05407166
10.33459347 0.05274251
1 0.33367371 0.05162965
1 0.33247891 0.05030419
10.33138127 0.04918418
1 0.33013958 0.04800925
1 0.32884541 0.0468707

1 0.3268589 0.04526076

1 0.32548054 0.04422307
1 0.32386422 0.04307292
1 0.32196607 0.04179682
1 0.32000992 0.04054801
1 0.31781066 0.03920686
10.31475337 0.03744185
10.31129627 0.0355748

10.30739176 0.03361617
1 0.30362256 0.0318628

1 0.30019495 0.03037522
1 0.29727951 0.02918373
1 0.29343275 0.0277079

10.28897694 0.02612723
1 0.28460304 0.02470199
1 0.28030888 0.02341732
1 0.27527361 0.02204705
10.27112941 0.02102341
1 0.26704885 0.02010262
1 0.26381842 0.01943234
10.25884417 0.0184967

10.25519422 0.01788013
1 0.25141684 0.01730027
10.24715091 0.01671201
10.2426419 0.01616145

1 0.23826567 0.01569151
1 0.2339986 0.01528921

10.22962251 0.01492882
10.22611629 0.01467478
1 0.22163232 0.0143904

141

1 0.21754975 0.01416682
1 0.21410633 0.01400143
1 0.21030563 0.01384086
1 0.2068838 0.01371391

1 0.20392645 0.01361607
1 0.20077142 0.01352237
1 0.19698088 0.01342228
1 0.19438299 0.01336106
1 0.19105296 0.01329632
1 0.18806225 0.01325738
1 0.18445748 0.01324297
1 0.17950901 0.01329787
1 0.1760687 0.01339841

1 0.17243291 0.01356494
1 0.16850865 0.01379621
1 0.1653965 0.01400193

1 0.15946353 0.0146458

10.15627241 0.0154357

10.15481797 0.01593829
1 0.15369402 0.01639472
1 0.15273823 0.01683705
1 0.1518529 0.01730031

1 0.15112252 0.01773046
1 0.15084823 0.01790554
1 0.15044505 0.0181788

10.15013468 0.01840394
1 0.14969933 0.01874578
1 0.14937583 0.01902375
1 0.14901063 0.0193688

1 0.14868868 0.01970874
1 0.1484397 0.02000241

1 0.14820811 0.02030839
1 0.14801056 0.02060409
1 0.1478269 0.02092073

10.14767695 0.02122499
10.14756863 0.02148593
1 0.14748062 0.02174072
1 0.14740448 0.02201782
10.14735891 0.02223482
1 0.14733596 0.02237491
10.14731824 0.02251334
10.14730779 0.02262158
10.14730186 0.02270348
1 0.14729757 0.02278677

A3

Polyline=True

1 0.4309553 0.10998058

1 0.42990445 0.10937808
10.42881442 0.10875799
1 0.42760246 0.10807414
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1 0.4260377 0.10719959
1 0.42463965 0.10642583
1 0.42320924 0.10564122
10.42187778 0.10491698
10.42013723 0.10397861
10.4185238 0.10311677
10.41716581 0.10239695
10.41521182 0.10136958
1 0.41361356 0.10053604
10.41156882 0.09947781
1 0.40942173 0.09837553
1 0.40785493 0.09757643
1 0.40582518 0.0965479
1 0.40355007 0.09540446
10.40173187 0.09449813
1 0.39876962 0.09303651
1 0.39595627 0.0916664
1 0.3926745 0.09009165
1 0.38880685 0.08827006
1 0.38540013 0.08669801
1 0.38293214 0.08557903
1 0.38022053 0.08436959
1 0.37780149 0.08330891
1 0.37504492 0.08212188
10.37261217 0.081094

1 0.36935974 0.07974955
1 0.3667982 0.07871532
10.36443701 0.07778171
10.36167652 0.07671478
1 0.35920261 0.0757817
1 0.35651994 0.07479577
1 0.35330954 0.0736532
1 0.34962269 0.07239407
1 0.34696488 0.07152334
1 0.34370688 0.07050025
1 0.34047013 0.06953412
1 0.33827252 0.06890749
1 0.33633158 0.06837318
1 0.33459347 0.06790933
1 0.33247891 0.06736287
1 0.33013958 0.0667802
1 0.32778086 0.06621485
1 0.32622528 0.06585363
10.32474481 0.0655181
1 0.32344489 0.06523008
1 0.32168646 0.06485139
1 0.32000992 0.06450363
10.31781061 0.06406979
10.31598712 0.06373157
1 0.31412014 0.06340754
1 0.31209144 0.06308314

1 0.31065826 0.06287213
1 0.30916705 0.06266723
1 0.30759119 0.06246507
1 0.3062308 0.06230104

1 0.30498798 0.06215866
1 0.30362253 0.06200948
1 0.3025638 0.06190330

1 0.30133496 0.06182234
1 0.30019495 0.06181878
1 0.29956439 0.06185423
1 0.29906117 0.06190330
1 0.2984524 0.06198765

1 0.29780562 0.06210852
1 0.2971685 0.06226192

1 0.29683303 0.06235796
1 0.29649965 0.06246507
1 0.29614057 0.06259492
1 0.29582824 0.06272166
10.29549713 0.06287213
1 0.29532919 0.06295566
1 0.29509185 0.06308314
10.29489471 0.06319851
10.29470114 0.06332144
1 0.2944538 0.06349485

10.29425101 0.06365349
10.29410946 0.06377489
1 0.29394081 0.06393348
1 0.29384659 0.06402993
10.29374785 0.06413823
1 0.29365321 0.06425015
1 0.29357021 0.06435609
1 0.29357021 0.06435609
1 0.29349868 0.06445433
1 0.29343276 0.06455163
1 0.29334548 0.0646927

10.29327795 0.06481392
1 0.29322265 0.06492332
1 0.29316813 0.06504273
10.29312762 0.06514112
1 0.29309429 0.06523008
1 0.29306999 0.0653007

1 0.29304576 0.06537713
1 0.29302358 0.06545347
1 0.29300158 0.06553679
1 0.29298322 0.06561376
10.29296473 0.06570021
1 0.29294764 0.06579102
1 0.29292829 0.06591282
10.29291223 0.06603996
1 0.29289803 0.0661952

1 0.29288936 0.06635326

142

1 0.29288633 0.06648875
1 0.29288719 0.06662428
1 0.29289113 0.06674546
1 0.29289951 0.06688840
10.2929114 0.0670271

1 0.29292617 0.06716014
1 0.29295004 0.06733193
1 0.29298291 0.06752364
1 0.29302654 0.0677345
1 0.2930806 0.06795541
1 0.29313805 0.06815923
1 0.29319727 0.06834631
1 0.29325397 0.06850911
1 0.2933146 0.06866938
1 0.29337656 0.06882114
10.29343276 0.06894991
1 0.29349868 0.06909182
1 0.29357021 0.0692363
1 0.29365321 0.06939345
1 0.29374785 0.06956103
1 0.29386544 0.06975491
1 0.29399626 0.06995511
1 0.29414571 0.07016742
1 0.29440292 0.07050025
10.29470114 0.07084657
1 0.29505236 0.07121403
1 0.29537573 0.07152334
10.29572253 0.07183164
10.29614057 0.07217892
1 0.29662424 0.07255686
1 0.29706001 0.0728819
1 0.29750443 0.0732004
1 0.29797957 0.0735275
1 0.29835508 0.07377689
1 0.2987639 0.07403989
1 0.29960889 0.07455775
1 0.30001565 0.07479577
1 0.30048921 0.07506451
1 0.30089518 0.07528824
1 0.30133496 0.07552418
10.3018287 0.0757817
10.30234373 0.07604273
1 0.3029181 0.07632552
1 0.30361675 0.07665876
10.30431698 0.07698211
1 0.30498798 0.07728309
1 0.30573885 0.07761083
1 0.30652455 0.07794493
1 0.30739351 0.07830576
1 0.30803517 0.0785675
1 0.3087862 0.07886998
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10.30971764 0.07924114
1 0.31065826 0.07961333
1 0.31181652 0.08006842
1 0.31292514 0.08050054
1 0.31412014 0.08096234
1 0.31555146 0.08150976
1 0.31750465 0.08224616
1 0.31910253 0.08283898
1 0.32077869 0.08345102
1 0.32243143 0.08404418
1 0.32409649 0.08463091
1 0.32548054 0.08510999
1 0.3268589 0.08557903
1 0.32841025 0.08609699
10.32977193 0.08654266
10.33138127 0.08705825
1 0.33333341 0.08766695
1 0.33518663 0.08827006
1 0.33775765 0.08909097
1 0.3402237 0.08986179
1 0.3423733 0.09052102
1 0.34489992 0.09128143
1 0.34732466 0.09199716
1 0.35007977 0.09279457
10.35246299 0.09347144
1 0.35531903 0.0942677
1 0.3583574 0.09509804
1 0.36084973 0.09576708
1 0.36347905 0.09646187
1 0.3663381 0.09720538
1 0.36963836 0.09804933
10.37418248 0.09918889
1 0.37749135 0.10000366
1 0.38123844 0.10090948
1 0.38499256 0.10179639
1 0.38880685 0.10267363
1 0.3926745 0.10353567
1 0.39595627 0.1042433
10.40016217 0.10511526
1 0.40426101 0.10592409
1 0.40890826 0.10678808
10.41238635 0.10739511
10.41613444 0.10800886
1 0.419625 0.10854073

1 0.42245898 0.10894305
10.42420201 0.1091769
10.4260377 0.10941169
1 0.42760246 0.10960232
10.42881442 0.10974385
1 0.42990445 0.10986652
1 0.4309553 0.10998058

Ad

Polyline=True

1 0.49730751 0.1623927
1 0.49717493 0.16200165
1 0.49708669 0.16175111
1 0.4969888 0.16148137
1 0.49687452 0.16117647
1 0.4967302 0.16080542
1 0.49656319 0.16039346
1 0.49638266 0.15996684
1 0.49621877 0.15959455
1 0.49599388 0.15910433
1 0.49573021 0.15855639
1 0.49531189 0.15773774
1 0.49497019 0.15710813
1 0.4947986 0.1568035

1 0.49461168 0.15647961
1 0.49439439 0.15611275
1 0.49418934 0.15577538
1 0.49390929 0.15532734
1 0.49364819 0.15492173
1 0.49338926 0.15453007
1 0.49318207 0.1542237
1 0.49294242 0.15387656
1 0.49265737 0.15347304
1 0.49228566 0.15296089
1 0.49201484 0.15259693
1 0.49163539 0.15209887
1 0.49122031 0.15156848
1 0.49073687 0.15096779
1 0.49027059 0.15040395
1 0.48975344 0.14979439
1 0.48925017 0.14921532
10.4887434 0.14864466
1 0.48829451 0.14814841
1 0.48781608 0.14762799
1 0.48689494 0.14664694
1 0.48582544 0.14553528
1 0.48466774 0.14435523
10.48371712 0.14339733
1 0.48281625 0.14249455
10.48157751 0.1412624
1 0.48009151 0.13980372
1 0.47880103 0.13855909
1 0.47722469 0.13707278
1 0.47592013 0.13587539
1 0.47448003 0.13459202
1 0.47336252 0.13362608
10.4718681 0.13237737
1 0.47061253 0.13136775
1 0.46948447 0.13049238

143

1 0.46796713 0.12936349
1 0.4667768 0.12851764
1 0.46555495 0.12768633
1 0.46420511 0.12681195
1 0.46301114 0.12607672
1 0.46158565 0.12524167
1 0.46032963 0.12454029
1 0.45878985 0.12371924
1 0.45698478 0.12280406
1 0.4550538 0.12187288
10.45347779 0.12114425
10.45174783 0.12037598
1 0.44983691 0.11956621
10.44784804 0.11876727
10.44604015 0.11808034
10.44382135 0.11728909
1 0.44198816 0.11667895
1 0.44069953 0.11627383
10.4390146 0.11577321
1 0.43716996 0.11526206
1 0.43489361 0.11468304
10.43244393 0.11412193
1 0.43129405 0.11388065
1 0.43035605 0.11369586
10.42881442 0.11341969
10.42760246 0.11323018
1 0.42702057 0.11314878
1 0.4264058 0.11306965
10.42555981 0.11297218
1 0.42456576 0.11287429
1 0.42399034 0.11282569
10.4233718 0.11277992
1 0.42288893 0.11274877
10.42241925 0.11272228
10.42187778 0.11269632
10.4214591 0.11268008
10.42112857 0.11267133
1 0.42078192 0.11266785
10.42036806 0.11267381
1 0.42002075 0.11268951
1 0.41976246 0.11270875
10.41949629 0.11273634
10.41918811 0.1127794
10.41888501 0.11283487
10.4185238 0.1129203
10.41819652 0.11301826
10.41793859 0.11311093
10.41777088 0.11317918
10.4175635 0.1132728
10.41736242 0.11337396
10.41716581 0.11348361
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10.41697624 0.11360046
10.41677526 0.11373779
1 0.41660997 0.11386264
10.41645285 0.11399295
10.41631112 0.11412193
10.41617791 0.11425494
10.41607012 0.11437262
1 0.41596208 0.11450152
1 0.41585486 0.11464285
10.41578534 0.11474339
10.41571348 0.11485652
1 0.41566442 0.11494034
10.4156255 0.11501145
1 0.41558995 0.1150806
10.41554688 0.11517067
1 0.41550989 0.11525445
10.41547336 0.11534424
1 0.41544005 0.11543346
1 0.4154045 0.1155383

1 0.4153681 0.11565902
10.41533532 0.11578349
10.4152997 0.11594398
1 0.41527403 0.116086
10.41525295 0.11623242
10.41524336 0.11631507
10.41523502 0.11640161
10.41522847 0.11648692
10.41522221 0.11660109
10.41521869 0.11671848
10.41521809 0.1168464
10.41522102 0.11698114
10.41522729 0.1171127
1 0.41524086 0.11728909
10.41525795 0.11744736
10.41528181 0.11762012
10.41530791 0.11777584
10.41533532 0.11791705
1 0.4153681 0.11806606
10.4154045 0.1182137
10.41545129 0.11838361
1 0.41552961 0.11863293
10.4156255 0.11889763
10.41573983 0.11917412
1 0.41585486 0.11942235
10.4160126 0.11972797

1 0.41620529 0.12006221
1 0.41642326 0.12040339
1 0.41660997 0.12067273
1 0.41681626 0.12095162
10.41702183 0.1212143
1 0.41723899 0.12147884
1 0.41749683 0.12177964
10.41773432 0.12204677
1 0.41793858 0.12226973
1 0.41819652 0.12254288
1 0.41845129 0.12280406
1 0.41873051 0.12308113
1 0.41900247 0.12334239
1 0.41933078 0.12364722
10.41962494 0.1239112
10.41994484 0.12418915
1 0.42024942 0.12444549
1 0.42056069 0.12469963
10.42084517 0.12492537
1 0.42106484 0.12509564
1 0.42131443 0.12528504
10.42164234 0.12552764
1 0.42203786 0.12581146
1 0.42241925 0.12607672
10.4228179 0.12634584
10.4233718 0.12670712
1 0.42420231 0.12722446
10.42498045 0.12768633
10.42579535 0.12815013
1 0.42676463 0.12868005
10.42760218 0.12912241
10.42853882 0.12960202
1 0.42945639 0.13005778
1 0.43035605 0.13049238
1 0.43129405 0.13093386
10.43223874 0.13136775
1 0.43320237 0.13180054
1 0.43403366 0.13216691
10.43489361 0.13254

1 0.43622734 0.13310876
1 0.43763417 0.1336987
10.4390146 0.13427099
1 0.44069953 0.13496553
1 0.44216837 0.13557179
10.44361151 0.13617219

144

1 0.4452242 0.13685341

1 0.44687804 0.13756883
1 0.44852958 0.13830628
1 0.45009755 0.13903356
10.45174783 0.13977396
1 0.45327104 0.14046543
1 0.4550538 0.14128393

1 0.45663862 0.14201929
1 0.45868814 0.14298012
1 0.46058433 0.14387799
1 0.46158565 0.14435523
1 0.4626927 0.14488514

1 0.46379306 0.14541401
1 0.46506674 0.14602863
1 0.46629949 0.14662571
10.46745347 0.14718636
1 0.46855855 0.14772458
10.46984853 0.14835423
10.47103079 0.14893232
10.47265141 0.14972588
10.47414862 0.15045965
1 0.47556455 0.15115385
10.47703336 0.15187486
1 0.47850079 0.15259693
10.48009151 0.15338262
10.48157751 0.15412031
1 0.48331889 0.15499059
1 0.48513694 0.1559074

1 0.48689494 0.1568035

1 0.48856467 0.15766477
1 0.49027059 0.15855639
10.4913067 0.15910433

1 0.49238497 0.15968016
1 0.49332444 0.16018683
10.49418934 0.1606576

10.49497019 0.16108637
1 0.49552531 0.16139345
1 0.49589495 0.16159899
1 0.49630036 0.16182543
1 0.49661452 0.16200165
1 0.49689721 0.16216078
10.49711856 0.16228575
10.49730751 0.1623927
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Coordenadas de los puntos de la configuracion 1 (a = 18°) del perfil aerodindmico.

8L

Figura 119. Configuracion 1 del perfil aerodinamico.

N1.1

Polyline=True

1 0.23000 0.000000299

1 0.22169336683 0.00034319166
1 0.20697972137 0.0005062849
1 0.18926166766 0.00079220065
10.1741681025 0.00112497573
1 0.15728092742 0.00161245205
1 0.138610465 0.00227646809
10.11712655184 0.00313531572
1 0.09804856616 0.00388847012
10.07774534211 0.00478511355
1 0.06014304177 0.00561954918
1 0.04510486797 0.00633749551
1 0.03215910124 0.00665336094
1 0.02291268726 0.00657534191
1 0.01762556399 0.00632671562
1 0.01407975171 0.00604140345
1 0.01109667234 0.00566677399
1 0.00844323687 0.00517918694
1 0.00749578313 0.0049609578
1 0.00660593086 0.00473118352
1 0.00556786474 0.00442913741
1 0.00447396756 0.00405348355
1 0.00350523068 0.00363063227
1 0.002669139 0.00316350979

1 0.00196821249 0.00267634429
1 0.00149501508 0.00228302693
1 0.00109261608 0.00189086817
1 0.00076611638 0.00151482061
1 0.00049139598 0.00113361171
1 0.00026696264 0.00074264321
1 0.00008218987 0.000299

100

1-0.00004808571 -0.000299

1 -0.00006375353 -0.00068524661
1-0.00002216819 -0.00113910252

1 0.00008218986 -0.00161000746
1 0.00023039111 -0.00204985098
1 0.00040292638 -0.00244737531
1 0.00062502217 -0.00287238511
1 0.000938265 -0.00338045106

1 0.00128867161 -0.00387285716
1 0.00167355769 -0.00435388747
1 0.00211958481 -0.00485649512
1 0.002726692 -0.00547159951

1 0.00337234492 -0.00605831808
1 0.00447396756 -0.00693079368
1 0.00556786474 -0.00768001559
1 0.00660593086 -0.00832595103
1 0.00749578313 -0.00884382938
1 0.00876968827 -0.00953765214
1 0.01109667234 -0.01069120675
1 0.01407975171 -0.01200989006
1 0.01762556399 -0.01338466911
1 0.02291268726 -0.0151304661
1 0.02921993521 -0.01689580087
1 0.0350294841 -0.01826154299
1 0.04269570146 -0.01971721332
1 0.05077756657 -0.02089924082
10.06014304177 -0.02187873963
1 0.06885891074 -0.02244150172
10.07774534211 -0.02269931438
1 0.08696191439 -0.02266931163
1 0.09701796979 -0.0223403941
1 0.1105072712 -0.0215003261
10.12494568777 -0.02020741546

145

1 0.138610465 -0.01864499302

1 0.15203038579 -0.01678827671
1 0.16672956082 -0.01443117388
10.18195741176 -0.0116488164
10.19724913226 -0.00846799054
10.20871568491 -0.00582319384
10.21961710952 -0.00308969827
1 0.23000 -0.000299

N1.2

Polyline=True

1 0.35615595589 0.04520207515
1 0.34720902859 0.04407293895
1 0.33966838209 0.04311553311
10.33128999447 0.04204877779
1 0.32099345064 0.04073703328
1 0.31110224598 0.03947571956
1 0.30173719754 0.03828077868
1 0.28748764646 0.03646207793
10.27186663716 0.03445434526
1 0.25608326319 0.03236663625
1 0.24095491719 0.03026626496
1 0.22661250956 0.02818757902
1 0.21325360365 0.02615935363
1 0.20262441886 0.02440779827
1 0.19151373449 0.02233073688
10.18647915268 0.02125720177
1 0.18108749562 0.0199609681
10.17779728644 0.01906894798
10.1741681025 0.01794731947
10.17235879187 0.01730277308
1 0.1705234339 0.0165735905
10.16907271279 0.01593357314
1 0.16823092913 0.01553034525
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10.16742714292 0.01510039192
10.16672956082 0.01466239526
10.16613581103 0.01422382517
1 0.16560256986 0.01376474739
10.16504294552 0.01318567089
10.16467034993 0.01270152029
10.16443012713 0.01229893509
1 0.16425796234 0.01189383634
10.16416076446 0.01146383973
10.16416076447 0.01107006767
10.16427471374 0.01062373393
1 0.16453052359 0.01013952988
1 0.1647921949 0.00979666787
10.16516912938 0.00940802621
1 0.16572305966 0.00895250378
10.16618195865 0.00863807785
1 0.1667955665 0.00827935034
10.16742714292 0.00796988158
1 0.16823092913 0.00764906844
1 0.16924970138 0.00732469123
1 0.16999740649 0.00711674813
10.17103166577 0.00685490838
1 0.17235879187 0.00655844358
10.17341195005 0.00635203694
10.17607479803 0.00593333125
10.17893293674 0.00561983368
1 0.18236299267 0.00537109182
10.18611405339 0.00522030609
10.19151373449 0.00518737599
1 0.19645182915 0.00531758663
1 0.20163222856 0.00559262857
1 0.20697972137 0.00600656125
1 0.21415656656 0.00674716767
10.22110321125 0.00764906844
1 0.22835946485 0.00876682345
10.23447539797 0.00983506282
10.2422625179 0.0113445902
10.24916323295 0.01280572468
1 0.25950919895 0.01517932731
10.26901428251 0.01751624271
1 0.28069841057 0.02057125557
1 0.29005000603 0.02315886719
10.30271781747 0.02685277301
1 0.31259490399 0.0298753988
1 0.32440316994 0.03365750948
10.3349175228 0.03718174105
1 0.34720902859 0.04149418005
1 0.35622706482 0.04479879638

N1.3

Polyline=True

1 0.44859278699 0.10279901082
1 0.43729294268 0.09994213757
1 0.42229528136 0.0960914362
1 0.4064139084 0.09187926461
1 0.39508601947 0.08881360537
1 0.38324956916 0.08553288273

10.37101428167 0.08193218314
1 0.35986474976 0.07843536943
1 0.35288244331 0.07612418032
1 0.34579584108 0.07364389331
10.34069175426 0.07171977156
1 0.33601197249 0.06979223135
1 0.33262589472 0.06827826186
1 0.32966992271 0.06684887349
1 0.32743546432 0.06567747107
1 0.32506672224 0.0643169179
1 0.3232698391 0.06316512212
1 0.32169899622 0.06203577651
1 0.32028121807 0.06087412604
1 0.31938766124 0.06003334791
1 0.31863672405 0.0592254336
1 0.31804305943 0.05845175218
10.31757482825 0.05764469172
1 0.31728158912 0.05693754999
1 0.31710970392 0.05631340484
1 0.31702678599 0.05570807977
1 0.317032323 0.05517953462

1 0.31713214081 0.05463293437
1 0.31732832208 0.05412850471
10.31766042385 0.05358764181
1 0.31815966818 0.05301944923
1 0.31881352753 0.0524710717
10.31947641606 0.05204159139
1 0.32028121808 0.05163577217
1 0.32106908913 0.05133406126
1 0.32201736667 0.05106127012
1 0.32307090084 0.05082897972
1 0.32440316995 0.05061097313
1 0.32616467582 0.0504262907
1 0.32804974534 0.05033136183
1 0.33021751804 0.05033136183
1 0.33229302491 0.05042088061
1 0.33511715434 0.05065028983
1 0.33765099735 0.05094562686
1 0.34069175426 0.05140807815
1 0.34350910824 0.05193630774
1 0.34742185091 0.0527972762
1 0.35118400926 0.05372986469
1 0.35537845427 0.0549024047
1 0.35900633136 0.05603976188
1 0.36345084186 0.05755958433
1 0.36705049136 0.05887670297
10.37612140412 0.06250941683
1 0.38626373656 0.06703120108
1 0.40037560272 0.07394661503
10.41108080001 0.07962664891
1 0.42392894996 0.08689470484
1 0.43668047883 0.09457311991
1 0.44874601201 0.10237802853

N 1.4

Polyline=True
1 0.49434232738 0.16098455096

146

10.48839395838 0.15743613112
10.48322105323 0.15436489115
10.47776782091 0.15111716364
10.47233133027 0.14790669494
10.46766441112 0.14515973817
10.46165811945 0.14162419372
1 0.45668975946 0.13870028462
1 0.45164147593 0.13570364689
1 0.44531800328 0.13187685419
10.43847521627 0.12764039395
1 0.43545063263 0.1257524987
10.43273084854 0.12400542402
10.4302057812 0.12229581136
10.42803577825 0.12078528218
10.4257462409 0.11912578545
10.42427409656 0.11798028989
10.4228018795 0.11675365586
10.42137188313 0.11547727442
10.4201272958 0.11428011023
1 0.41923192607 0.11333909851
10.41846305234 0.11243383599
10.41786168591 0.11161822438
1 0.41735353604 0.11081250591
10.41706487072 0.11028263979
10.41674321934 0.10959061172
10.41652254998 0.1089613674
1 0.41639090959 0.10834255055
10.41635083517 0.10788983902
10.416372163 0.10730344218

1 0.41646024452 0.10682209594
1 0.41658850656 0.10643503607
1 0.41683510198 0.10596531298
1 0.41712445367 0.10558455488
1 0.41747167597 0.10523863906
10.41796041096 0.10486584543
1 0.41855462976 0.10452387606
10.41914620198 0.1042673879
10.41982442725 0.10405418913
10.42046354138 0.10392028932
10.42118335508 0.10382841892
1 0.42218925242 0.10376736685
1 0.42313380404 0.10376552039
1 0.42427409656 0.10382464172
1 0.42553218697 0.10395693654
1 0.42696696156 0.10418149373
1 0.428388066 0.10447001069
10.43026767936 0.10494722419
10.43191174676 0.10544848534
1 0.43340804947 0.10596531296
1 0.43545063263 0.10675178333
1 0.43739638409 0.10758231998
1 0.43933066524 0.10848600275
1 0.44170789694 0.10970183099
1 0.44363510712 0.11077083858
1 0.44580898183 0.11206435651
1 0.44781509057 0.11333909851
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10.45208483642 0.11630320636 | 1 0.46766441112 0.12961340724 | 1 0.48465556377 0.14790669494
10.45668975946 0.11986041225 | 1 0.47312971622 0.13506874428 | 1 0.48985387124 0.15436489116
10.46152926268 0.12395986315 | 1 0.47922119315 0.14162419372 | 1 0.49454938847 0.16068883708
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Coordenadas de los puntos de la configuracion 2 (a = 20°) del perfil aerodinamico.

Figura 120. Configuracion 2 del perfil aerodindmico.

N21

Polyline=True

1 0.229849455 0.008325702
10.214383254 0.007895128
10.19686735 0.007531658
10.177245607 0.007235817
1 0.159578446 0.007108047
10.141005129 0.00710437

10.121981048 0.007194251
10.105217721 0.007272511
1 0.090873603 0.007355699
10.07831919 0.007486051
1 0.067070755 0.007623729
10.057380261 0.007751471
1 0.048350883 0.007881976
1 0.041170939 0.007906651
10.03443612 0.007827635
10.027325947 0.007619297
1 0.022438189 0.007355645
10.018721546 0.007064085
10.0159934  0.006790999
1 0.013867895 0.006530131
10.012347716 0.006304929
1 0.010631369 0.006000469
1 0.009307301 0.00572225

1 0.008121504 0.005435967
1 0.007000958 0.005128658
10.00587402 0.004778433
1 0.004876402 0.00442672

1 0.004004695 0.0040635

1 0.003126702 0.003611312
1 0.00255276 0.003251788

1 0.001983545 0.002832739
1 0.001558962 0.002469724
1 0.001266666 0.002187057
1 0.000999273 0.001897319
10.000743276 0.001581512
1 0.000581662 0.001354743
1 0.000431775 0.001116779
1 0.000263264 0.000799535
1 0.000145854 0.000523264
1 6.52504E-05 0.000279417
10 0

1-3.76365E-05-0.000300708
1-4.40215E-05-0.000585066
1-1.80798E-05-0.000918657
1 4.22536E-05 -0.001256321

1 0.011229247
10.012347716
1 0.013867895
1 0.0159934
10.018721546
10.022438189
1 0.027325947
10.03443612
10.041170939
1 0.048350883
1 0.057380261

-0.010196929
-0.010668564
-0.011274346
-0.012057769
-0.012964854
-0.01405422

-0.01530315

-0.016807368
-0.017914648
-0.018806449
-0.019571092

10.000177399
1 0.00036668

1 0.000581662
1 0.000855222
1 0.001266666
10.001682118
1 0.002154874
1 0.00265107

1 0.003216207
1 0.003876795
10.004514033
1 0.005235302
1 0.006057358

-0.00172236

-0.002185627
-0.00260481

-0.003053984
-0.003628529
-0.004132685
-0.004644782
-0.005130904
-0.005634925
-0.006168221
-0.006633571
-0.007113054
-0.007614392

10.067070755 -0.019982771
10.07831919 -0.019976007
1 0.090873603 -0.01943678

10.105217721 -0.018262682
10.121981048 -0.016317418
1 0.141005129 -0.013496306
1 0.159578446 -0.010126183
10.177245607 -0.006429403
10.19686735 -0.00172236

1 0.214383254 0.003046003
1 0.229870325 0.007728066

N22

1 0.007000958 -0.008150084
1 0.008121504 -0.008742508
1 0.009113822 -0.009233781
10.010188371 -0.009735894

148

Polyline=True

1 0.354361466 0.057604203
1 0.333390636 0.054199461
1 0.312096069 0.050726972
1 0.294603012 0.047871474
1 0.275619585 0.044765443
1 0.259995855 0.042168124
1 0.248927703 0.040270861
1 0.240357884 0.038764695
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1 0.233137929 0.037472372
1 0.224618629 0.03591846
10.217952378 0.034678329
10.20951101 0.033059762
1 0.201330003 0.031397322
1 0.195007273 0.030020999
1 0.189835934 0.028812414
10.185742071 0.027783239
10.182285143 0.026846521
1 0.178545588 0.02574406
1 0.175451068 0.024738952
10.173365891 0.023988397
10.171910987 0.023415259
1 0.170923025 0.022998818
10.170018287 0.022596097
10.169261052 0.022241751
10.16847404 0.021854945
10.167740801 0.021475252
10.166982137 0.0210472

1 0.166409826 0.020680455
10.165874316 0.020288537
10.165429376 0.019918597
10.165103878 0.019617207
10.164872447 0.019383166
10.164642517 0.019129862
10.164439919 0.018884136
10.164256061 0.018635828
10.164097324 0.018393125
10.16397789 0.018183949
10.163864044 0.017949181
10.163777367 0.017727461
10.163715238 0.017517288
10.163675257 0.017314888
10.163657137 0.017130097
10.163657137 0.016962318
10.163677149 0.016775463
1 0.163709495 0.016623845
10.163744843 0.016505013
10.163796465 0.01636786
1 0.163864044 0.01622192
1 0.163925544 0.016108468
10.16400059 0.015986186
10.164097324 0.015846644
1 0.164180285 0.015738696
10.164298637 0.015598527
10.164468563 0.015418358
10.164678529 0.015220589
1 0.164961644 0.014985008
10.16522803 0.014787447
1 0.165500791 0.014603882
1 0.165825556 0.014405377

1 0.166186879 0.01420603

1 0.166601446 0.014001581
10.167128087 0.013775683
10.167802179 0.013534586
10.16847404 0.013335941
1 0.169132823 0.013166908
10.170018287 0.012961317
1 0.170923025 0.012772675
1 0.172349942 0.012515089
1 0.173755387 0.012305182
1 0.175451068 0.012105322
1 0.176993555 0.011968149
10.178741157 0.011854898
1 0.180648903 0.01177121

10.183283518 0.011713088
10.186694752 0.011723689
10.190168334 0.011822322
10.193647582 0.011999826
10.197842487 0.012305182
1 0.201330003 0.012627676
10.206794441 0.013245104
10.214383254 0.014308179
10.222689676 0.015721274
1 0.230517085 0.01726642

10.23945274 0.019254203
10.247497997 0.021221536
1 0.254305705 0.022998818
10.262300211 0.025196248
10.273258567 0.028370647
1 0.285708027 0.032196609
1 0.299733059 0.036773317
10.317694859 0.043018168
1 0.334074765 0.04909927

1 0.354446605 0.057203651

N 2.3

Polyline=True
10.444731883 0.118392051
1 0.430657787 0.114292492
10.417601782 0.110448886
1 0.405281213 0.10671829
10.394821111 0.103500964
1 0.382775062 0.099734002
1 0.374343523 0.09699651
1 0.367593292 0.094715237
10.36170832 0.092664316
1 0.355380211 0.090390293
1 0.34940607 0.088163854
1 0.342968521 0.085648373
1 0.338575074 0.083822633
1 0.335291457 0.082368698
1 0.332477197 0.0810492

149

10.32976265 0.079703711
10.327181662 0.078338484
10.32501693 0.077107934
1 0.323047438 0.075897473
1 0.321586607 0.074920856
10.320175477 0.073889728
1 0.319226125 0.073132818
1 0.318510867 0.072519135
10.317772648 0.071833051
10.317141341 0.071189791
1 0.316577048 0.070555325
1 0.316069857 0.069904782
1 0.315685667 0.069310419
1 0.315448099 0.068862065
1 0.315263216 0.068439892
1 0.315129492 0.068066484
1 0.315031052 0.067722739
1 0.314948395 0.067329433
1 0.314905467 0.067001616
1 0.314888437 0.06668908

1 0.314898429 0.066360006
10.31493926 0.066040046
1 0.315012831 0.065730051
1 0.315106873 0.065463811
10.315215132 0.065228778
1 0.315372965 0.064954262
1 0.315543606 0.064709704
1 0.315758903 0.064448834
1 0.316004706 0.064194276
10.31627968 0.063947697
1 0.316577048 0.063714441
1 0.316886375 0.063500254
1 0.317273353 0.063264898
1 0.317694859 0.06304254

10.318195174 0.062817821
10.318722525 0.062621368
1 0.319226125 0.062466525
1 0.319957587 0.062285994
10.320765229 0.062128484
1 0.321586607 0.062001872
1 0.322526606 0.061893016
1 0.323586617 0.06181004

10.324599262 0.061764437
10.32586296 0.061747954
10.327181662 0.061774174
10.328461107 0.061837335
10.32976265 0.061934986
1 0.332086217 0.062178787
1 0.334973455 0.062584607
1 0.338097487 0.063146115
1 0.340728824 0.063714441
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10.34469982 0.064709704
1 0.35042885 0.066360006
1 0.356572449 0.068439892
10.362603474 0.070761215
1 0.369363544 0.073623676
10.37774831 0.077516304
1 0.388024816 0.08271289

10.396811318 0.087462317
1 0.406275342 0.092875653
10.417601782 0.099734003
1 0.426556118 0.105419822
1 0.436307468 0.111933311
1 0.444899706 0.117976673

N24

Polyline=True
10.488422908 0.178138782
10.482558401 0.174357014
10.477081786 0.17084008
10.471692279 0.167371601
10.465149792 0.163198252
10.459271324 0.159455269
1 0.453799414 0.155973615
1 0.447772056 0.152119877
10.443048517 0.149052323
10.437622089 0.145460448
1 0.432597435 0.142087455
1 0.427898694 0.138859958
1 0.424115208 0.136069139
10.421210972 0.133815467
1 0.418795154 0.131736865
10.417227576 0.130253287
10.416103842 0.129108784

10.415121617 0.128019565
1 0.414450021 0.127190543
1 0.413915553 0.126445857
10.413486277 0.125764149
10.413117982 0.125091037
10.412827036 0.124470729
10.412588462 0.123851827
1 0.412449768 0.123363157
1 0.412367653 0.122907069
1 0.412337169 0.122563079
10.412337169 0.122141083
1 0.412370554 0.121790883
1 0.412439465 0.121434746
1 0.412533046 0.121124677
10.412657447 0.120829756
10.412785949 0.120596283
10.41295333 0.1203515
10.413117982 0.120151336
10.41327953 0.119981674
10.413486277 0.119792739
10.413761661 0.119577631
10.414009752 0.11941111
10.41429857 0.119242859
1 0.414570212 0.119105389
10.414830605 0.118989779
10.415121617 0.118877119
1 0.415435781 0.118773237
10.415766082 0.11868243
10.416103842 0.118607957
10.416391047 0.118557938
10.41673738 0.118511928
10.417118508 0.118476594

150

10.417601782 0.118449664
10.418179063 0.118438079
1 0.418858914 0.118450384
1 0.419492367 0.118484885
10.420107421 0.118537804
1 0.420900299 0.1186318
10.4216284 0.118741726
1 0.422380908 0.118877119
1 0.423393777 0.119090685
1 0.425284249 0.119577631
1 0.426863986 0.12007018
10.428771888 0.120760226
1 0.430431204 0.121434746
1 0.432276519 0.122256795
10.43453289 0.123363157
10.436594146 0.124470729
10.438811857 0.125764149
10.44065489 0.12691791
10.442486983 0.128134867
1 0.444334209 0.1294316
10.446747266 0.131228934
1 0.449648606 0.133539967
1 0.453325419 0.13669039
1 0.456790375 0.139867186
10.460594184 0.143560351
10.465149792 0.148260081
1 0.469642091 0.153196571
10.473501747 0.157682629
10.477673852 0.162792766
1 0.482558401 0.169157938
1 0.488640163 0.177850475
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Coordenadas de los puntos de la configuracion 3 (a = 20°) del perfil aerodinamico.

Figura 121.

N3.1

Polyline=True

1 0.229870325 -0.007728066
1 0.206670084 -0.006707649
10.185215121 -0.005597243
10.162012164 -0.004194149
1 0.138209963 -0.002533269
10.115724723 -0.000846399
1 0.092610402 0.000886162
1 0.077409908 0.002106254
1 0.064810464 0.003142868
1 0.052354784 0.00419381
10.042427612 0.004961933
1 0.033597161 0.005470523
1 0.028073989 0.005686548
10.02310788 0.00577178
10.018821261 0.005733445
10.01554524 0.005619019
1 0.012955835 0.005445738
10.011336614 0.005281799
1 0.009870718 0.005087358
1 0.008514776 0.004862424
1 0.007761337 0.004716326
1 0.007011477 0.004554363
1 0.006346364 0.00439573
1 0.005532881 0.004180564
1 0.004911478 0.003994274
1 0.004398564 0.003818844
1 0.003976073 0.003655338
1 0.003570224 0.003478881
10.003177997 0.003287511
1 0.002817537 0.003091276
1 0.002500348 0.002900882
10.00219901 0.002703092

Configuracion 3 del perfil aerodinamico.

10.001861261 0.002459086
1 0.001528961 0.002191563
1 0.001270587 0.001960231
10.001041091 0.001732996
1 0.000830222 0.001500844
1 0.000656934 0.001287853
1 0.000484106 0.001047794
1 0.000355777 0.000844101
1 0.00024504 0.000642363
1 0.000147557 0.000433812
16.59257E-05 0.000221243
1 0 0

1-5.2921E-05 -0.000259623
1-8.14682E-05-0.000520988
1-8.72658E-05-0.000783534
1-7.37943E-05-0.001026235
1-3.73821E-05-0.001306456
1 1.58214E-05 -0.001569789

10.010137701
10.011688739
1 0.01334524

10.015169217
10.017125491
10.021257479

-0.010771327
-0.011560949
-0.012352787
-0.013168192
-0.01398272

-0.015533919

1 0.026650984 -0.017314577
10.032324629 -0.018943718
10.039177198 -0.020602827
1 0.046988118 -0.022145271
1 0.056180877 -0.023566898
1 0.064208404 -0.02448926

10.072575111 -0.025159308
1 0.081005088 -0.025563468
1 0.088962903 -0.025725869
1 0.099113321 -0.025668197
1 0.115724723 -0.025059243

1 0.130680674

-0.024081887

1 8.78418E-05
1 0.000147557
1 0.00024504

1 0.000386754
1 0.00053943

1 0.000712587
1 0.000891908
1 0.001195499
1 0.001658011
1 0.002292256

-0.001838531
-0.002024398
-0.002287016
-0.002613919
-0.002921144
-0.00323273

-0.003526348
-0.003975847
-0.004581646
-0.005309309

1 0.143970519 -0.022881388
10.158127202 -0.02127739

10.178984371 -0.018377412
1 0.195815025 -0.015533919
10.2135307 -0.012031975
1 0.229849455 -0.008325702

N 3.2

1 0.003074285 -0.006093622
1 0.003976073 -0.00688028

1 0.005095342 -0.007728066
1 0.006346364 -0.008574089
1 0.007761337 -0.009448496
1 0.008980232 -0.010146597
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Polyline=True

1 0.357516525 0.032744876
1 0.345994201 0.031696394
1 0.331877025 0.030398858
1 0.315366798 0.028878095
1 0.300120699 0.02747154
1 0.282950602 0.025884546
1 0.268041457 0.024483664
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10.254715238 0.023174

1 0.239400437 0.021574974
1 0.225592748 0.020050923
10.21439815 0.018744861
10.203187678 0.017298632
1 0.194420519 0.015999662
10.187673031 0.014842012
1 0.183056025 0.013927761
10.180671677 0.013403784
10.17883472 0.012970387
10.177076032 0.01252628
10.175012244 0.01195406
10.173152843 0.011375317
10.171380523 0.010755789
10.170419342 0.010388071
10.169701862 0.010097065
1 0.169000578 0.009797429
10.168395615 0.009521478
10.167831694 0.009237158
10.167297156 0.008932418
1 0.166786253 0.0086003
10.166439667 0.00834848
10.166167723 0.008133653
1 0.165870021 0.007877799
1 0.165650512 0.007672209
10.165401209 0.007416238
10.165183418 0.00716632
10.164964265 0.006878269
10.16479603 0.006617192
1 0.164684407 0.006410937
1 0.164592291 0.006204298
10.164519546 0.005993034
1 0.164467965 0.00577178
10.16444433 0.005570224
10.16444433 0.005372402
10.164465976 0.005187714
1 0.164519546 0.004963398
1 0.164592291 0.004761762
10.164684407 0.004566098
1 0.164853087 0.004284521
1 0.165023714 0.004052064
10.165183418 0.003862658
1 0.165401209 0.003633654
1 0.165650512 0.003400876
1 0.165960546 0.003142868
10.166167723 0.002985532
1 0.166439667 0.002793945
10.166786253 0.00257068
10.167123291 0.002373174
10.167463657 0.002191563
1 0.168023601 0.001927753

1 0.168561602 0.001708646
1 0.169066397 0.001526191
10.169701862 0.001316762
1 0.170335696 0.00112112

10.171380523 0.000823214
1 0.172466378 0.000543202
10.17387323 0.000221243
10.175424764 -8.44635E-05
1 0.176900092 -0.000332226
1 0.178372905 -0.000544418
1 0.179883044 -0.00073248

10.18221222 -0.000975632
10.184777187 -0.00118577

1 0.187525469 -0.001352372
1 0.190661594 -0.001475802
1 0.194420519 -0.001540587
1 0.200072373 -0.001491419
1 0.206264902 -0.001262134
10.212845397 -0.000843127
1 0.219629201 -0.000238903
1 0.229409863 0.000907798
1 0.239400437 0.002373135
1 0.249466622 0.004103764
1 0.261936964 0.00653204

10.277237167 0.00984043

10.292227144 0.013403784
1 0.308744638 0.017670903
1 0.325662862 0.022397516
1 0.339330898 0.026485393
1 0.357573516 0.032339361

N 3.3

Polyline=True

1 0.45190715 0.087080726
1 0.445250231 0.085658891
10.436124484 0.083652911
1 0.425934334 0.081415505
10.414897842 0.078916379
1 0.40503899 0.076632605
1 0.393630966 0.073950373
1 0.381974923 0.071099962
1 0.372521328 0.068632554
1 0.365321908 0.066659121
1 0.359540191 0.065009221
1 0.355010275 0.063667905
1 0.350016529 0.062126799
1 0.345710448 0.060724561
1 0.340695015 0.058956123
1 0.336221723 0.057215962
1 0.333987757 0.056278529
1 0.331877025 0.055337405
1 0.329799717 0.054345425

152

1 0.328073717 0.053458655
1 0.326248752 0.052435841
1 0.324434715 0.05129884

1 0.322753471 0.050093196
10.321749727 0.049267966
10.3209779  0.048552352
1 0.320378325 0.047923355
1 0.319981155 0.047440181
1 0.319680448 0.047013302
1 0.319471905 0.046669788
1 0.319258742 0.046259185
10.319101091 0.045896118
10.31898556 0.045575601
10.31888375 0.045219919
10.318808631 0.044849765
10.3187694  0.044510048
1 0.318760925 0.044192374
10.318782703 0.043876175
1 0.318832836 0.043585697
1 0.318886887 0.043383051
1 0.318938289 0.043230459
1 0.319019363 0.043031404
1 0.319119673 0.042826532
1 0.319258742 0.04258771

1 0.319403624 0.042374543
1 0.319569478 0.042160589
10.319731851 0.041973671
10.319981155 0.041718651
1 0.320249496 0.041476686
1 0.320515858 0.041262105
1 0.320835466 0.041031471
10.321172344 0.040814553
1 0.321490023 0.040631064
1 0.321885102 0.040428139
10.322367768 0.040213799
10.322875719 0.040021648
1 0.323423124 0.039844744
10.32413182 0.039648468
10.32490388 0.039465753
1 0.325987039 0.039256032
10.32748652 0.039040202
10.32887584 0.038902925
1 0.330297843 0.038816068
10.332616177 0.038773754
10.33503372 0.038834726
1 0.337198554 0.038959397
1 0.339836765 0.039192916
1 0.343067291 0.03959735

10.347166428 0.040278077
10.352644121 0.041395952
1 0.358851961 0.042942167
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1 0.364426044 0.044585009
1 0.371232003 0.046837389
1 0.381974923 0.050872748
1 0.392605915 0.055337405
1 0.400954633 0.059106964
1 0.409061299 0.062975359
10.417244589 0.067077818
10.42639229 0.071879928
1 0.434345063 0.076227507
1 0.440969142 0.08000317

1 0.447439249 0.083849231
1 0.45204559 0.086654653

N 3.4

Polyline=True

1 0.499659467 0.143634185
1 0.494897156 0.141009409
1 0.489068231 0.137821161
10.48306404 0.134522731
1 0.475598661 0.130460794
1 0.466685457 0.125624687
1 0.46090362 0.122487969
1 0.454120241 0.118761447
1 0.448394196 0.115543417
10.441395157 0.11153031
1 0.437662954 0.109353377
1 0.434345063 0.107292512
1 0.430593475 0.104846907
1 0.428046908 0.103036797
1 0.425934334 0.101368125
1 0.424923668 0.100509139
1 0.423944084 0.099627196

1 0.423032694 0.098742253
10.422277018 0.097929344
1 0.421695364 0.097222842
1 0.421233733 0.096587888
1 0.420840505 0.095973598
1 0.420519409 0.095399754
1 0.420328652 0.095011812
1 0.420157047 0.094602776
1 0.420012912 0.094162946
1 0.419928432 0.093799784
1 0.419877258 0.093457281
10.419854114 0.093129621
1 0.419860593 0.09274537

1 0.419901407 0.092393335
10.419971424 0.092074146
10.420055984 0.091813484
1 0.420157047 0.091579033
10.420268076 0.091372336
1 0.420408539 0.091155254
1 0.420597725 0.09091188

1 0.420840505 0.090652565
10.421046255 0.090464909
1 0.421233733 0.090313098
10.421472044 0.090141152
10.421747322 0.089966407
10.422020388 0.089814027
10.422277018 0.089687129
1 0.422540665 0.089571362
10.422872409 0.089444779
1 0.423197347 0.089339958
1 0.423608481 0.089231989

153

1 0.424043991 0.08914321
10.42449361 0.089073578
1 0.424923668 0.08902256
1 0.425366497 0.088982974
1 0.425934334 0.0889499

1 0.426553273 0.088934611
10.427367931 0.088944306
1 0.428378196 0.088998259
1 0.429869005 0.089152019
1 0.431342964 0.089377463
1 0.433047135 0.089720719
1 0.434725358 0.090141152
1 0.436459246 0.090652565
1 0.438587643 0.091372336
10.44044181 0.092074146
10.442244274 0.092822101
1 0.444643195 0.093916624
10.447874462 0.095564626
10.451267361 0.097502426
1 0.454914949 0.099813391
10.45785637 0.101840079
10.461465837 0.104511784
10.46448361 0.106888814
1 0.468082107 0.109874268
10.472985007 0.114190541
10.477852149 0.118761447
1 0.482239461 0.123128358
10.487978277 0.129197945
10.49256967 0.134368893
1 0.496665253 0.139282084
1 0.499856082 0.143331425
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