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RESUMEN:

En este trabajo se proyectara la geometria de un alerén trasero de F1, en
concreto de su placa principal, creandose 3 variaciones del mismo. Cada una de
estas variaciones sera disefiada para cumplir con las condiciones presentes en
distintos puntos del calendario, es decir, para adaptarse a circuitos con
requisitos de baja, media o alta carga aerodinamica. Se realizara un analisis
aerodinamico con Tornado y una vez obtenidos los resultados se introduciran las
fuerzas y momentos en NASTRAN-PATRAN con el objetivo de realizar un analisis
estructural sobre los efectos que tiene la aerodinamica sobre el alerén. Por
ultimo, mediante FLIGHTLOADS se calcularan las velocidades de flameo vy
divergencia, asi como los modos de vibracion en los cuales se producen

ABSTRACT:

The objective of this thesis is to create the geometry of a F1 rear wing
mainplate, and design 3 variations to said mainplate. Each of these variations
will be tailored to meet the conditions present at different points of the season,
so as to adapt to low, medium or high downforce circuits. An aerodynamical
analysis will be made through the use of Tornado. Once those results are
obtained, the resulting forces and moments will be introduced in NASTRAN-
PATRAN in order to structurally analyse the effects the aerodynamics has on the
rear wing. Lastly, flutter and divergence speeds will be calculated through the
use of FLIGHTLOADS.
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1. Introduccién

Desde hace décadas es conocido que para mejorar el rendimiento de un vehiculo de
competicidn no basta con dotar al mismo de un motor de mayor potencia, utilizar unos
neumaticos mejores o reemplazar los materiales utilizados por unos mas ligeros. Si bien
todos estos factores ayudan a que un coche sea mas rdpido en torno a un circuito, resultan
ser insuficientes si no se realiza un correcto estudio aerodindmico del vehiculo que permita
dotarlo de superficies aerodindmicas. Es por ello que la aerodindmica resulta vital en todos

los deportes de motor, ya que marca la diferencia entre un vehiculo rapido y uno ganador.

Debido al interés del autor por el deporte de motor, en concreto en la Férmula 1, en este
trabajo se disefaran varios tipos de placa principal de un alerdn trasero de F1 siguiendo la
normativa implementada para la temporada de 2021 y se realizard un estudio estructural
y aeroeldstico sobre el efecto que tienen las fuerzas y momentos aerodinamicos sobre el

mismo.

El disefio serd realizado mediante herramientas computarizadas, utilizando software
especializado para cada una de las fases del trabajo. Para el dimensionado del alerén se
partirdn de las especificaciones de la FIA y se trazard un plano en AutoCAD, cuyos
parametros seran luego introducidos en el software de analisis aerodinamico Tornado, se
modelara la placa principal en NASTRAN-PATRAN para su estudio estructural y se utilizara
el mdédulo FLIGHTLOADS de PATRAN para finalizar con el andlisis aeroelastico de uno de los

casos propuestos.

Noel Sierra Lobo
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2. Estado del arte

2.1. BREVE HISTORIA DE LA AERODINAMICA

La palabra aerodinamica procede del griego depog (aire) y Suvapig (fuerza), significando
literalmente fuerza del aire[1]. Sin embargo, la etimologia no es el Unico aspecto de este
campo de la fisica que traza su origen en el griego, ya que en el siglo IV antes de Cristo el
célebre filésofo Aristételes esbozd la idea de un medio continuo, que él definid como
aquello que se pueda dividir en partes mds pequefias que sigan siendo divisibles,

asemejandose esta idea en gran medida al flujo continuo que conocemos hoy en dia.

Para pasar al siguiente gran salto en el estudio de la aerodinamica no hemos de irnos muy
lejos (ni en tiempo ni en espacio), ya que en el siglo Il a.C, en la ciudad siciliana de Siracusa,
nos encontramos a Arquimedes, el fildsofo fundador de la estédtica de fluidos. Cuenta la
leyenda que el rey de Siracusa, Hierdn Il, sospechaba que su corona no estaba hecha de
oro puro, habiéndose empleado plata para abaratar sus costes de fabricaciéon. Debido a ello
pidid a Arquimedes que confirmase la veracidad de esta intuicidon. Tras mucho pensar,
Arguimedes dedujo que si sumergian en agua por separado la corona y dos masas iguales
de oro y de plata y median el desplazamiento en el liquido podrian determinar si
verdaderamente la corona contenia plata. Esta leyenda dio nombre al principio de
Arquimedes, que determina que al sumergir (total o parcialmente) un cuerpo en un fluido,
este se ve sometido a una fuerza igual al peso del fluido desplazado[2]. Este principio, si
bien sencillo en naturaleza, ha resultado ser de gran importancia para el desarrollo del
mundo moderno en el que vivimos, haciendo posible el desarrollo de objetos tan diversos

como barcos con cascos de acero, dirigibles, globos aerostaticos o densimetros.

Tras mds de un milenio de estagnacion, en la Italia de finales del siglo XV y principios del
XVl nos encontramos con Leonardo da Vinci, cientifico y artista florentino cuyas
contribuciones a ambos campos resulta inconmensurable. De origenes humildes, su gran
intelecto captd la atencién de la familia Sforza, Duques de Mildn, los cuales lo contrataron,

aparte de por sus dotes artisticas, para que disefiase maquinas y armas. Mas adelante, y
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gracias a la fama que se cobrd en esos primeros afios, también sirvié a las poderosas
familias de Medici y Borgia. Saliéndonos de datos biograficos y entrando en su obra
intelectual, nos encontramos con que da Vinci reconocio la existencia e importancia del
principio de conservacion de la masa, al fijarse que cuando existe un estrechamiento en un
rio el caudal de agua se acelera, reconociendo que reducciones en un factor fijo del area
que atraviesa un fluido conlleva aumentos del mismo factor en la velocidad del mismo,

siguiendo la cldsica expresion de:
A1V1 = AZVZ (21)

Resultan especialmente impresionantes sus bocetos de flujos, realizados a partir de la
observacion de placas colocadas tanto perpendicular como paralelamente al flujo del agua
de un rio, debido al elevado detalle con el que el italiano representé los vértices y ondas

generadas.

oA Nt oan 6--1.\-‘&&! NoaupYieg Yid et ol
- oo-—h.u[ w\q«ﬂnqm’] o h /]-bo -
' I+

Ah s ““"I‘ h:}'(

. wuu

.dnfn-n«m, 3

v wlan)

Figura 2.1 Esbozos del flujo en un rio realizados por da Vinci. Fuente: [3]

Son muy conocidos los disefios de maquinas voladoras impulsadas por la fuerza de una
persona, llamador ornitépteros, disefados con la idea de emular el vuelo de un ave. En
estos disefios se aprecia que da Vinci conocia la resistencia del aire y la importancia de
vencerla para alzar el vuelo, asi como el uso de superficies estilizadas para disminuir el valor

de la misma.
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A pesar de estos avances, el mayor salto en la historia de la aerodindmica (y de la mecanica
clasica) hasta el momento vendria dado en el siglo XVII-XVIII por el inglés Sir Isaac Newton.
Dejando a un lado el desarrollo del célculo, sus teorias sobre dptica y la formulacién de la
ley de la gravitacidn universal, hemos de centrarnos en las leyes de la dindmica, postuladas
en los Principia. La resistencia aerodindamica y su relacién con la velocidad de movimiento
de un cuerpo era conocida desde tiempos anteriores, pero los predecesores de Newton no
pudieron discernir en qué relacion eran proporcionales la una con la otra hasta que, en el
segundo libro de Principia, el inglés dedujo que esta era directamente proporcional al

cuadrado de la velocidad, la densidad del fluido y el cuadrado de su seccidn transversal.
D x pSV? (2.2)

Asimismo, también desarrollé la ley de la viscosidad, que determina los esfuerzos de
cizalladura a los cuales se ve sometido un fluido con respecto a los gradientes de velocidad.
La brevedad de la explicacion de los conceptos aqui expuestos es debida a que se entrara
en mas detalle en secciones venideras. También en principia, en una breve demostracién
de la resistencia aerodinamica de una esfera, Newton postula su ley de los senos
cuadrados, la cual determina que la fuerza resultante ejercida sobre un objeto por un fluido
es proporcional al cuadrado del seno del dngulo que forma la corriente libre con una
tangente a la superficie del objeto. Posteriormente este dngulo seria denominado angulo

de incidencia o dngulo de ataque.

Hacia el primer cuarto del siglo XVIII cobré fama en Europa un joven con el nombre de
Daniel Bernoulli, fildsofo, médico, botanico, matematico y fisico holandés. Basandose en el
trabajo de Newton, seria el primero en relacionar los conceptos de presién y velocidad. De
sus estudios sobre fluidos dedujo el lamado principio de Bernoulli, del cual no formulé la
expresion que lo rige (lo hizo Euler), pero si describio el efecto de palabra de la manera
siguiente: “En un fluido en movimiento, a medida que la velocidad aumenta, la presion
disminuye”[3]. Puesto que este capitulo es meramente histoérico, los detalles y matices del

principio anterior seran comentados en el capitulo 3.1.

Como se puede observar, el siglo XVIII resultd ser un lustro muy bullicioso para la
aerodinamica, ya que supuso el origen de las primeras teorias completas. Esta tendencia

continuaria con el francés Jean le Rond d’Alembert, nacido en Paris en 1717. Tras entrar en
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contacto con el trabajo de Newton, Euler y Bernoulli afadié sus propias ideas al
conocimiento de la época, introduciendo los conceptos de volumen de control, fue el
primero en expresar la ecuacién de continuidad en forma diferencial y utilizé por primera
vez el concepto de vectores de velocidad local. A pesar de todos estos logros, la
contribucién por la cual es mas conocido se trata de la paradoja de d’Alembert, donde se
estipula que el flujo de un fluido no viscoso e incompresible sobre un objeto no generaria
diferenciales de presion sobre el mismo, siendo la fuerza neta nula. Esta paradoja no
agradd al matematico (ya que obviamente este no es el caso en la realidad), que publicé 3
analisis distintos intentando encontrar alguna incongruencia en sus calculos, resultando en

fracaso.

El paso final en la concepcién de la aerodindmica tal y como la conocemos la aporté el ya
mencionado Leonhard Euler. Nacié en Basel, Suiza, en 1707, y con tan solo 13 afios ingresé
en su universidad, donde fue alumno de Bernoulli. Afos después, durante su estancia en
San Petersburgo con su antiguo profesor, integré la forma diferencial de la ecuacion de
Bernoulli. Fue un autor extremadamente prolifico, publicando cientos de articulos donde
exponia sus descubrimientos en los campos de la fisica y las matematicas. Entre estos
descubrimientos se encuentran las ecuaciones de Euler (continuidad, conservacion de la
cantidad de movimiento y conservacién de la energia), un conjunto de 3 ecuaciones que
rigen la dindmica de fluidos y asentaron definitivamente la aerodindmica como un campo

de la fisica.

Continuidad — Z—’; +V-(pV)=0

bu_ o
PDe ™ "ox

]

Cantidad de movimiento pg—: = —ﬁ (2.3)
bw_ _op
pt oz
p(e+%)
Energia — p—o—==pq—=V- (pV)

El 12 de noviembre de 1732 en la Academia de las Ciencias de Paris, Henri Pitot revel6 un
aparato capaz de calcular la velocidad local de un flujo de aire. Esta invencidn, hoy en dia
llamada tubo Pitot, funciona a través de la comparacion de las presiones total y estatica del

flujo. El dispositivo tiene forma tubular, con un agujero en su centro y una doblez de 90°.
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Al entrar en el conducto, el aire se ralentiza, alcanzando velocidad nula. En un flujo en
movimiento, el aire que intente entrar en este conducto presionara al que ya se encuentre
en su interior de manera directamente proporcional a la velocidad del mismo. Por tanto,
conociendo la densidad del aire y su presidn total, se puede obtener la velocidad del flujo
a través de Bernoulli. Cabe destacar que Pitot realizo este invento a partir de su intuicidn,

ya que la ecuacion de Bernoulli ain no habia sido descrita.

Figura 2.2 Tubo Pitot en un avion. Fuente: https://www.naa.edu/pitot-tube/

El concepto actual de avidn, con alas fijas, fuselaje y estabilizadores tanto verticales como
horizontales, fue creado por el inglés George Cayley en 1799. Ademads de este concepto,
llevé a cabo numerosos experimentos aerodindmicos, los cuales plasmo para la posteridad
en tres articulos de on Aerial Navigation. Otro de sus grandes campos de interés fue la
relacion entre el angulo de ataque y la sustentacién producida por una superficie, ya que
su concepto de aeronave dependia totalmente de la sustentacidon generada por sus alas
para volar. De esta inquietud dedujo que la sustentacidn de una placa plana aumenta con
el angulo de esta respecto a la corriente y que un perfil con curvatura genera mayor

sustentacidn para un angulo de ataque igual a un perfil sin curvatura.

A principios del siglo XIX la friccion del aire, si bien era conocida, no se incluia en las
formulaciones tedricas de mecanica de fluidos debido al desconocimiento en cuanto a su

comportamiento. Sin embargo, y de forma simultanea en Francia e Inglaterra, Louis Navier
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y George Stokes incluyeron los términos viscosos en las ecuaciones de Euler, cambiando la

aerodinamica para siempre.

Navier nacid, como ya se menciond anteriormente, en Francia, concretamente en 1785 en
Dijon, y fue formado en Ecole Polytechnique en 1802, antes de pasar a Ecole des Ponts et
Chaussées en 1804, graduandose en 1806. Durante su estancia alli, estudié con Jean
Baptiste Fourier, cuya influencia es enormemente notable en toda su obra. Fue la primera
persona en describir un flujo con friccién, a pesar de que desconocia el concepto de estrés
de cizalladura, llegando a su adaptacidn de las ecuaciones de Euler al intentar incluir las
fuerzas intermoleculares en un fluido. No obstante, en el propio desarrollo de sus
ecuaciones se obtienen términos de cizalladura, resultados de derivar las fuerzas

intermoleculares.

Stokes nacié en Skreen, Irlanda, en 1819. Una de sus grandes inquietudes fue el estudio del
éter, la sustancia liquida que antafio se creia que llenaba el espacio exterior. Debido a esta
fascinacion, emprendié estudios de dptica con la intencidon de averiguar las propiedades
del mismo. Puesto que Stokes creia que el éter era un fluido, y con el objetivo de
determinar mejor sus propiedades, derivd y aplicd las ecuaciones de un fluido viscoso (sin
conocimiento de que Navier ya habia realizado estas derivaciones previamente). Comenzé
con el concepto del estrés de cizalladura y después derivd las ecuaciones por completo,

identificando la presencia del coeficiente de viscosidad dinamico.

Cabe destacar un tercer nombre, Jean-Claude Barré de Saint-Venant, quien, fascinado por
el trabajo de Navier, publicé en 1843 (7 afios después de la muerte de Navier y 2 afios antes
de que Stokes publicase sus hallazgos) un estudio en el cual modificaba las ecuaciones de
Navier para flujo viscoso y demostraba la existencia del coeficiente de viscosidad y su
influencia en el gradiente de presiones, asi como la identificacidn de los estreses viscosos
en el fluido provocados por la friccion dentro del mismo. Su contribucidn hacia la mecénica

de fluidos es, por tanto, igual de importante que la de Navier o la de Stokes.
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Debido a la imposibilidad de la resolucién (hasta la fecha) de las ecuaciones de Navier-
Stokes, a finales del siglo XIX se comenzaron a utilizar filamentos y ldminas compuestos de
vortices para simular aspectos de flujos viscosos. El cientifico responsable del desarrollo de
esta teoria fue Hermann von Helmholtz, nacido en Potsdam, Alemania, en 1821. Estudid
medicina, pero su verdadero interés siempre fue la fisica, dedicandose a ella en su tiempo
libre. Realizé la distincién entre flujos rotacionales e irrotacionales, y en 1858 realizé una
publicacién en la cual estudiaba las propiedades de ambos. Ademas, planted la idea de
superficies de discontinuidad de un flujo, limites en un fluido generados por vortices en el
mismo. Su trabajo resulté ser especialmente importante para las teorias de Kutta-

Joukowski y Prandtl.

Volviendo de nuevo a Inglaterra, en 1883 el irlandés Osborne Reynolds publicd sus
hallazgos sobre los dos tipos de flujo presentes en un fluido, resultados obtenidos de forma
experimental gracias a un dispositivo a través del cual fluia agua en la cual se inyectaba
tinta. Mediante variaciones en el tamano de los conductos a través de los cuales fluia el
agua, la velocidad de la misma, su densidad o su viscosidad, Reynolds fue capaz de estudiar
la relacidn entre estos factores y el punto en el cual se producia la transicidn entre esos dos
estados, laminar vy turbulento. Este descubrimiento tiene wuna importancia
inconmensurable en el campo de la aerodindmica, ya que el valor del llamado nimero de
Reynolds resulta vital en la determinacién del punto de separacién del flujo sobre una

superficie aerodinamica.
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De forma conjunta, pero sin conocer el trabajo del otro, Wilhelm Kutta y Nikolai Joukowski
desarrollaron la teoria de que la sustentacién de un ala de envergadura infinita puede ser
calculada a partir de la circulacidn. Este teorema, conocido como teorema de Kutta-
Joukowski hoy en dia, es capaz de predecir con gran precision la sustentacion producida
por un perfil aerodindmico, siempre que el flujo sea incompresible. Supuso el primer uso

de un filamento de vértices siguiendo el teorema de Helmholtz.

El siguiente gran paso en el descubrimiento del comportamiento de alas fue dado por el
aleman Ludwig Prandtl en Gottingen durante la Primera Guerra Mundial. Nacié en Freising
en 1875. Desde joven mostrd interés por el campo de la ingenieria, y por ello comenzé sus
estudios en ingenieria mecanica en 1894 en Kéniglich Technische Hochschule, la Real
Universidad Técnica, en Munich[4]. Tras su graduacién, comenzé a desarrollar su
doctorado, el cual fue publicado en 1901. Volviendo de nuevo a sus estudios en
aerodinamica, Prandtl razond que la fuerza generada en un ala finita debido a la circulacién
siguiendo el teorema de Kutta-Joukowski puede ser estimada si se asume que es
equivalente a un filamento de vértices en forma de herradura[5]. Este descubrimiento fue
instrumental en la historia de la aerodinamica, ya que por primera vez permitié predecir el
comportamiento de un ala de envergadura finita, hallando los valores de sus coeficientes
de sustentacién y resistencia, y sigue siendo ampliamente utilizado hoy en dia. Debido a

ello, Prandtl es considerado como uno de los padres de |la aerodindmica moderna.
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Figura 2.3 Filamento de remolinos en herradura de Prandtl. Fuente: [5]
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Existen muchas mas personas que han realizado grandes descubrimientos en el campo de
la aerodinamica que no han sido mencionadas en esta seccidn, pero nombrar todos los
avances producidos en un campo tan amplio como este posee contenido suficiente como
para suponer un trabajo en pleno derecho. Debido a ello, se han escogido algunos de los

mas importantes contribuyentes al campo.

2.2. LA AERODINAMICA EN EL DEPORTE DE MOTOR

La invencidn del motor de combustidn interna de 4 tiempos (ideado por Nicolaus Otto en
1876) y su consecuente implementacién en la creacion de automdviles supuso una
revolucidn en el transporte de personas y carga. No obstante, no se tardé mucho en llegar
a la conclusién de que estas nuevas mdaquinas podian ser utilizadas para satisfacer la
necesidad humana de competir. Debido a ello, en 1894 se organizé la primera competicion
de automoviles, una prueba de fiabilidad entre las ciudades de Paris y Rouen, mientras que

el afo siguiente se organizé la primera carrera verdadera entre Paris-Burdeos-Paris[[6]].

La velocidad de aquellos primitivos coches comenzé a aumentar con gran rapidez, y no
tardaron en toparse con el problema de la resistencia aerodindmica. Para tratar de
minimizar este problema se comenzaron a utilizar chasis estilizados. Esta tendencia
comenzé en los vehiculos disefiados para batir récords de velocidad, tal como Le Jamais
Contente, que en 1899 se convirtié en el primer automovil en superar los 100km/h (en
concreto alcanzé 105.85km/h)[7]. Curiosamente en 1928 Opel utilizé alas con angulo de

ataque negativo en su RAK 2 con la intencién de batir el récord[8].
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Figura 2.4 RAK 2 durante una de las pruebas de velocidad. Fuente: [8]

Durante las siguientes 5 décadas la tendencia continud siendo la misma, los coches eran lo
mas estilizados posible para disminuir la resistencia aerodindmica. No obstante, en 1956
Michael Bay implementd un ala invertida en su propio Porsche 550 Spyder para competir
en los 1000km del Nirburgring de forma independiente. Sus tiempos fueron tan
impresionantes que el propio fabricante del coche presiond a los organizadores para que

prohibiesen su alerdn bajo alegaciones de riesgos a la seguridad de los pilotos[9].

El primer automdvil de un constructor en implementar tales dispositivos no apareceria
hasta 1961 con el Ferrari Dino SP. Durante su desarrollo se descubrié que el coche resultaba
ser inestable a altas velocidades, hecho que fue resuelto con la adicién de un pequefio

spoiler en la parte trasera del mismo[10].

TTTTITTYY7]

Figura 2.5 Ferrari Dino SP con su caracteristico spoiler trasero. Fuente: [10]
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A pesar de esta temprana innovacién, no fue el fabricante italiano el primero en
experimentar en gran medida con dispositivos disefiados para generar carga aerodinamica,
cayendo este honor en la escuderia Chaparral Cars, creada en 1962 por los pilotos Jim Hall
y Hap Sharp. Su segundo coche, el Chaparral 2A, incorporaba tanto un splitter frontal como
un spoiler trasero. Sin embargo, la mayor innovacién hasta el momento por parte de la
marca estadounidense llegaria en 1966 con el Chaparral 2E, que presentaba un enorme
alerén trasero cuyo dngulo de ataque podia ser regulado mediante un pedal en la

cabina[11].

Figura 2.6 Chaparral 2E, equipado con un enorme alerdn trasero. Fuente: [11]

Tan solo 4 afios después, en 1970, volverian a sorprender al mundo con el 2J, que
incorporaba dos ventiladores en la parte traseray, gracias a la succion generada en la parte
inferior del coche, supusieron el primer uso del efecto suelo en el mundo del

automovilismo[11].
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Figura 2.7 Chaparral 2J con sus caracteristicos ventiladores traseros. Fuente: [11]

La clara ventaja otorgada por el uso de carga aerodindmica en vehiculos de competicion no
paso desapercibida en la Férmula 1, si bien estas mejoras tardaron en ser implementadas
desde que fuesen vistas por primera vez en el Ferrari Dino SP. Fue en el gran premio de
Mdnaco de 1968 cuando se utilizaron por primera vez perfiles alares en un coche de
Férmula 1, de la mano de |la escuderia Lotus. Este vehiculo, el Lotus 49, pilotado por Graham
Hill y disefiado por Colin Chapman, tomd la pole y la victoria, en gran medida gracias a su

pequefio alerén delantero y chasis con forma de ala invertida[12].

Figura 2.8 Lotus 49B, el primer F1 en poseer alerones. Fuente:
https://www.wallpaperbetter.com/es/hd-wallpaper-pnatn

El avance que supuso el Lotus 49 cambiaria para siempre la imagen del campeonato de
Formula 1, y pronto se inicié una carrera armamentistica entre los equipos para disefiar un

coche con la mayor carga aerodindmica posible. Durante los afios 70 los coches fueron
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incorporando superficies aerodinamicas cada vez mds grandes y complejas, y en 1977
habria de nuevo una gran innovacién en la relacion entre aerodindmica y deporte de motor.
El Lotus 78, de nuevo ideado por Colin Chapman, fue el primer coche de Férmula 1 en
implementar el efecto suelo con el cual Chaparral habia experimentado 8 afios antes. No
obstante, el Lotus 78 no utilizaba ventiladores para generar succién en los bajos del efecto.
El chasis de este vehiculo (y del resto que copiarian el concepto de Chapman en la era de
los coches de efecto suelo) tenia forma de ala invertida con el objetivo de utilizar el efecto
Bernoulli a escala completa del coche. En pruebas de tunel de viento Peter Wright (uno de
los disefiadores del Lotus) cuenta que el bajar la suspensidn aumentaba la carga total del
modelo, y por tanto decidieron anadir unos faldones laterales con el objetivo de sellar el
suelo. El resultado fue la creacién de un tunel Venturi que mejoraba la succidn del aire, al
solo poder entrar este por el frontal del coche, y una duplicacién de la carga aerodindmica
generada [13]. A pesar de ello, la rigidez necesaria en la suspension para mantener el sello
del suelo y los riesgos asociados a un fallo en el mismo llevaron a su prohibicién en 1983,

aunqgue han vuelto en una versién reducida para la temporada 2022.

Figura 2.9 Lotus 78. Fuente: https://www.pinterest.es/pin/429671620680790379/

Como se puede apreciar, la aerodindmica ha pasado de ser una preocupacién secundaria a
ser uno de los factores determinantes en el disefio de un coche de competicién. A lo largo

de los afios se han seguido desarrollando muchos de los conceptos mencionados, sobre
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todo en Férmula 1, llegando a ser las maquinas mas complejas en términos aerodinamicos

del mundo.

El elemento aerodindmico de interés en este trabajo, el alerén trasero, es una de las
estructuras mas notables en un monoplaza, en gran parte debido a su tamafo. Segun las
regulaciones de la temporada 2021, las seguidas en este documento, su envergadura
maxima sera de 1010mm [14]. Trabajan con flujo perturbado por la carroceria del coche y
las superficies aerodindmicas situadas delante de ellos, lo cual es parte del motivo por el
cual generan en torno al 20% de la carga aerodinamica total del vehiculo, un 20% menos
de carga aerodindmica que los alerones delanteros[15]. A lo largo de la historia su aspecto
ha cambiado enormemente, pero hoy en dia estdn constituidos de los siguientes

elementos:

e Placa principal: Es un elemento fijo, se trata del perfil de mayor espesor. En este
trabajo nos centraremos en este elemento

e DRS: Siglas de Drag Reduction System, se trata de un flap que puede ser abierto en
ciertas zonas del circuito si el piloto se encuentra a menos de 1 segundo del coche
al cual sigue, su objetivo es reducir la resistencia en esas zonas para facilitar
adelantamientos y dotar al coche de mayor carga aerodinamica al cerrarse en las
curvas.

e [ouvers: Aperturas en los pilones que sirven para dirigir el flujo y generar carga
aerodinamica adicional. Se ubican tanto en la parte superior del alerén como en la

parte inferior del mismo.
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Figura 2.10 Alerodn trasero del Mclaren de 2018. Fuente: Elaboracion propia.

Como se puede apreciar, los alerones traseros son, al igual que el resto de componentes
de un monoplaza de Férmula 1, tremendamente complejos. Es por ello que el trabajo se

centra en el estudio de la placa principal del mismo.
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3. Marco teodrico

Una vez expuesto el contexto histérico de la aerodinamica y su importancia en el deporte

de motor, se ha de proceder a analizar los principios que participan en la misma.

3.1. PRINCIPIOS DE AERODINAMICA

Como ya se menciond en el capitulo de estado del arte, la aerodindmica es un campo muy
amplio y complejo. En esta seccidn se comentardn los principios fundamentales de este

ambito de la fisica.

3.1.1 Flujos

Un flujo se define como un fluido en movimiento. El concepto de flujo es vital para el
entendimiento de la aerodindmica, ya que si el fluido permaneciese quieto no se
producirian fuerzas aerodinamicas mas alla de la presién que se ejerza sobre los cuerpos

en el interior de éste.

Existen varios tipos de flujos dependiendo de las propiedades de estos, pero normalmente

se clasifican en los siguientes 3 grupos|[5]:

e Flujo continuo y flujo molecular

e Flujo viscoso y flujo no viscoso

e Flujo compresible y flujo incompresible
e Flujo estacionario y flujo no estacionario

e Flujo turbulento y flujo no turbulento
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Cuando un fluido se desplaza sobre una superficie las particulas que lo forman colisionan
inevitablemente con ésta. Si el nUmero de colisiones es tan alto que no se puede distinguir
la colision de cada molécula individual se dice que nos encontramos en un flujo continuo,
mientras que si el nimero de moléculas o la separacion entre ellas en relacién con el
tamafio de la superficie es lo suficientemente grande como para poder identificar cada
colisién el flujo serd molecular. En el caso presentado en este documento el flujo sera
continuo, ya que el andlisis se realizara para las capas inferiores de la atmédsfera, donde el

numero de moléculas es muy grande.

En un fluido cada particula tiene una velocidad, masa y momento propios. El transporte de
estas propiedades de un punto a otro del fluido y la interaccién entre las moléculas
presentes es la responsable del fendmeno de la viscosidad, el cual estd compuesto por la

conduccién térmica, difusion y friccion.

La caracteristica que diferencia estos dos tipos de flujo es la densidad. Si la densidad es
constante independientemente de las condiciones de presion y temperatura el flujo es
incompresible, mientras que si varia se considera compresible. Los liquidos se consideran
incompresibles (a pesar de que se produzcan ligeras variaciones en su densidad al variar las
condiciones ambientales), mientras que los gases son considerados compresibles. Sin
embargo, para simplificar calculos se asume que el aire es incompresible para velocidades
por debajo de 0.3 veces la velocidad del sonido. La demostracidn de esta simplificacion es

sencilla a partir de la ecuacién que relaciona la variacion de la densidad con la velocidad:

2= (1+2m2) (3.1)
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SiendoM = 0.3,y = 1.4yp, = 1.225 %se comprueba que la diferencia entre la densidad

en flujo compresible e incompresible es de apenas un 5%. En el caso planteado en este
documento se asumira el aire como un fluido incompresible, al encontrarnos siempre por

debajo del umbral 0.3M.

Un flujo estacionario es aquel en el cual sus variables dependen del tiempo. Las particulas
gue llegan a un punto dado lo hacen siguiendo una linea de corriente y esta no varia con el
tiempo. En este tipo de flujos la trayectoria y la linea de corriente estan descritas por la

misma funcion. En este documento nos encontraremos siempre en flujo estacionario.

El flujo laminar es aquel en el cual las lineas de corriente son regulares y suaves, sin grandes
cambios en su curvatura, haciendo que el fluido que se mueve siguiéndolas lo haga de
forma suave, mientras que en el flujo turbulento las lineas de corriente se rompen y el

fluido se mueve de forma aleatoria.

laminar flow

turbulent flow

& =

& I R
-

< el

Figura 3.1 Comparativa entre flujos en un tubo. Fuente: https://diffzi.com/laminar-flow-vs-
turbulent-flow/
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En la naturaleza el flujo turbulento es mucho mas comun que el laminar. A través del

numero Reynolds se determina el régimen en el cual nos encontramos:

pV-X
v

Re =

(3.2)

3.1.2 Principio de Bernoulli y efecto Venturi

Como ya se comentd en la seccion de historia de la aerodindmica, una de las ecuaciones
mas famosas y de mayor trascendencia en la aerodinamica es el principio de Bernoulli. A

partir del componente x de la ecuacién de conservacion de la cantidad de movimiento:

Du _ ap
Dt ox (3.3)
Expresado también como:
du du du ou ap
p6t+pu6x+pv6y+pwaz_ ax (3.4)
. . . Ou . . o ..
En un flujo estacionario Pl 0, lo cual permite simplificar la expresion a:
du ou ou _ 10p
uax+vay+waz— S ox (3.5)
Si multiplicamos la expresion anterior por dx:
du Ju Ju 10
u=dx +v=dx +w—=dx = — -2 dx (3.6)
ox ay 0z p 0x

Se puede sustituir dentro de esta expresién las ecuaciones para una linea de corriente,

dadas por:

u-dz=w-dx

u-dy=v-dx (3.7)

Por lo cual la expresion pasa a ser:

ou ou ou __ia_p
u(adx+£dy+zdz)— > dx (3.8)
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El término entre paréntesis es igual a du, por lo cual se reduce ain mas:
udu = —ia—z dx (3.9)
Para obtener una funcién cuadratica se puede realizar el siguiente paso:
Zd(u?) = —%g—fidx (3.10)
Si se repite este paso para los otros dos ejes y se suman las tres expresiones:
%d(u2+v2+w2)= —%(Z—de+z—zdy+z—2dz) (3.11)

De despejar esta expresion y combinar las componentes en los distintos ejes de velocidad

y presion se obtiene:
~pd(V?) = —dp (3.12)
Poniendo esta expresion en forma integral para dos puntos del espacio:
V2 — _ (P2
Jy, pvav = -, *dp (3.13)

De integrar esta expresioén se obtiene:

~p(VE = VD) = =(p — p1) (3.14)
La cual se simplifica a:
Pyt 5pVE =Pyt 30V3 (3.15)
O de manera alternativa:
p+ %pV2 = cte (3.16)

Como se puede apreciar en la expresién, un aumento de la velocidad de desplazamiento
del fluido (o de un cuerpo a través del fluido) conlleva una disminucién en la presion que

éste ejerce.
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El hecho de que la ecuacidn de Bernoulli nos muestre una conservacion de la presion hace
pensar inmediatamente en la segunda ley de Newton, con la cual se relaciona a través de

la ecuacién de conservacién de la cantidad de movimiento[5].

Una aplicacién clara del efecto Bernoulli se produce en los tuneles de viento, donde
mediante la regulacién de la velocidad del flujo de aire se controla la presién en su interior.

No obstante, otro efecto también es utilizado en estas construcciones: el efecto Venturi.

En un conducto tubular con una variacidn de su area (y con un flujo incompresible y no
viscoso) el flujo pueda ser tratado como unidimensional, y que las propiedades del fluido
solo cambien en el sentido del estrechamiento[5]. Debido al principio de conservacién de
la masa, ante un estrechamiento el flujo debera acelerarse, mientras que ante una

divergencia el flujo aumentard de velocidad.
A1V1 == A2V2 (317)

Esta expresidn ya surgidé en la seccion 2.1. Si se combina este efecto con el principio de

Bernoulli podemos llegar a las siguientes conclusiones:

e Una disminucién en la seccidén del conducto acelerara el flujo, disminuyendo la
presién del fluido
e Un aumento en la seccién del conducto disminuye la velocidad del flujo,

aumentando la presién del fluido

Estos dos simples argumentos suponen el efecto Venturi.

©
&

i | A:A ; 3l—’
Ly, (x) v,
e 0 pl[_"
—’Jpl —_— |
—l A,
m
— & —
—al —

Figura 3.2 llustracién efecto Venturi. Fuente: [5]
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3.1.3 Fuerzas, momentos y coeficientes aerodindmicos

El objetivo final de cualquier superficie aerodindmica es la generaciéon de fuerzas
aerodinamicas. La fuerza resultante sobre una superficie se puede distribuir en dos
componentes, una axial y otra normal al vector velocidad que incide sobre el borde de

ataque de la superficie.

Figura 3.3 Diagrama de fuerzas en un perfil alar. Fuente: [5]

De esta distribucidon se deduce que estas fuerzas se pueden descomponer siguiendo estas

direcciones axial y normal como:

L=Ncosa—Asina

D =Nsina+ Acosa (3.18)

Estas fuerzas son generadas a partir de la presidn dindamica del flujo libre, expresada como:

G = 5pV? (3.19)

Para convertir las unidades de presidn es necesario multiplicarlas por una superficie. De
esta forma las expresiones de sustentacion y resistencia serian iguales, por lo que es

necesario afiadir un coeficiente que las diferencie:
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G = s
L% (3.20)
b= qooS

Estos coeficientes son validos para un cuerpo tridimensional, pero se pueden expresar para

un cuerpo bidimensional de la siguiente manera:

LI
] = e

o0

- (3.21)
ch =
47 gooc

Los coeficientes de sustentacion y resistencia se suelen relacionar mediante la curva polar,
gue representa el coeficiente de resistencia en el eje X y el coeficiente de sustentacién en
el eje Y. Esta funcién suele tener forma de parabola tumbada. Si se traza una linea tangente
alarama superior de la pardbola que pase por el origen de coordenadas se obtiene el punto
donde la relacién C; /Cp es maxima, es decir, el punto en el cual se genera sustentacion de

forma mas eficiente[5].

Clv Cd

-0.60
0.00 0.02 0.04 0.06 0.08 0.10 0.12

Figura 3.4 Curva polar del perfil SC21006. Fuente: [16]

También resulta interesante trazar la curva que relaciona el angulo de ataque del perfil con

el coeficiente de sustentacion. Esto resulta en una funcidn lineal para aquellos angulos en
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los cuales la sustentacion aumenta con el dngulo de ataque que deja de serlo para los

angulos a partir de los cuales se produce pérdida del perfil.

Cl v Alpha

1.20

0.00
-0.20
-0.40

-0.60
-12.0 -10.0 -8.0 -6.0 -4.0 -2.0 0.0 2.0 4.0 6.0 8.0

Figura 3.5 Relacion entre el angulo de ataque y C. para SC21006. Fuente: [16]

El razonamiento detrds del momento aerodindmico es analogo al de las fuerzas de
sustentacion y resistencia de los perfiles. El momento se obtiene a partir de la presién
dindmica, la superficie alar, la cuerda del perfil (u otra longitud caracteristica en caso de

que no se esté evaluando un perfil) y de nuevo un coeficiente:
M = q,SICy (3.22)

El punto de aplicacidon de estas fuerzas y momentos es el centro aerodindmico, que se ubica
en 1/4 de la cuerda del perfil[5]. La principal caracteristica de este punto es que los

momentos aplicados en el mismo son independientes del dngulo de ataque.

Estos fendmenos surgen a partir del diferencial de presiones entre el intradds y el extradds
del perfil. En un ala el extradds se coloca hacia arriba, de tal forma que la fuerza resultante
tenga una componente positiva en el eje Z. No obstante, el objetivo de los alerones es otro.
Al disefiar un alerdn se busca generar carga aerodinamica en el sentido negativo del eje Z
para mantener el vehiculo pegado al suelo en las curvas. De esta forma el cuerpo se
comporta como si poseyese una masa mayor, pero sin la aceleracién normal que se
generaria al girar y que reduciria la maniobrabilidad del mismo. Por este motivo en los

alerones los perfiles son colocados de forma contraria a un ala, con el extradds hacia abajo,
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siendo estos por tanto un ala invertida. De hecho, en inglés, los alerones traseros son
llamados “rear wings” o “alas traseras”, si nos guiamos de la traduccién literal. Ademas, a
la carga aerodindmica generada por los alerones se les denomina “downforce” o fuerza

hacia debajo de forma literal.

3.2. CRITERIOS ESTRUCTURALES

Las fuerzas generadas por el flujo del aire sobre el alerén son transferidas a la estructura
del mismo desde el centro aerodinamico. Puesto que la ligereza de la estructura es una
parte vital de cualquier disefio de la industria aeroespacial (y del mundo de la competicién),
las alas, alerones, canards y demas superficies aerodinamicas suelen estar huecas. Los

esfuerzos son soportados por costillas, largueros y larguerillos.

Figura 3.6 Diagrama de la estructura de un ala. Fuente:
https://www.pinterest.es/pin/455285843550934014/

Las costillas son elementos transversales a la direccion de la envergadura del perfil.
Adquieren este nombre debido a su similitud (tanto fisica como en funcionamiento) con las
costillas presentes en el esqueleto. Normalmente no se extienden en toda la longitud de la
cuerda, encontrandose separadas una distancia del borde de ataque y de salida. Por
ejemplo, en este trabajo se trazaran entre el 15% vy el 65% de la cuerda del perfil. La costilla
gue se encuentra en el encastre del perfil es Ilamada como cajon de torsion. En el caso de

un alerdn trasero de Férmula 1 habra 2 cajones de torsion.
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Faldilla de costilla remachada Revestimiento
al larguerillo superior
Larguerillo

Cordén del larguero
posterior

Montante

Escotaduras para el
paso de larguerillos

Alma del larguero
posterior

Cordon del Taladro de

larguero anterior aligeramiento
Faldilla de costilla remachada al

Alma del larguero Revestimiento -
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Figura 3.7 Cajon de torsion de un ala. Fuente:
https://upload.wikimedia.org/wikipedia/commons/thumb/9/98/ES-
Torsion box.svg/1200px-ES-Torsion box.svg.png

Los largueros son elementos paralelos a la direccién de la envergadura del perfil, y suponen
el otro elemento estructural principal de un perfil. Suelen ir unidos a las costillas en los
extremos de las mismas y van empotrados en su extremo. En un alerén trasero de Férmula

1 los largueros poseen dos empotramientos en sus extremos.

4.3.1 Criterio de Tresca

Este criterio, también denominado criterio de maxima tension tangencial, establece que
para un material con tensiones principales 0; = 0, = 03 no se producira fluencia si no se

supera[17]:
0, = 0, — 03 (3.23)

Representando en el espacio este criterio, con gy, g, y 03 respectivamente en cada uno de
los ejes, el criterio de Tresca adquiere la forma de un prisma hexagonal. En caso de que una
de sus tensiones principales sea nula, por ejemplo g,, g, y g3 pueden representarse en los

ejes X e Y de tal forma que se obtiene un hexagono no regular.
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Figura 3.8 Diagrama del criterio de Tresca. Fuente: [18]

Siempre que la tensién a la cual se vea sometido el material se encuentre dentro del
hexagono el material no sufrira deformaciones plasticas. Si los signos de o;y o3 son
distintos es muy correcto, pero en caso de que presenten signos iguales supone que no se
presentard plasticidad, hecho que es incorrecto. En caso de que tengan los mismos signos

simplemente se selecciona el valor maximo entre g, g5 y 0; — 03.

4.3.2 Criterio de von Mises
45 anos después de que Tresca publicase su criterio, en 1913, von Mises sugirié que la
deformacion plastica en un material se produce si se cumple:
=[(01 = 02)% + (0, — 03)* + (03 — 01)%] = k? (3.24)

Esta ecuacion esta expresada en ejes principales. Ademas k se puede expresar como

O'e/\/§, de tal forma que la expresién anterior se puede simplificar a:

\/% [(01 — 02)% + (07 — 03)? + (05 — 01)?*] = 0, (3.25)

En el espacio de las tensiones principales adquiere forma de un cilindro de longitud
infinita[17]. Aplicando de nuevo la suposicion de que solo dos de las tensiones principales
sea no nula (en este caso asumimos que o; # 0 y a3 # 0), este cilindro quedard

representado por una elipse centrada en el origen.
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Figura 3.9 Diagrama del criterio de von Mises. Fuente: [19]

De forma similar al criterio de Tresca, siempre y cuando la suma de las tensiones aplicadas
nos deje dentro del drea delimitada por la elipse, no se producira fluencia. Normalmente

el criterio de von Mises es utilizado con materiales metalicos[17].

4.3.3 Criterio del maximo y minimo estrés principal

Este criterio también es conocido como teoria de Rankine en honor a su creador, el
ingeniero escocés William John Macquorn Rankine. Estipula que se producird un fallo en el
material cuando se supere la tensién maxima en compresion o traccion[17]. Debido a ello,

al aplicar este criterio en el espacio de las tensiones se obtiene un cuadrado.

G5 Fy
Sadm_t

'Sm_c Sadm_t

- Sadm_c

Figura 3.10 Diagrama del criterio de Rankine. Fuente: [20]

Siempre que nos encontremos dentro de este cuadrado el material resistira, fuera de éste

se producira ruptura. Por tanto, el criterio del maximo estrés normal es especialmente util
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para materiales fragiles ya que permite ver la compresién o traccién a la cual se ve

sometido el mismo. Este criterio es regido por la siguiente expresion:

Ox+0 Ox+0y\ 2
Omaz = 22 “_r\/( ) 4y, (3.26)

Si en la expresion se utiliza el signo positivo se obtiene el maximo principal, asociado con
la traccidn, mientras que si se utiliza el signo negativo se obtiene el minimo principal,

asociado con la compresién.

3.3. AEROELASTICIDAD Y SUS CRITERIOS

Una vez vistos los fundamentos aerodindmicos y estructurales a tener en cuenta para el
desarrollo del alerén se han de definir los criterios aeroelasticos que afectan al mismo. La
aeroelasticidad puede ser definida como la parte de la fisica que estudia el
comportamiento de un cuerpo eldstico con desplazamiento relativo respecto a un fluido.
Son de especial importancia tanto las deformaciones como las fuerzas ejercidas sobre el
cuerpo por el fluido, es decir, las fuerzas aerodinamicas ejercidas sobre el objeto conllevan

unas deformaciones en el mismo que varian su comportamiento[21].

Para el caso de estudio presente en este documento no todos los fendmenos aeroelasticos
son pertinentes. Por ejemplo, una discusidn sobre la inversion de mando careceria de
relevancia, al no poseer ninguna superficie de mando en el alerén disefiado. Por ello

Unicamente se discutiran la divergencia y el flameo.

3.3.1 Divergencia

Como ya ha sido mencionado anteriormente, las cargas aerodindamicas soportadas por el
perfil conllevan una deformacién en el mismo. Debido a ello, las caracteristicas del mismo
se modifican, alterando la carga con respecto a aquella de un cuerpo perfectamente rigido.
El estado aeroelastico de equilibrio se determina a partir del analisis de las cargas

aerodinamicas y la deformacidn.

Noel Sierra Lobo



Pagina 41 de 139

Este fendmeno puede dar lugar a dos situaciones distintas:

e Unaumento de la carga aerodindmica debido a que la deformacién altera en mayor
medida el campo fluido, en cuyo caso se alcanzard una situacion para la cual la carga
aerodinamica supere la reaccion estructural y se produzca un fallo estructural en el
perfil. Este estado es alcanzado en la denominada como velocidad de divergencia.

e Una disminucién en la carga aerodindmica debido a que la deformacion tiende a
disminuir la perturbacién del campo fluido. En este caso no se alcanzara una

velocidad en la cual se produzca un fallo estructural.

L
Mo i Flexural center
até //
v -
ﬁ \\
/ wy
AC NN Spring
ec

Figura 3.11 Diagrama de divergencia. Fuente: [21]

La primera condicién para el célculo de la divergencia es la imposicion de equilibrio de
momentos, de tal forma que la resultante de los momentos aerodindmicos y estructurales
en torno al centro de gravedad sea nula. Se define ademds el angulo de torsion como 6 y
el dngulo de ataque como una suma entre el dngulo de ataque geométrico y el angulo de
torsién, de tal modo que a = a, + 6. De este razonamiento se obtiene la siguiente

expresion:
Le + M.y, — Kg8 =0 (3.27)
La cual puede ser descompuesta en:
qSCro(a+ 0)e +qScCy,., — Ky =0 (3.28)

Despejando 6 de esta expresién obtenemos:
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qSCLaea0+qSCCMCA
o Kg—qSCpqe

0

(3.29)

La divergencia se producird cuando el angulo de torsion tienda a infinito, el cual se
producira cuando el divisor tenga valor nulo. Teniendo en cuenta que para un perfil dado
el Unico valor que variara en la parte inferior de la ecuacidén sera la presién dindmica, y por

tanto la velocidad, se puede estimar que la divergencia de un perfil dado se alcanzara para:

Ko
SCrae

ap = (3.30)

3.3.2 Flameo

El fendmeno del flameo consiste en una vibracién autoexcitada en la cual la estructura
extrae energia de la corriente exterior. Suele aparecer como consecuencia de un
acoplamiento entre dos o mas modos de vibracién que resulta en oscilaciones no

amortiguadas de la estructura a partir de la llamada velocidad de flameo.

Uno de los parametros que mas afectan al flameo se denomina frecuencia reducida:

_ b/ve
K =2 (3.31)

En la expresién anterior, el dividendo consiste en el tiempo de residencia de la particula
fluida en el perfil, mientras que el divisor consiste en el tiempo de oscilacidon del perfil. Para
valores de K proximos a 0 las particulas de fluido permanecen muy poco tiempo sobre el

perfil y por tanto el sistema puede ser considerado como cuasiestacionario.

Existen dos modos principales de resolucion del flameo, el método de Theodorsen vy el
método v-g. El método de Theodorsen consiste en desarrollar el determinante y obtener
una ecuacién compleja igualada a cero de la cual se extraen las frecuencias y velocidades

de flameo. Este método es util solamente en sistemas con pocos grados de libertad.

Para sistemas mas complejos se utiliza el sistema V-g, el cual se trata de un método
semiatomatico que posee diferentes versiones. Para desarrollarlo se supone que la matriz

de rigidez del sistema posee inversa tal que:
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[A] = [Kij]_l {[Mi,-] +ZM+KZ[QU(Ku)]} (3.32)

El pardmetro u es llamado coeficiente masico adimensional, y es el resultante de dividir la
masa por unidad de envergadura y la masa de aire que rodea el perfil por unidad de

envergadura.

M
= pb2m

1 (3.33)

El objetivo del método es calcular los autovalores de la matriz A. Una vez obtenidos se

plantea la siguiente equivalencia:
I[A] = Z[I]l =0 (3.32)

Puesto que este método sigue un proceso no lineal se realiza un proceso iterativo donde

se llevan a cabo los siguientes pasos:

e Seleccidn de un rango de frecuencias adimensionales donde buscar el flameo.

o Calculo de la matriz de fuerzas aerodinamicas [Qij] para cada una de las frecuencias
adimensionales.

e Obtencién de matrices por interpolacién S. Estas se ubican entre cada par de
frecuencias.

e A partir de la frecuencia mayor se genera la matriz A. Se calculan sus autovalores y

a continuacion los autovalores de la matriz Z.

4.3.4 Métodos de resolucion de aerodinamica no estacionaria

Los métodos anteriores de resolucién son Utiles en caso de ser necesaria una resolucion de
forma manual. No obstante, el uso de NASTRAN-PATRAN permite el uso de métodos

alternativos, el americano y el britanico, con una variante de cada uno de ellos[22].

El primero de ellos en ser discutido sera el método britanico, nombrado en PATRAN como
PK-method, el cual fue desarrollado por Royal Aircraft Establishment, y se basa en la
definicion de un set de relaciones de densidad y de velocidades, para los cuales son

calculadas las frecuencias reducidas y el amortiguamiento. La variacion presente en el
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programa del mismo, llamada PKNL, permite definir un Unico set en el cual se defina el
Mach, la densidad y la velocidad. Con este método no se devuelven los valores de los
autovalores y los resultados son presentados de forma conjunta para cada uno de los
modos de vibracidon calculado, no obstante, este método solo devuelve autovalores,

omitiéndose los autovectores[23]. El método es regido segun la siguiente expresion:

[MthZ + (th - %(ihhl) p+ (Khh - %pVZQilfh)] {un} =0 (3.33)

En la anterior expresion, My, es la matriz modal de masa, By, es la matriz de
amortiguamiento modal, K, es la matriz modal de rigidez, Q" es la matriz modal
aerodindamica de amortiguamiento, Q,’fh es la matriz modal aerodindamica de rigidez, p son

los autovalores y uy, es el vector de amplitud modal, o factor de participacién modal.

El segundo de ellos es el método americano, desarrollado por Air Materiel Command en
1942. En este método se introduce un rango de frecuencias reducidas y un set de
densidades y se calculan las velocidades, amortiguamientos, autovalores y autovectores
para cada uno de los valores de la frecuencia reducida fijados. Como se puede apreciar en
la expresion siguiente, la matriz de fuerzas aerodinamicas Qpj es dependiente del Mach y

de la frecuencia reducida[23]:

[—Mhha)z + ithO) + (1 + lg)Khh - (%pVZ) th(m, k)] {uh} =0 (334)

En esta expresioén los términos nuevos que requieren aclaracion sobre su propésito son w,

la frecuencia angular y g, el amortiguamiento estructural artificial.

Es posible realizar un estudio mediante el método americano de forma mas eficiente a
través de KE-method, en el cual se desprecian los amortiguamientos viscosos y se exige

solamente el retorno de autovalores, dejando de lado los autovectores.

Debido a ser el mas completo, para los propdsitos de analisis de este documento se utilizara

el método K, ya que permite la visualizacién de autovectores.
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3.4. METODO DE LOS ELEMENTOS FINITOS

La mayoria de los procesos fisicos, desde la propagacion de ondas hasta el comportamiento
de fluidos y estructuras, son regidos por ecuaciones diferenciales parciales (EDPs). Con el
avance de la tecnologia digital surgié la idea de resolver los procesos determinados por
este tipo de expresiones con la ayuda de ordenadores con el objetivo de resolver sistemas
mas complejos y de manera mads rapida. No obstante, los ordenadores trabajan con
paquetes discretos de informacion ya que no son capaces de resolver EDPs mediante
métodos analiticos, por ejemplo, realizan la integracién de una curva como la suma de las

areas de un numero determinado de superficies bajo la misma[24].

Figura 3.12 Ejemplo de aproximacion (rojo) a una funcion (azul) mediante MEF. Fuente:
[25]

Debido a ello surgid la necesidad de crear métodos numéricos que permitiesen realizar los
calculos necesarios manteniendo los resultados lo mas fiel posible a la realidad. La primera
instancia de este método surge en 1943 con la publicaciéon de un articulo escrito por el
matematico germano-americano Richard Courant, pero su método no llegd a
implementarse. En los afilos 50 el método de los elementos finitos comenzd a ser
desarrollado para su uso en andlisis de fuselajes y estructuras. Mas adelante, en los afos
60, su uso se propagd a la ingenieria civil y, gracias al aumento en la potencia de los

ordenadores, los tiempos de calculo disminuyeron enormemente[26].

La importancia de este método es inestimable, ya que simplifica enormemente analisis que

supondrian unos calculos practicamente inabarcables si tuviesen que ser realizados a
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mano. Ademas, gracias a las continuas mejoras al método, la precision del mismo ha
aumentado en gran manera y ha aumentado su alcance enormemente, ya que se ha pasado
del uso de superordenadores altamente especializados (aunque estos siguen siendo
utilizados para los casos mas complejos) a poder realizar modelizaciones desde nuestros

teléfonos moviles.

3.4.1 Bases del MEF

Un sélido, superficie o linea esta definido por un nimero infinito de puntos, cada uno de
ellos con propiedades distintas. EIl método de elementos finitos divide este conjunto de
puntos en elementos individuales y calcula las propiedades de cada uno de ellos. Estos
elementos poseen un numero determinado de lados y en cada vértice se ubica un

nodo[25]. En funcién del tipo de elemento se dividen en:

e Puntuales: Compuestos de 1 solo nodo. Suelen representar puntos de aplicacién de
una carga o una masa puntual. Por ejemplo, el centro aerodindmico de un perfil.

e Unidimensionales: Compuestos de 2 nodos. Representan elementos fisicos que
pueden ser aproximados a 1D, tal como los larguerillos.

e Bidimensionales: Compuestos de 3 nodos (triangulares) o 4 nodos (rectangulares).
Representan superficies, y son utilizados para modelizar placas, revestimientos e
incluso modelado de capas limite y modelos de transferencia de calor.

e Tridimensionales: Compuestos de mas de 4 nodos. Pueden adquirir numerosas
formas, tal como prismas, pirdmides, tetraedros o hexaedros. Son utilizados para

modelizar elementos estructurales sdlidos y también para mallado de capa limite.
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| 2D Elements

Triangular Rectangular Prismatic

3D Elements

A A

Tetrahedral Pyramidal Hexahedral

Figura 3.13 Tipos de elementos. Fuente: [25]

Cabe destacar que los lados de estos elementos no han de ser rectos, pueden tener
curvatura para adaptarse mejor a la forma del modelo. La unién de una cantidad finita de
estos elementos y nodos a lo largo de una superficie define su mallado. A mayor numero
de elementos mas exacto sera el modelo, pero mas complejo de calcular se volver3, siendo
lo ideal llegar a un punto medio que obtenga resultados buenos sin extender demasiado el

tiempo de computacion.

3.4.2 Calculo del MEF

Una vez mallado el cuerpo se inicia el calculo. El primer paso es convertir la EDP que rige el
comportamiento del cuerpo a su forma débil mediante el principio de los trabajos virtuales.
Esto se hace multiplicando ambos lados de la EDP por una funciéon arbitraria e

integrando([24].

w’' () =f(0) - [u"()v() = [ f)v(x) (3.35)

Esta expresion representa solo una funcién dependiente de X, pero el mismo principio se
cumple para Y y Z. A continuacidn, se definen funciones interpoladoras que relacionen los
elementos entre si y se obtienen las matrices de rigidez de los elementos, definidas de

forma genérica como:

[K1{u} = {f} (3.36)
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El altimo paso es la resolucidon del sistema de ecuaciones. Esto se puede conseguir
mediante un solver directo o iterativo. De este paso se obtienen los esfuerzos, rotaciones
y desplazamientos de cada uno de los nodos que componen el modelo en caso de andlisis
estructural. Es importante determinar si el analisis a realizar sera lineal o no lineal. Muchos
sistemas reales se comportan de forma no lineal, pero pueden ser estudiados como

sistemas lineales para disminuir el tiempo de calculo.

El postprocesado engloba la representacion grafica de los resultados y la interpretacién de
los mismos. A raiz de estos resultados se puede determinar necesario un refinamiento de

la malla o si es necesario modificar el material, los espesores, las tensiones aplicadas etc.

3.43 Convergencia del método

Como en cualquier método numérico, se debe comprobar la convergencia del método
utilizado. Una forma de comprobar esto en el método de elementos finitos es a través del
refinado de la malla. Si durante este proceso aumenta la exactitud de las soluciones, es
decir, convergen hacia el valor real, la solucidn es vdlida. Existen dos criterios para
determinar si el método converge: El criterio de la parcela y el criterio de

compatibilidad[27].

En ellos se selecciona un conjunto de elementos y se le somete a un campo de
desplazamientos conocido para la misma. Si la solucién dada por el calculo a través del MEF
se encuentra dentro de los margenes de tolerancia el modelo es apto. Existen dos criterios

dentro de este grupo.

El primero de ellos es el criterio de deformacidén nula (o cuerpo rigido), el cual estipula que
cuando los desplazamientos de los nodos de un elemento se corresponden con aquellos de
un cuerpo rigido todos los puntos de dicho elemento deben de tener una deformacién nula.

Es decir, el elemento puede rotar y desplazarse, pero no deformarse.
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El segundo de ellos es el criterio de deformacion constante, el cual establece que cuando
los desplazamientos de los nodos de un elemento se corresponden con aquellos de un
cuerpo con deformaciones constantes todos los puntos de dicho elemento deben tener

dicha deformacién constante.

Este criterio establece que los desplazamientos y las derivadas de los desplazamientos en
los puntos contenidos dentro de un elemento y en sus bordes deben ser continuos. Cumplir
con este criterio garantiza la convergencia, pero también se puede conseguir un modelo

convergente a través de elementos incompatibles.
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4. Metodologia

A continuacion, se definiran los métodos y técnicas utilizados para realizar el analisis. Se

describirdn los pasos seguidos y se adjuntaran imagenes de dichos pasos.

4.1. CARACTERIZACION DEL ALERON

El primer paso en el calculo es el desarrollo de un modelo del alerén y la metodologia de
calculo a utilizar. Para el dimensionado del alerdn se utilizaron las regulaciones técnicas

para el afio 2021 [14].

En la seccién 3.6 del documento de regulaciones técnicas se detallan los detalles, limites y

requisitos de los alerones trasero, de las cuales se deben destacar las siguientes:

e Laanchura total (incluyendo derivas laterales) del alerén trasero no debe de ser de
mas de 1050mm, con la anchura del alerén en si siendo de un maximo de 505mm
desde su eje central. Es decir, el perfil tendrd una envergadura de 1010mm como

maximo.
e Los pilones deben estar separados por un maximo de 840mm.
e Laanchura de los pilones no debe superar los 25mm.
e Laaltura total de toda la estructura no debe sobrepasar los 670mm

e Eldreade laproyeccidn lateral de las derivas laterales debe superar los 280000mm?
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Figura 4.1 Dimensiones del alerdén trasero segun la normativa de 2021. Fuente: [14]

Previo al dibujo del alerédn en Tornado se dibujé un boceto en AutoCAD. A raiz de este

dibujo se decidi¢ fijar el valor de la cuerda en 0.52m.

Figura 4.2 Alzado y perfil del alerén (Invertido respecto a X) en AutoCAD. Fuente:
Elaboracion propia

Como se puede apreciar en los planos, el alerén se encuentra rotado 180° respecto a su eje
X (en Autocad se trata del eje Z, pero se utiliza directamente el criterio de ejes de Tornado).
Se trata de una decisién deliberada, y el motivo por el cual se ha realizado se justificara en

la siguiente seccion.
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4.2. ANALISIS CON TORNADO

Una vez decididas las dimensiones del alerdn se procedié a su representaciéon en Tornado.
Tornado se trata de un método de Vortex Lattice implementado en Matlab y de libre
distribucidén, que permite calcular las fuerzas y momentos, asi como los coeficientes
aerodinamicos y derivadas de estabilidad de geometrias tridimensionales. Su desarrollo
comenzé en 1999 en el departamento de aeronautica del Real Instituto de Tecnologia de

Estocolmoy fue publicado en 2001. Fue parte del trabajo fin de master de Tomas Melin[28].

Command Window

> Tornado
- program start -

TCRMADC Version 136.007 Beta version
build 2021 12 10
Main Menu

Input operations.
[1]. Rircraft geometry setup
[2]. Flight condition setup
[3]. Change rudder setting
[4] . Move reference point

Lattice operations.
[5]. Generate lattice.

Computation operations.
[€]. Processor access

Post processing and interactive operations.
[7]. Post processing, Result/Plot functions
[B]. Eeyboard access

huxiliary operations.
[10]. About / Release Info
[100]. Help files
[0]. Exit Tornado

Ji Please enter choice from above:

Figura 4.3 Menu principal de Tornado. Fuente: Elaboracion propia

Con respecto a este trabajo, Tornado ha sido utilizado para el cdlculo de las fuerzas
aerodinamicas a las cuales es sometido el alerdn. Debido a que el programa esta pensado
para el calculo de superficies de sustentacion, el alerén tuvo que ser dibujado rotado 180°
respecto a su eje X. Esto resulta en valores positivos de la sustentacién, pero es solventado
invirtiendo el signo de las fuerzas aerodinamicas en el eje Y. Los resultados seran mostrados
con esta correccién ya realizada, de tal modo que representen el comportamiento real del

aleron.
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El primer paso que se tomé fue definir el nUmero de alas. Si bien los pilones no constituyen
un ala per se, para que se incluyan en la geometria han de ser incluidos en este paso.
Tornado permite definir media geometria y mediante simetria respecto al plano XZ crear

automaticamente el otro lado, por lo que se introdujeron 2 alas.

La primera de ellas fue el perfil alar. Para esta seccion se define un ala de envergadura
0.505m y cuerda 0.52m y se selecciona la opcion de simetria en torno al plano XZ. La
seleccion de perfil variara con las distintas configuraciones del alerén. Para el mallado de
esta seccion se seleccionan 10 paneles en la direccidn de la envergadura y 5 en la direccidn
de la cuerda. Puesto que el perfil se duplica en el otro lado del plano XZ, el nimero total de

paneles en la envergadura sera de 20, y su anchura sera de 0.0505m.

AVAILABLE AIRFOILS:

GM21mod.DAT Ne43418.DAT NL23009.DAT S5C20612.DAT b707d.dat
.. HSNO213.DAT N642010.DAT NLR1.DAT SC20614.DAT b707e.dat
12_JOUKCWSKI.DAT K720616.DAT NE42204,DAT ONERAME . DAT SC20706.DAT b737a.dat
€3(2)415.DAT K790312.DAT N642410,DAT RAE100.DAT 5C20712.DAT b737b.dat
CAST7.DAT K2820609.DAT Ne51012.DAT RAE101.DAT S5C20714.DAT b737c.dat
CLARKY.DAT KORN.DAT Ne51213.DAT RAE102.DAT S5C21006.DAT b737d.dat
D150 kink.dat LISS7769.DAT N652215.DAT RAE103.DAT SC21010.DAT cirecle.DAT
D150 root.dat LS10013.DAT RAE104.DAT SUPER11.DAT naca0012.DAT
D150_root.tXT L510417M.DAT RAE2822.DAT VEZBL32.DAT nacaQ018.DAT
DAELLl.DAT MH_84.DAT S9R. S5C20010.DAT VEZCAN.DAT naca4412.DAT
DAE21.DAT MS0313.DAT NeSAO12.DAT S5C20012.DAT VEZWLTR.DAT newabb.DAT
DAE31.DAT MS10313.DAT N663018 . DAT SC20406.DAT WILBYB.DAT nlf4lé.dat
DSMAS523.DAT MS10317.DAT N7472415.DAT SC20410.DAT WILBYC.DAT
EPP&62.DAT N001035.DAT NACA0012X.DAT 5C20412.DAT WILBYR.DAT
EPP74%.DAT N23008.DAT NL10414F.DAT 5C20414.DAT XFL
FOIL31.DAT N23018.DAT NL10416.DAT S5C20518.DAT b707a.dat
FX63137.DAT N63215.DAT NL11215F.DAT SC20606.DAT b707b.dat
GAWL.DAT N64210.dat NL20415,DAT SC20610.DAT b707c.dat

Enter profile filename from the list above (ex CLARKY.DAT)
OR any NACA four digits series numer (ex: 2412)
0 (zero) for a flat plate.

Figura 4.4 Seleccion de perfiles disponible en Tornado. Fuente: Elaboracién propia

La siguiente seccidn son los pilones, que son divididos en 3 secciones. Se mallan las tres
secciones con 5 paneles en la direccidn de la cuerda y 10 paneles en la direccion de la
envergadura para la seccion mayor y 5 para las otras dos. No obstante, estos pilones no
tienen ninguna funcién aerodindmica en el alerén disefiado, y sus Unicas funciones son
soportar la placa principal y evitar la formacidon de remolinos de punta alar. Puesto que los

pilones son placas planas, en la seleccion del perfil se introduce “0”.
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Puesto que los pilones serdn considerados como cuerpos rigidos sin masa, su contribucion
a la posicién del centro de gravedad es asumida como nula. Debido a ello, una vez dibujada

la geometria del alerdn se desplazé su centro de gravedad hasta el centro del perfil alar.

Debido a que los pilones son placas planas con dngulo de ataque O respecto al flujo, no
generan sustentacion y su contribucion a la resistencia se puede despreciar. El resultado
de esto es que se coloca el centro aerodinamico en el centro del perfil alar (a lo largo de la

coordenada 0 tanto en X como en Z) y al 25% de la cuerda.

Realizados estos pasos se definen las condiciones del estudio. Para poder comparar las
diferencias entre los distintos alerones proyectados se utilizé la misma velocidad, 100m/s
y no se dio ni angulo de ataque ni de resbalamiento. De esta forma, el estudio se equipara
al efecto que tendria con un coche viajando en linea recta, sin viento cruzado y con una
velocidad relativa respecto al aire de 100m/s o0 360km/h. Se ha seleccionado esta velocidad
debido a que es cercana al maximo alcanzado por estos coches. Ademas, aunque el
vehiculo no viaje exactamente a 100m/s, no es poco comun que alcancen 340km/h en
muchas de las rectas principales de los circuitos del calendario, por lo que una leve
contribucién de viento frontal bastaria para alcanzar las condiciones del estudio. A
continuacion, se selecciona “0” en la opcién de aplicar la correccidén de Prandtl-Glauert ya

que nos encontramos en régimen incompresible.
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[1]. Define new state
[2]. Load state
[3]. Save current state

[4]. Change angle of attack

[0]. Back / up menu

Please enter choice from above: 1

Blpha [degl: O
Beta [deg]: O

Roll angular velocity [deg/s]: O

Pitch angular velocity [deg/s]: O

Yaw angular velocity [deg/s]: O

Enter which type of speed you whish to enter:

International units:

[1].
[z].
[31.
[4].
[51.

True airspeed (TAS) at S5L

True airspesd (TAS) at altitude
Equivalent airspeed (EAS) at altitude
Calibrated air speesd (CAS) at altitude
Mach number at altitude

Imperial Units:

[e].

True airspesd (TAS) at altitude
. Equivalent airspeed (EAS) at altitude

[8]. Calibrated air spesd (CAS) at altitude

. Mach number at altitude

If unsure, select option number one.

Type of speed selection: 1

True airspeed [m/s]: 100

Apply Prandtl-Glauert Correction [0 11: 0
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[m/s]
[m/s, m]
[m, m/s]
[m, m/s]
(-, m]

[kcs, fr]
[kcs, fr]
[kcs, fr]
(-, ft]

Figura 4.5 Submenu de definicién del estado de la geometria. Fuente: Elaboracion propia

El ultimo paso es computar los resultados. De todos los datos aportados por Tornado nos

quedaremos con la distribucion de €, con el momento de cabeceo, el esfuerzo cortante y

con ForcePerMeter, el apartado en el cual se da la fuerza por unidad de longitud en cada

panel del alerdn.

|El geo Ix1
[E]| lattice 1x1
|E] ref %15
|E| results 1x1
|E| state Tkl

Figura 4.6 Fichero de resultados generado por Tornado. Fuente: Elaboracién propia

4.3. ANALISIS ESTRUCTURAL CON NASTRAN-PATRAN

Una de las empresas lideres en el campo del analisis estructural mediante MEF es MSC a

través de sus programas NASTRAN y PATRAN. NASTRAN se encarga de la parte de calculos,
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mientras que PATRAN es un programa de CAE (Computer Assisted Engineering) que sirve
de interfaz para visualizar y crear los modelos y calculos realizados en NASTRAN. Es decir,

PATRAN es el pre y postprocesador, mientras que NASTRAN realiza todos los calculos.

NASTRAN surgié a partir de un contrato otorgado por NASA conjuntamente a MSC (The
MacNeal-Schwendler Corporation por aquel entonces) y CSC (Martin Baltimore and
Computer Sciences Corporation) para desarrollar un software de MEF. De ahi viene el

nombre del programa, son las siglas de NASA Structural Analysis.

A medida que el rendimiento de los ordenadores aumentaba fue aumentando la demanda
de herramientas de pro y postprocesado. MSC estaba teniendo problemas con su propio
programa, y en 1994 adquirié PDA engineering, que habian creado PATRAN a finales de los
afios 70 y ya por entonces era utilizado de forma conjunta con NASTRAN. De este modo,
ambos programas quedaron englobados bajo MSC, la cual fue vendida a la empresa sueca

Hexagon AB en 2017[29].

Como se ha mencionado anteriormente, los pilones son considerados como cuerpos rigidos
sin masa, y por tanto no participardn en la dindmica estructural del modelo. Por ello los
encastres del perfil seran definidos como empotramientos. Ademds, debido a la resistencia
de los materiales utilizados y la pequeia magnitud de las cargas a las cuales estd sometido

el alerén no se utilizaron larguerillos para el mismo.

4.3.1 Definicion de la geometria

El estudio en NASTRAN-PATRAN comienza con la importaciéon de la nube de puntos

obtenida de laweb http://airfoiltools.com que define el perfil a PATRAN. Una vez realizado,

se definen dos curvas spline, una para el extradds y otra para el intradds, que engloben

dichos puntos.
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Figura 4.7 Nube de puntos y splines del NACA2412. Fuente: Elaboracién propia

A continuacion, se definen dos curvas, colocadas al 15% y al 65% de la cuerda del perfil. Se
utiliza el comando break en el punto de corte con los spline y asi se divide cada uno de ellos
en tres secciones. A partir de estas dos curvas y las secciones centrales de los spline se crea
una superficie mediante Surface trimmed. Estas superficies supondran las costillas del
modelo. Esta superficie es copiada a intervalos equivalentes a la anchura de los paneles
definidos en Tornado hasta crear 21 superficies. Estas superficies son unidas entre si por
curvas ubicadas en sus vértices. A partir de estas curvas, y de nuevo con Surface trimmed,

se crean los largueros del alerén.

El mismo método es utilizado con las curvas resultantes del break de los spline tanto en el
borde de ataque como en el borde de salida. Una vez realizado este paso se crea el
revestimiento de los bordes de ataque y salida utilizando Surface Edge. El revestimiento de

la seccion central del perfil también es creado de esta manera.
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Figura 4.8 Visualizacién de las superficies creadas en PATRAN. Fuente: Elaboracién propia

Una vez creada la geometria se definen los materiales con los cuales esta construido el

aleron.

4.3.2 Materiales utilizados

El material predominante en el deporte de motor es la fibra de carbono, gracias a sus
excelentes caracteristicas mecanicas y bajo peso. Debido a ello, el alerén disefiado sera
realizado en fibra de carbono. No obstante, y a modo de comparacién, se decidié realizar
una de las variantes utilizando otro material con un uso muy extendido en el sector
aeroespacial, el aluminio. En concreto se utilizara aluminio 7075, de uso estructural en

costillas y largueros de alas y alerones.

El aluminio es un material isotrdpico, sus propiedades mecanicas son independientes de Ia
direccién en la cual se apliqguen esfuerzos. Las propiedades de la aleacién 7075 son las

siguientes[30]:
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Tabla 4.1 Propiedades del aluminio 7075. Fuente: Elaboracién propia

Mddulo de elasticidad, E (GPa) 71,7

Coeficiente de Poisson, v 0.33

Mddulo de cizalladura, G (GPa) 26,95

Densidad, p (kg/m3) 2800
Coeficiente de expansion térmica, a; (1/K) 2.35-10°

La manera de introducir esta aleacién en PATRAN es mediante el comando Isotropic, en el

menu Properties.

Como ya se ha comentado anteriormente, el material mas utilizado en la Formula 1 es la
fibra de carbono, y por ello éste fue el material final seleccionado. Los materiales tipo
composite son, por lo general, ortotrdpicos, es decir, presentan propiedades distintas en
funcién de la direccion en la cual se apliquen. Las propiedades de la fibra seleccionada son
fueron obtenidas del fabricante Goodfellow[31]. El primer paso fue introducir las
propiedades de la fibra de carbono como material 2D anisotrdpico en el menu Properties.
El composite fue generado a partir de la opcién Composite 2Laminate, de nuevo en el
menu Properties. En esta opcidn se especifica el nUmero de capas, el material que compone
cada capa, el espesor de cada capa y la orientacién de las fibras. Se utilizan 4 capas

orientadas a 0, 30, 60 y 90 grados.
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Laminated Composite -

Stacking Sequence Convention Offset

Stacking Sequence Definition
Input Data

Auto Highlight  |Import/Export...
fearbono
Material Name Thickness Crientation Global Fly ID
1 fearbono 1.000000E-3 0.000000E+0 ]
2 fearbono 1.000000E-3 3.000000E+1
3 fearbono 1.000000E-3 5.000000E+1
2 fearbono 1.000000E-3 9.000000E+1
Set Thickness = for ALL Layers of “fcarbono™
Total Thickness in Stacking Sequence = 00040000002 Plies in Stacking Sequence = 4
¢! Above
[Delehe Selected Rows] [ Insert 1 Rows
Below
[ Show Laminate Properties. .. ] I Clear Databoxes

Figura 4.9 Laminado de la fibra de carbono que compone el revestimiento. Fuente:
Elaboracion propia

El paso siguiente es la aplicacion de los materiales a las distintas superficies del alerén. Se
realizdé una distincion entre el revestimiento y costillas/largueros, debido a que estos

ultimos deben soportar la amplia mayoria de las cargas a las cuales es sometido el alerén.

Las costillas y larguerillos se definen como paneles bidimensionales. Se selecciona la opcion
2D-2Shell. Para el uso de aluminio 7075 se utilizan las opciones
thin homogeneous ?standard formulation, mientras que para la fibra de carbono se
selecciona la opcidn thin 22laminate 2standard formulation. El espesor en ambos casos
serd de 1cm (en el caso de la fibra de carbono este espesor viene dado por el laminado,
siendo el espesor de cada una de las capas de 0.25cm, mientras que para el aluminio hay

gue definirlo).

El revestimiento es definido exactamente igual a las costillas y larguerillos, pero en este

caso el espesor sera de 0.4cm.
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4.3.3 Mallado del alerén

El mallado del alerén es critico en la evaluacidon del efecto que tienen las fuerzas
aerodinamicas sobre el mismo. Para todos los modelos proyectados el mallado se realiza
mediante la opcidn Mesh DSurface. A través de esta opcion se seleccionan las superficies
a mallar. Los elementos seleccionados para la malla son rectdngulos. Se utilizan las
siguientes opciones: Quad IsoMesh 2>Quad4. Estas opciones son utilizadas para todas las
superficies del alerén. A continuacidn, se han de eliminar los nodos coincidentes mediante
la herramienta Equivalence 2All DTolerance Cube. Es importante comprobar que este
proceso se haya realizado de forma correcta mediante el uso de la herramienta Verify. Al
utilizarla solo deberan aparecer lineas amarillas en aquellas zonas donde los bordes de los
elementos no estén en contacto con otro elemento. De este modo se asegura la

continuidad del mallado.

Figura 4.10 Resultados del comando verify, las lineas indican los extremos libres del
mallado. Fuente: Elaboracién propia

Una vez mallado el alerdén se crea un conjunto de puntos situados en el 25% de la cuerda
del alerdn entre cada una de las costillas del mismo. Este punto constituye el centro
aerodinamico de cada uno de los paneles definidos en Tornado, y sera el punto donde se
apliquen las fuerzas y momentos en el modelo de PATRAN. Para relacionar las magnitudes
aplicadas en estos puntos con los elementos circundantes se ha de crear primero un nodo
en cada uno de ellos. Una vez realizado se selecciona un MPC (Multipoint Constraint) que

lo relacione con los puntos de su entorno imponiendo una relacion lineal con los grados de
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libertad de los mismos. El tipo de MPC seleccionado es RBE3, debido a que permite
distribuir la carga aerodindmica del modelo generado en Tornado sin dotar a la estructura
de rigidez afiadida, de tal modo que el modelo se comporta de forma mas fiel a la realidad.
Cada uno de los centros aerodinamicos es unido a las costillas y largueros inmediatamente

adyacentes al mismo, asi como al revestimiento central.

Figura 4.11 Detalle de RBE3 y los nodos a los cual se une. Fuente: Elaboracién Propia

4.3.4 Fuerzas y condiciones de contorno

Una vez mallado el alerdn se procedié a definir las condiciones de contorno y la distribucidn

de fuerzas en el alerdn. Este proceso fue realizado desde el menu Loads/BCs.

Primero se definieron las condiciones de contorno, las cuales suponen los empotramientos
de los encastres. En Create 2Displacement Nodal se introducen valores nulos para
translaciones y rotaciones. Al seleccionar la regién de aplicacién se escoge la opcién FEM
de tal modo que el empotramiento se coloque en los nodos en vez de en los vértices de las

superficies. Se seleccionan los nodos de los extremos del alerdn y se aplican los cambios.

Las fuerzas son creadas mediante Create 2Force Nodal. Se crean 10 fuerzas distintas
(existen 20 puntos de aplicacion, pero puesto que la sustentacién es simétrica respecto al
eje simplemente se seleccionan 2 puntos de aplicacion) y se introduce de forma vectorial

la fuerza. Esta opcidon también permite afadir los momentos.
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Action:  |Create ~ Action:
Object:  |Displacement ~ Object:
Type: Modal ~ Type:

Option: |Standard ~

Current Load Case: Current Load Case:
Default. .. ] [ Default...
Type: Static Type: Static
Existing Sets Existing Sets
Empotramiento FN F1 Y
F10 T
F2
3 F3 =
3 F4
F5
F& -
F7 -
: F8 ’
-

Figura 4.12 Submenus de creacién de fuerzas y desplazamientos. Fuente: Elaboracién
propia

4.3.5 Andlisis del modelo y generacion de resultados

El ultimo paso consiste en analizar el modelo y obtener los resultados. En el apartado
Analysis 2Entire model 2Full run se selecciona el tipo de solucidn a realizar, siendo esta la
lineal estatica, mediante SOL101. Los datos de PATRAN son entonces exportados
automaticamente a NASTRAN, donde se hace el analisis. Se genera un fichero .dbf que
contiene los datos del modelo, un fichero .f06 en el cual se detallan los resultados y un
fichero solucién .h5. En Access Results DAttach HDF5 DResult Entities se seleccionan las

soluciones generadas.
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MSC.Nastran
Solution Type

Solution Type:

(3] LINEAR STATIC

(2] NONLINEAR STATIC

| NORMAL MODES

(Z) BUCKLING

(2 COMPLEX EIGEMVALUE
(2) FREQUENCY RESPONSE
) TRANSIENT RESPONSE
() NONLINEAR TRAMSIENT
(2] TMPLICTT NONLINEAR
(Z) DDAM Solution

[ Select ASET/QSET... |

[ Solution Parameters. .. ]

Solution Sequence: 101

Figura 4.13 Submenu de seleccién de soluciones en PATRAN. Fuente: Elaboracion propia

Por ultimo, los valores numéricos y las representaciones graficas del modelo son

consultados en el menu Results.

Action:

B &

Select Result Cases
SC1:DEFALULT, Al:Static subcase
L
-
Select Fringe Result
Constraint Forces, Rotational -
Constraint Forces, Translational |;
Displacements, Rotational
Displacements, Translational A4
Stress Tensor,
Select Deformation Result
Constraint Forces, Rotational -
Constraint Forces, Translational |;
Displacements, Rotational
Displacements, Translational -

Figura 4.14 Submenu de resultados. Fuente: Elaboracion propia
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4.4. ANALISIS AEROELASTICO CON FLIGHTLOADS

Entre los complementos disponibles para PATRAN existe la herramienta FLIGHTLOADS, que
permite hacer analisis aeroeldsticos de los modelos planteados. Al igual que la comparacion
entre materiales, que solo se realizé para el alerdon con un perfil NACA2412, este estudio
fue realizado para dicho caso. El funcionamiento basico de este complemento consiste en
la creacién de un modelo aerodinamico y su unién al modelo estructural mediante el uso
de uno o mas splines. Por ello, el primer paso realizado fue la importaciéon del modelo

estructural al complemento FLIGHTLOADS.

Flightloads
Flight Loads Dynamics
¢! Aero Modeling

Aerodynamics
Aeroelasticity
Results Browser
Import/Export
Options

Current SuperGroup
AgroSG20

Flat Plate / Elemental

Aero Madeling
Model Management...

‘ Flat Plate Aero Modeling... |

‘ Control Devices... |

‘ Aero Menitor Points. .. |

FL Flightloads

Figura 4.15 Menu principal de FLIGHTLOADS. Fuente: Elaboracion propia.

4.4.1 Creacion del modelo aerodinamico

El perfil serd modelado como una placa plana, de tal forma que concuerde con los

resultados obtenidos de Tornado. Por ello en el submenu Aero Modelling, dentro de la

opcion Flat Plate Aero Modelling se selecciona la opcion Create 2Lifting Surface 24 Points
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y se escogen las cuatro esquinas del perfil para definir la placa plana. A continuacién, dentro
del menu Mesh Control, se seleccionan 20 paneles en el sentido de la envergaduray 5 en
el sentido de la cuerda, de tal forma que el mallado en FLIGHTLOADS y en Tornado sea el

mismo.

Los siguientes pasos son todos realizados dentro del submenu Aerodynamics. En la seccidon
Global Data se introducen la cuerda, envergadura y densidad de referencia, y el programa

calcula automaticamente la superficie de referencia.

Aero Model: Aero5G2D led]
* Full Model Half Model
Aerodynamics
Reference Span (Full)
Reference Chord
0.52 | [cae.)

Calculate Reference Area

Reference Area (Full Vehide)

Rigid Body Coord Frame
Coord 0

Densities: [SL kg/m~3 ~

Reference Density
1.226

| oK | | Cancel |

Figura 4.16 Menu Global Data con los datos pertinentes introducidos. Fuente: Elaboracién
propia.

En la seccion Steady Aerodynamics, dentro de Create >Pressure/Q 2Aero, se define la
distribucién de presiones de la superficie. Primero se define un vector, en el cual se indica
el numero Mach de vuelo, el dngulo de ataque, resbalamiento y las velocidades angulares
de cabeceo, alabeo y guifiada. Para el caso de estudio, el Mach es de 0.2941 vy los dngulos
y velocidades angulares son nulas. A continuacién, se define la distribucién de coeficientes
de presidon. Entrando en el apartado FEM dependent data, se asigna a cada uno de los
elementos el coeficiente de presiones correspondiente extraido de Tornado. Este campo

de presiones es introducido en la opcidn Bottom Surf Pressure/Delta.
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Steady Aerodynamics

Existing Vectors

Vector Name
Velodd

Contral Vector...

Pressure Data
Top and Bottom Surf Pressure

Bottom Surf Pressure/Delta
f:Delta_cp

Spatial Fields
Delta_cp

l FEM Dependent Data ... ]

Figura 4.17 Menu de creacién de fuerzas aerodinamicas estacionarias. Fuente: Elaboracién
propia.

El dltimo paso en la definicién del modelo aerodindmico consiste en la creacion de las
frecuencias reducidas en las cuales realizar el estudio. Para ello, dentro de Unsteady
Aerodynamics se crea un set Mach-frecuencia. EIl Mach de estudio se selecciona en 0.3

como aproximacion y se escogen 25 frecuencias ubicadas en el intervalo 5-0.125.

4.4.2 Creacion del modelo aeroelastico

Una vez definido el modelo aerodindamico se crea el modelo aeroelastico. Para ello se acude
al submenu Aeroelasticity. Dentro, se entra en Struc. Monitor Points y salta un desplegable
donde se permite definir los puntos de control y los nodos que controlan. Como puntos de
control se seleccionan los centros aerodinamicos ubicados entre cada costilla, ya que en
ellos se aplicaran las fuerzas aerodinamicas, y los nodos que controlan son aquellos que

pertenecen a las costillas y revestimiento inmediatamente adyacente a los mismos.

Tras ser definidos, se crea el Spline que una los modelos aerodindmico y estructural. Para
ello se acude a Aero-Structure Coupling, y dentro se selecciona Create2Surface

Spline 2Thin Plate. Se asigna un nombre al spline y se seleccionan los nodos estructurales
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y aerodindmicos a unir. Una vez realizado, en Verify 2Displacement 2Animate, se puede
comprobar que el acoplamiento entre ambos modelos es correcto gracias a que esta
herramienta permite ver como el spline se ajusta a los distintos modos normales de

vibracién de la estructura.

Object:  |Surface Spline ~
Type: Thin Plate ™

{ Existing Surface Splines ...
Thin Plate Name
Spline_2

Structural Nodes

Select Structural Nodes ...
Structural Nodes and Groups

Node 1:1364 1366 1367 1370 1371 +
1374 1375 1378 1379 1382 1383
1386 1387 1390 1391 1394 1395
1398 1399 1402 1403 1406 1407

1410 1411 1414 1415 1418 1419
1422 1423 1426 1427 1430 1431
1434 1435 1438 1439 1442 1443
1446 1447 1450 1451 1454 1455 i

Aero Grids

Select Aero Grids ...

Aero Grids and Components

Element 100001:100100

[ InputData ... ]

[ Repant | [ CearFom |

l Apply ] l Close J

Figura 4.18 Menu de creacion de Splines, con las opciones utilizadas seleccionadas. Fuente:
Elaboracion propia.

Tras verificar que el spline se ajuste correctamente a lo deseado, dentro de Aeroelastic Model se
define el modelo definitivo. Se selecciona el grupo aerodindmico (la superficie definida en 4.4.1), el

modelo estructural importado y el spline creado.

4.4.3 Andlisis aeroeldstico y generacion de resultados

Tras definir las condiciones anteriores, se procede a realizar el analisis. Para ello se acude
dentro de Aeroelastic Model al menu Analysis. Se selecciona la opcidn Flutter para el
método de analisis y se crea el caso mediante Subcase Create. Dentro del menu que se abre

se entra en Mach-Frecuency Pairs y se selecciona el set creado en 4.4.2. En Flutter
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Parameters se selecciona el método K. Se selecciona una ratio de densidades, fijado en 1,
y se crea un set de frecuencias reducidas a estudiar, para el cual se fija el rango 5-0.001, de
tal modo que coincida con el par Mach-frecuencia, pero con mas elementos. En Output
Requests se determinan los pardmetros que queremos que devuelva NASTRAN a parte del
estudio aeroelastico, en este caso los autovalores. Una vez creado el caso de estudio se
ejecuta el estudio, cuyo tiempo de computacidn es notablemente superior al caso

estructural.

Para visualizar los resultados creados en PATRAN se acude al menu Results Browser, dentro
de este se entra en Access Results Data 2Attach XDB ?Results Data y en Select File se
selecciona el fichero .XDB creado por NASTRAN. Dentro del propio menu Results Browser
se accede al menu Results, donde podemos visualizar los autovalores de los modos de

vibracion del alerdn.

Las velocidades de flameo y divergencia pueden ser visualizadas a partir del archivo .f06.
Con el método utilizado los resultados son agrupados en funcién del valor de K con el que
hayan sido creados, es decir, los resultados del primer modo de vibracidn se encontraran
en el primer lugar de cada lista de K, los del segundo en segundo puesto y asi
sucesivamente. A raiz de estos resultados se compone la grafica V-g de los modos de
vibracion, de donde se extraen los valores de las velocidades de flameo y de divergencia,

gue se producen cuando el amortiguamiento pasa de ser negativo a ser positivo.

KFREQ 1./KFREQ VELOCITY DAMPING FREQUENCY COMPLEX  EIGENVALUE
0.1250 8.0000000E+00 1.6082877E+03 -2.8529379E-02 1.2306103E+02 -2.2930063E+01 1.6077972E+03
0.1250 8.0000000E+00 1.8416076E+03 -6.3576663E-02 1.4091392E+02 -5.8394211E+01 1.8388244E+03
0.1250 8.0000000E+00 2.0997633E+03 -2.5292630E-02 1.6066717E+02 -2.6543656E+01 2.0992598E+03
08.1250 8.0000000E+00 2.3162842E+03 -1.7282353E-02 1.7723466E+02 -2.0011686E+01 2.3160249E+03
0.1250 8.0000000E+00 2.6350204E+03 -1.3222334E-02 2.0162333E+02 -1.7418657E+01 2.6348477E+03
8.1250 8.0000000E+00 3.0695555E+03 -1.8534277E-02 2.3487256E+02 -1.6166653E+01 3.0694277E+03
0.1250 £.0000000E+00 3.2301215E+03 -3.3742379E-01 2.4715856E+02 -5.0935176E+02 3.1026803E+03
0.1250 8.0000000E+00 3.8400652E+03 2.7255962E-01 2.9382950E+02 5.0036235E+02 3.7385488E+03
08.1250 8.0000000E+00 6.1938228E+03 2.0030207E-02 4.7393150E+02 6.2016228E+01 6.1928912E+03

Figura 4.19 Datos del archivo .fO6 para una frecuencia reducida de 0.1250. Fuente:
Elaboracion propia.

Noel Sierra Lobo



Pagina 70 de 139

5. Resultados

A continuacion, se expondrdn los resultados obtenidos del analisis de las distintas variantes

del aleréon y se compararan entre si.

5.1. CONFIGURACION DE BAJA CARGA AERODINAMICA

La primera configuracién en ser disefiada fue la de baja carga aerodindmica. El perfil
seleccionado para este propdsito fue un NACA2412, ya que posee una curvatura pequefia
y es relativamente poco espeso, por lo cual tampoco tiene un coeficiente de resistencia

parasita alto.

Los perfiles NACA fueron creados por el Comité Asesor Nacional para la Aeronautica
(National Advisory Committee for Aeronautics) con el propdsito de crear un catdlogo que
contuviese una serie de perfiles mejores a los utilizados por la época. Dicho catdlogo fue

publicado en 1933 y contenia una serie de 78 perfiles[32].

Los perfiles NACA se agrupan en dos grandes familias, la de 4 digitos y la de 5 digitos, como
se puede apreciar, el perfil NACA2412 pertenece a la primera de ellas, la cual tiene las

siguientes caracteristicas[33]:

e El primer digito describe la curvatura maxima como un porcentaje de la cuerda.

e El segundo digito describe la distancia respecto al borde de ataque en la cual se
presenta la maxima curvatura, en décimas de porcentaje de la cuerda.

e Los ultimos dos digitos representan el espesor maximo del perfil como porcentaje

de la cuerda.

Por tanto, podemos ver que el NACA2412 tiene una curvatura maxima del 2%, la cual se

ubica al 40% de la cuerda y su espesor maximo supone un 12% de la cuerda del perfil.
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Figura 5.1 Perfil NACA2412. Fuente: [34]

5.1.1. Resultados de Tornado

La geometria fue realizada en Tornado siguiendo los pasos descritos en 4.2. Para este caso
se selecciond el perfil NACA2412 y no se le dio torsién. Asimismo, la cuerda del perfil es

constante y no posee dngulo de diedro ni de flecha.

3D wing and partition layout

0.4 —
0.35 —
0.3 —
0.25 —
02—
0.15 —|

0.1 —

Aircraft body z-coordinate

0.05 —

/

-0.05 —

01—

0.6 04

04 0.4

Aircraft body x-coordinate
Aircraft body y-coordinate

Figura 5.2 Geometria en Tornado, donde el punto negro indica el centro de gravedad.
Fuente: Elaboracion propia

Como se puede apreciar en la imagen superior y tal y como ha sido mencionado
anteriormente, el alerdn se encuentra rotado de su posicidn real 180° alrededor del eje X.
Debido a ello los signos de la sustentacion y de los momentos flectores, asi como de los

esfuerzos cortantes, han de ser invertidos. Para facilidad de analisis los resultados se
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mostraran ya con estos cambios realizados. Cabe destacar que a partir de este momento
cualquier magnitud relacionada con la sustentacion pasara a ser nombrada por downforce.

De Tornado se obtiene la siguiente tabla:

Tabla 5.1 Resultados para el caso de baja carga aerodinamica. Fuente: Elaboracion propia

C, -0.0968
Cp 0.002
Downforce (N) -311.3400
Resistencia (N) 6.4337
Pitching moment (Nm) 111.0902
Cuerda de referencia (m) 0.52
Envergadura de referencia (m) 1.01
Superficie de referencia (m?) 0.5252

Uno de los resultados que devuelve Tornado es el valor del C; en cada uno de los paneles

en la direccidn del eje Y. La distribucidn que sigue adquiere la siguiente forma:

Distribucion de CL alo largo del perfil

0.06 |
0.07
0.08 «
0.09 \

0.1¢ F

011 \ e

y [m]

Figura 5.3 Distribuciéon del coeficiente de sustentacion a lo largo del perfil NACA2412.
Fuente: Elaboracion propia
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Como se puede apreciar, es una semielipse inversa, resultado a esperar ya que nos
encontramos ante un ala invertida con doble encastre.
Tornado también nos da el valor del esfuerzo cortante en cada uno de los paneles en el

sentido de la envergadura, obteniéndose la siguiente gréfica:

Esfuerzo cortante a lo largo del perfil
300 : : : - - ; : : :
PR
e
200 R _
|
o R
| N
100 | 0 1
| \\\
3 | -
| . I
g Of | T
= N |
%) 2§
-100 \ .
N |
e |
N '
200 | e | |
\\
G~
300 . ) . . A ' . . )
05 04 -03 -02 -01 0 01 02 03 04 05
y [m]

Figura 5.4 Esfuerzo cortante en el perfil NACA2412. Fuente: Elaboracion propia

En la grafica superior ha de notarse que la curva deberia ser vertical en torno a y=0, pero
debido al uso de paneles en vez de un método analitico este no es el caso. También se

obtiene la distribucion del momento flector en cada uno de los paneles del perfil:
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Figura 5.5 Momento flector en el perfil NACA2412. Fuente: Elaboracion propia

De forma similar a la grafica en el esfuerzo cortante, el uso del mallado conlleva que la

curva del momento flector sea distinta a su distribucion real, ya que la region plana central

se debe a que los paneles ubicados a sendos lados de y=0 poseen el mismo momento

flector. Si se aumentase el nimero de paneles dicha regién plana seria mucho menor.

El dato ForcePerMeter otorgado por Tornado es de especial importancia, ya que constituye

la base de las fuerzas y momentos que seran introducidos en Patran. A partir de este dato

se obtiene la fuerza a la que estd sometida cada seccién entre costillas (multiplicando el

valor por la distancia entre costillas, 0.0505m) y los momentos en las mismas (a raiz de

multiplicar la fuerza por la distancia al encastre). Estos datos se recogen en la siguiente

tabla:
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Tabla 5.2 Fuerza por unidad de metro, fuerza y momento en NACA2412 Fuente:

Elaboracion propia

ForcePerMeter (N/m) | Fuerza (N) Momento (Nm)
399.6587341 -20.18276607 1.019229687
451.0157069 -22.7762932 2.300405613
478.6603559 -24.17234797 3.662110718

500.306507 -25.2654786 5.103626678

516.6556546

-26.09111056

6.588005415

528.6255151 -26.69558851 8.088763319
537.1527615 -27.12621446 9.58911681
542.9718509 -27.42007847 11.0777117

546.5922067

-27.60290644

12.54552098

548.3279587

-27.69056191

13.98373377

548.3279587

-27.69056191

13.98373377

546.5922067

-27.60290644

12.54552098

542.9718509

-27.42007847

11.0777117

537.1527615

-27.12621446

9.58911681

528.6255151

-26.69558851

8.088763319

516.6556546

-26.09111056

6.588005415

500.306507 -25.2654786 5.103626678
478.6603559 -24.17234797 3.662110718
451.0157069 -22.7762932 2.300405613
399.6587341 -20.18276607 1.019229687

TOTAL -510.0466924 147.9164494

A partir de los datos anteriores también se trazé la distribucidn de la fuerza por unidad de

metro:

Fuerza por unidad de metro a lo largo del perfil

ForcePerMeter [N/m]

05 -04

03 -02 -0.1 0 0.1 0.2
y[m]

03 0.4 0.5

Figura 5.6 Fuerza por unidad de metro en NACA2412 Fuente: Elaboracion propia
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Tornado también nos permite ver la distribucion de los coeficientes de presidn, donde se
aprecia que el valor del coeficiente es negativo en los paneles que componen la placa
principal, lo cual se corresponde con lo esperado. Nétese que en este caso la configuracion

mostrada es la del alerdn tal y como nos lo muestra Tornado, es decir, sin haberlo rotado.

Delta cp distribution

Figura 5.7 Distribucion coeficientes de presién en NACA2412. Fuente: Elaboracion propia.

5.1.2. Resultados con NASTRAN-PATRAN

Una vez obtenidos los resultados en Tornado se procedié a crear el modelo del alerén en
PATRAN. Como se ha comentado anteriormente, esta primera configuracién ha sido
realizada tanto en aluminio 7075 como en fibra de carbono, de tal modo que también se
compararan los comportamientos de los materiales entre si. Nétese el cambio de
nomenclatura en ejes; el eje Y pasa a ser el eje Z y viceversa. De seguir los pasos descritos

en 4.3 se obtiene la siguiente geometria:
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Fuente: Elaboracion propia
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Se anaden las fuerzas, momentos, empotramientos y MPC
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Figura 5.10 Detalle de fuerzas, momentos, empotramiento y MPC del alerén con

NACA2412. Fuente: Elaboracién propia

isis

a

Esta distribucion de fuerzas y momentos se hace acorde a la Tabla X.X. Se ejecuta el an

y se obtienen los resultados.

Deformaciones

Las deformaciones para ambos materiales son las siguientes
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Patran 20211 (Student Edition) 18-Jun-22 22.08.03 g@
Fringe: SC1:DEFAULT, A1:Static subcase, Displacements, Translational, Magnitude, (NON-LAYERED)
Deform: SC1:DEFAULT, A1:Static subcase, Displacements, Translational,

default_Fringe
Max 4.45-05 @MNd 5137
Min 0. @Nd 21
default_Deformation
Max 4.45-05 @Nd 5137

Figura 5.11 Deformaciones del modelo constituido de aluminio 7075, NACA2412. Fuente:
Elaboracion propia

Patran 2021.1 (Student Edition) 13-Jun-22 22:49:23 %ﬁ
Fringe: SC1:DEFAULT, A1:Static subcase, Displacements, Translational, Magnitude, (NON-LAYERED)

Deform: SC1TDEFAULT, A1:Static subcase, Displacements, Translational,
5.38-09]

5.02-05)
4.66-05]
4.30-05
3.94-05
35805
32305
2.67-05)
251-05f
2.15-09)
1.78-05]
1.43-05]
1.08-05f
717-08)

3.58-06}
0

L1
e
default_Fringe
Max 5 38-05 @Nd 5137
Min 0. @Nd 21

default_Deformation
Max 5.38-05 @Nd 5137

Figura 5.12 Deformaciones del modelo constituido de fibra de carbono, NACA2412.
Fuente: Elaboracion propia

Como se puede apreciar, las deformaciones en el alerén construido con fibra de carbono
son mayores que en su analogo de fibra de carbono. No obstante, en ambos casos son
extremadamente pequenas, de tan solo unas pocas milésimas de milimetro, por lo cual no
existe riesgo de incumplir las regulaciones. Se aprecia que en ambos casos la deformacién
maxima se encuentra proxima al borde de ataque del perfil, hecho esperable ya que las

cargas se aplican en el centro aerodindmico y por tanto esta zona se encuentra préxima al
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punto de aplicacion de las fuerzas y momentos aerodinamicos. Ademas, el borde de salida
sufre una deformacion en la direccién contraria al borde de ataque, la cual es provocada

por los momentos ubicados en el centro aerodindamico.

Estreses en largueros

A continuacion, se realiza el analisis de los estreses presentes en los largueros mediante los
criterios de Tresca, von Mises y de maximos principales. Para la fibra de carbono se
selecciond la opcidén que permite ver el valor maximo de los estreses de entre todas las

capas para asi tener visién de cudles son las zonas mas criticas.

Patran 2021 1 (Student Edition) 13-Jun-22 22:30:23 @
Fringe: SC1DEFALLT, A1:Static subcase, Stress Tensor, , Trasca, At Z1

44240
41440
3 85+01
3.56+0)!
2.26+0)1
289401
271401
24240
2 14401
1.85+0
157+0
1.28+0
9 95+0!

7 08+0°

42340

L 1.38+0

—z defeult_Fringe?
Men 4 42406 @Nd 3929
Min 1 38+05 @Nd 1362

Figura 5.13 Estreses en largueros segun el criterio de Tresca, aluminio 7075, NACA2412.
Fuente: Elaboracion propia
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Patran 20211 (Student Edition) 13-dun-22 22.57:51 R}Zj
Fringe: SCT.DEFAULT, A1:Stalic subcase, Stress Tensor, , Tresca, 4 of 4 layers (Madmurm)

244+0
22940
2.13+0
19740
182+0
1 66+0
151+0
135+0
1.19+0
1.04+0
88240
7 26+0:
5.70+0
4.14+0

25840

L 10240
Tz default_Frings2

Max 2 44+08 @G 4538

Min 1.02+05 @Nd 4269

Figura 5.14 Estreses en largueros segun el criterio de Tresca, fibra de carbono, NACA2412.
Fuente: Elaboracién propia

Se puede apreciar que en el alerén en fibra de carbono las tensiones maximas segun Tresca

tienen un valor que es la mitad de grande de aquel en el alerdn de aluminio.

Patran 20211 (Student Edition) 13-Jun-22 22:26:22 @
Fringe: SCTDEFAULT, A1:Static subcase, Stress Tensor, , von Mises, AtZ1

3 84+01
3 59+01
3 34+01
3.00+01
2.85+0)
2.60+01
2.35+01
2.10+01
1.85+0
161+0
1.36+0
1.11+0
8 63+0)

6.15+0

3B7+0

’ 1.19+0
—z default_Fringe2
Max 3.34+06 @Nd 3929
Min 1.19+05 @Nd 1362

Figura 5.15 Estreses en largueros segun el criterio de von Mises, aluminio 7075,
NACA2412. Fuente: Elaboracién propia
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Patran 2021 1 (Student Edition) 13-Jun-22 22.57:11 &M
Fringe: SCTDEFAILT, A1 Static subcase, Stress Tensor, . von Mises, 4 of 4 layers (Maximum)

2.16+0
2.02+0
189+0
1.75+00
16140
14740
1.33+0
1.19+01
106+0
9.18+0
7.80+0
64240
5.03+0:

365+0

227+0

- 2.88+0.
- default_Fringe3
Max 2.16+08 @Nd 4538
Min 8.88+04 @Nd 4269

Figura 5.16 Estreses en largueros segun el criterio de von Mises, fibra de carbono. Fuente:
Elaboracion propia

El analisis con von Mises conlleva una disminucién en las tensiones, debido a que este
criterio permite estados tensionales no posibles mediante Tresca, al ser la regién
delimitada por las tensiones maximas una elipse en vez de un hexagono. No obstante, de
nuevo se observan unas tensiones notablemente mas altas para el alerén compuesto de

aluminio.

Patran 20211 (Student Edition] 13-Jun-22 22:30:56 @
Fringe: SCTDEFAULT, A1:Static subcase, Stress Tensor, , Max Principal, At Z1

245406
2.28+086]
2.12+08]
1.96+06)
1. 80+06]
164+06
1 48+086]
1.32+06)
1.15+064
9.93+05
8.32+05]
6.71+09
5.09+05
3 48+05)

1.86+05

248+04]
-z default_Frings2

Max 2. 45+06 @Nd 3929
Min 2 48+04 @Nd 2771

Figura 5.17 Maximo estrés principal en largueros, aluminio 7075. Fuente: Elaboracion
propia
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Patran 2021 1 (Studsnt Edition) 12-Jun-22 22:58 27 @

Fringe: SCT-DEFAULT, A1:Static subcase, Stress Tensar, , Max Principal, 4 of 4 layers (Maximum)
1.82+0
1.70+0
1.58+0
146+0
1.34+0
1.23+0
1.11+0
9.89+(!
8.71+0:
75240
6.34+0
5.16+0:

§2+06

3 96+0:
279+0

161+0
X 4.29+04

L default_Fringe3
Max 1.82+06 @MNd 3789
Win4 29+04 @Nd 4269

Figura 5.18 Maximo estrés principal en largueros, fibra de carbono. Fuente: Elaboracién
propia

El criterio de los maximos principales muestra de nuevo las mismas tendencias observadas
hasta el momento. No obstante, es notable la regidn en la cual se presentan los valores
maximos, ya que estos dejan de estar ubicados en el centro del larguero delantero para
posicionarse mas proximos a su zona superior. Lo que esto muestra es que la zona de los
largueros, en ambas variaciones de la estructura, sometida a una traccion mayor se
encuentra en la parte superior del perfil y en el larguero delantero, lo cual concuerda con

las deformaciones observadas anteriormente.
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Patran 2021.1 (Student Edition) 13-Jun-22 22:36:42 @
Fringe: SC1:DEFAULT, A1 Static subcase, Stress Tensor, , Min Principal, At Z1

[a}
-1.63+05
-3.26+05)
-4 .89+05
-6.52+05]
-8.15+05
-9.78+05)
-1.14+06)
-1.20+0g|
-1.47+06
-1.63+08|

-1.79+08;
-1.96+08|

-2.12+08]

-2.28+08|

-2.44+08)
default_Fringe2
Max 0. @Nd 2578
Min -2 44+06 @Nd 3930

Figura 5.19 Minimo estrés principal en largueros, aluminio 7075, NACA2412. Fuente:
Elaboracion propia.

Patran 2021.1 (Student Edition) 13-Jun-22 22:59.22 @
Fringe: SC1:DEFAULT, A1 Static subcase, Stress Tensor, , Min Principal, 4 of 4 layers {(Mand mum)

0
-9.27+04
-1.85+05|

-2.78+05

-3.71+05
-4 653+05]
-5.56+05)
-6.49+05]
-7.42+05]
-8.24+05|
-9.27+05)
-1.02+08;
-1.11+06)
-1.21+08f

-1.20+08]

-1.39+06)
default_Fringe3
Max 0. @MNd 2066
Min-1.39+06 @Nd 1430

Figura 5.20 Minimo estrés principal en largueros, aluminio 7075, NACA2412. Fuente:
Elaboracion propia.

Como se puede apreciar, en ambos casos el minimo principal se encuentra en el larguero
delantero y préximo a los encastres. Esto tiene sentido, ya que, aparte de ser concordante
con lo observado en la deformada, al estar la seccion inmediatamente superior
fuertemente traccionada, la inferior se encontrara comprimida en la configuracién de la

geometria utilizada.
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Estreses en costillas

El analisis de las costillas se realizara de forma totalmente andloga a los largueros,

empezando por Tresca, siguiendo con von Mises y finalizando con los maximos principales.

Patran 2021.1 (Student Edition) 13-Jun-22 22.15.59 glg
Fringe: SC1.DEFAULT, A1.Static subcase, Stress Tensar, , Tresca, AtZ1

1.29+06)
1.30+0§
1.21+08
1.11+08)
1.02+086)
9.28+05)
8.35+05)
743405

6.50+05]

271+05]
2.78+05)
1.86+05)

8.28+04)
s}

—z default_Fringe3
Max 1.39+06 @Nd 719
Min 0 @hd 26

Figura 5.21 Estreses en largueros segun el criterio de Tresca, aluminio 7075, NACA2412.
Fuente: Elaboracion propia

Patran 2021 1 (Student Edition) 12-Jun-22 22:5244 W
Fringe: SCTDEFAULT, ATStatic subcase, Stress Tensor, , Tresca, 4 of 4 layers (Maamum)

1.94+01
181+0
169+0
1 56+0
1. 43+0
1.30+0
1.17+0
104+
907+0
7.78+0
648+0:
5.19+0:
389+0
2 50+0

1.30+0¢

0
I default_Frings2

Max 1.94+08 @Nd 1180
Min 0. @hd 26

Figura 5.22 Estreses en largueros segun el criterio de Tresca, fibra de carbono, NACA2412.
Fuente: Elaboracion propia
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En este caso se puede apreciar que la situacidn entre ambos materiales es muy distinta. En
primer lugar, las tensiones sufridas por la fibra de carbono son mayores que aquellas
sufridas por el aluminio. Ademads, los puntos en los cuales se encuentran los maximos son
muy distintos, ya que en el aluminio este se encuentra en la parte de la costilla mds préxima
al borde de salida y en el centro del perfil, mientras que en la fibra de carbono esta se
encuentra en la tercera costilla desde el encastre y en la region mds préxima al borde de

ataque.

Patran 20211 (Student Edition) 13-Jun-22 221515 w

Fringe: SC1TDEFAULT, Al:Stafic subcase, Stress Tensor. , von Mises. At Z1
1.21+08
1.13+06}
1.05+06)
9.70+05
8.89+05]
8.08+05]
7.27+05)
6.47+05|

5.66+05)

3.23+05

2.42+05|

1.62+05

8.08+04)
[s}

—Z default_Fringe3
Max 1.21+06 @Nd 719
Min 0. @Nd 26

Figura 5.23 Estreses en largueros segun el criterio von Mises, aluminio 7075, NACA2412.
Fuente: Elaboracion propia
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Patran 2021 1 (Student Edition) 13-Jun-22 225159 @
Fringe: SCTDEFAULT, A1 Static subcase, Stress Tensor, , von Mises, 4 of 4 layers (Maximum)

1.70+08]
1.58+06|
1.47+06]
1.36+08
1.24+06
1.12+06)
1.02+06)
9.05+05|
7.92+05)
6.79+05
5.66+05
4.53+05)
3.38+05|

2.26+05)

1.12+05)

-~ 0
T default_Fringe2

Max 1.70+06 @Nd 1180
Min 0. @Nd 26

Figura 5.24 Estreses en largueros segun el criterio von Mises, fibra de carbono, NACA2412.
Fuente: Elaboracién propia

Con el criterio de von Mises se observa exactamente la misma tendencia, pero de nuevo

los valores de las tensiones maximas son mas pequefios.

Patran 2021 1 (Student Edition) 13-Jun-22 22:16:41 QA
Fringe: SC1:DEFAULT, A1:Static subcase, Stress Tensor, , Max Principal, AtZ1

—~z default_Fringe3
Max 8 76+05 @Nd 8%
Min 0. @Nd 26

Figura 5.25 Maximo estrés principal en largueros, aluminio 7075, NACA2412. Fuente:
Elaboracion propia

Noel Sierra Lobo



Pagina 88 de 139

Patran 2021 1 (Student Edition) 13-Jun-22 22:54:53 Q
Fringe: SCTDEFAULT, A1:Static subcase, Stress Tensor, , Max Principal, 4 of 4 layers (Maximum)

149+0
1.39+0
1.29+0
1.19+0
1.08+0
99240
89340
7.83+0
6 84+05
5 9540
4 86+05
3.97+0
2.86+0!
1.96+05

9.92+04)

—z default_Fringe2
Ienc 1.49+06 @MNd 1301
Min 0. @Nd 26

Figura 5.26 Maximo estrés principal en largueros, fibra de carbono, NACA2412. Fuente:
Elaboracion propia

Con el analisis en maximo principal, se repiten los resultados anteriores, aunque en el caso
de la fibra de carbono el punto de maxima tensién se desplaza a la parte superior de la
costilla y se desplaza al cajén de torsidn. Esta zona es coincidente con la presente en los
largueros, encontrandose en los extremos de las costillas que se encuentran en contacto
con los largueros y en la zona superior, indicando que esta regién posiblemente sea la de
mayor traccion de todo el modelo. La zona central del modelo también se ve traccionada,

debido a encontrarse en la zona de mayor deformacién del mismo.
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Patran 2021.1 (Student Edition) 13-Jun-22 22:47:11 @
Fringe: SC1TDEFAULT, A1:Static subcase, Stress Tensor, |, Min Principal, At Z1

0
-1.12+08
-2.24+05
-3.35+05
447405
-5 58+05
-6.71+05
-7.82+04
-8.94+04
-1.01+08
-1.12+08|
-1.23+08f
-1.34+08]

-1.45+06)

-1.56+08
-1.68+08|
default_Fringed

Max 0. @Nd 26
Min -1.68+06 @Nd 87

Figura 5.27 Minimo estrés principal en largueros, aluminio 7075, NACA2412. Fuente:
Elaboracion propia

Patran 2021.1 (Student Edition) 13-Jun-22 22:55.47 @
Fringe: SC1:DEFAULT, A1 Static subcase, Stress Tensor, , Min Principal, 4 of 4 layers {(Mand mum)

0
-7.67+04
-1.53+05
-2.30+05
-3.07+05
-3.84+05
-4.60+05
-5.27+05
-6.14+05]
-6.81+05
-7 B7+05
-8.44+05
-9.21+05

-9.98+05)

-1.07+09)
-1.15+08]
default_Fringe2

Max 0. @MNd 25
Min-1.15+06 @Nd 1304

Figura 5.28 Minimo estrés principal en largueros, fibra de carbono, NACA2412. Fuente:
Elaboracion propia

Como se puede comprobar, en el minimo principal ocurre una situacién andloga al maximo
principal paro con los esfuerzos a compresién. Las costillas que sufren mayores
compresiones se encuentran préximas al encastre y su zona de mayor esfuerzo estd
proxima a su parte inferior y en el punto de contacto con los largueros. Estas costillas se
ven sometidas, por tanto, a los mayores esfuerzos de traccidon y compresidon del modelo, y

seran un elemento critico en caso de fallo. Se puede apreciar también un aumento de la
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compresion en la zona central del modelo, si miramos la deformada se puede apreciar que
en esa zona también existe compresion, debié a que se ubica en la zona de mayor
deformacion del modelo, donde la parte superior del perfil es comprimida y la inferior

traccionada, invirtiendo la tendencia de las zonas préximas al encastre.

Estreses en el revestimiento

Debido a que no se incluyeron larguerillos, el revestimiento también es responsable de
soportar parte de la carga sobre el mismo. El orden de presentacion de los resultados

vuelve a ser el mismo que anteriormente.

Patran 2021 1 (Student Edition) 13-Jun-22 22 34:00 &M

Fringe: SCTDEFAIULT, A1 Static subcase, Stress Tensor, . Tresca, AtZ1
258+0
241+0
224401
207+0
190+0
1.73+00

156+0

1.39+0
A 22+0
105+0
8.76+0
7 06+0:
5.35+0
365+0

19540

241+0
ez defaut_Fringe2

WMex 2 58+08 @Nd 1430

Win 2.41+04 @Nd 6601

Figura 5.29 Estreses en el revestimiento segun el criterio de Tresca, aluminio 7075,
NACA2412. Fuente: Elaboracién propia
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Patran 20211 (Swdent Edition) 13-Jun-22 23:02:50 ﬂﬂ
Fringe: SCT:DEFAULT, Al:Static subcase, Stress Tensor, , Trasca, 4 of 4 layers {Maximum)

2.83+01
2 69+01
2.50+01
232401
2.13+01
1.94+0
1.75+0
157+0
1.38+0
1.19+0
1.00+0
§.17+0!
6.30+0¢
44340

256+0
) 6 84+0
—z defautt_Fringe4
Max 2 38+06 @Nd 3739
Ivin 6 84+04 @Nd 6508

Figura 5.30 Estreses en el revestimiento segun el criterio de Tresca, fibra de carbono,
NACA2412. Fuente: Elaboracién propia

De nuevo se aprecia que las tensiones maximas en la fibra de carbono son mayores que en
el aluminio, aunque no por una cantidad muy grande. Ademas, las distribuciones de las

tensiones en ambos casos son muy similares.

Patran 20211 (Student Edition) 13-Jun-22 22:33.10 QA
Fringe: SC1.DEFAULT, AT:Static subcase, Stress Tenser, , von Mises, ALZ1
2.37+0§)
2.21+08
2.06+08|
1.90+08)
1744085
1.58+06)
1.43+08)
1.27+08)
12+08)
9.61+05
8.05+05
6.49+05
4.52+05

3.36+0

1.79+05

~ 231404
I default_Fringe3 :
Max 2.37+06 @Nd 143C
Min 2 31+04 @hd 6601

Figura 5.31 Estreses en el revestimiento segun el criterio de von Mises, aluminio 7075,
NACA2412. Fuente: Elaboracién propia
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Patran 2021 1 (Student Edition) 12-Jun-22 230226 W
Fringe: SCT.DEFALULT, Al:Stetic subcase, Stress Tensor, , von Mises, 4 of 4 layers (Maximum)

254+0
2.38+0
221+0
2.05+0
1.88+0
TT1+0
155+0
138+0

12240

/’ — 10540

‘ ‘ 8:88+0

55T+

3.92+0

226400

. 6.10+0

- default_Fringe4

Max 2.54+08 @Nd 3739
Min 6.10+04 @Nd 6508

Figura 5.32 Estreses en el revestimiento segun el criterio de Tresca, fibra de carbono,
NACA2412. Fuente: Elaboracién propia

Para von Mises la diferencia en las tensiones entre ambos materiales disminuye ain mas.
Se puede apreciar que en el aluminio las mayores tensiones se concentran en la zona del
borde de ataque y los encastres, mientras que en la fibra de carbono se encuentran mas
distribuidos a lo largo de la envergadura del alerén y se sitdan sobre las uniones delanteras

de las costillas con el revestimiento.

Patran 2021 1 (Student Ecktion) 13-Jun-22 22-3433 &}A
Fringe: SCTDEFALLT, A1 Static subcase, Stress Tensor, . Max Principal. At 21

23740
22140

205+0

1

1 74+06—]

158+01

14240
1.26+01
. 11+01
GAT+
7.90+0
63240
474+0:
3.16+0:

158+0!

- default_Fringe3
Max 2.37+08 @Nd 4385
Min 0. @hd 28

Figura 5.33 Maximo estrés principal en el revestimiento, aluminio 7075, NACA2412.
Fuente: Elaboracion propia.
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Patran 20211 (Studant Edition) 13-Jun-22 230324 ﬂﬂ
Fringe: SCTDEFALLT, A1:Static subcase, Stress Tensor, , Max Principal, 4 of 4 layers (Maximum)

2.31+08)
2.16+08]
2.00+06|
1.85+06|
170408
1.54+08
1.29+08)
1.23+08)
1.08+06]
9.25+05|
771405
6.16+05]
4.52+05)

3.08+08)

1.54+05

L 849+00)
ez defaul_Fringe4

M 2 31406 @Nd 5653
Min 8 49+00 @Nd 6528

Figura 5.34 Maximo estrés principal en el revestimiento, fibra de carbono, NACA2412.
Fuente: Elaboracion propia.

Las distribuciones con el maximo principal son muy similares en ambos materiales, pero es
de notar que en este caso el aluminio presenta un valor ligeramente superior a la fibra de
carbono. La zona maximamente traccionada vuelve a ser la misma que se vio
anteriormente, pero el valor de la tensién aumenta debido al menor espesor del

revestimiento.

Patran 2021.1 (Student Edition) 12-Jun-22 22:35:14 %4
Fringe: SC1:DEFAULT, Al:Static subcase, Stress Tensor, , Min Principal, At Z1
0
-142+09
-2.84+05]
-4 26+05)
-5 68+05
-7.10+05]
-8 52408
-9.94+05
14+08|
-1.28+08

-1.42+06)

-1.56+06)

-1.70+08

-1.85+08

-1.99+08
-2.13+08]
default_Fringe3

Max 0. @Nd 732
Min -2.13+06 @Nd 1430

Figura 5.35 Minimo estrés principal en el revestimiento, aluminio 7075, NACA2412.
Fuente: Elaboracion propia.
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Patran 2021.1 (Student Edition) 13-Jun-22 23:03:43 @
Fringe: SCTDEFAULT, A1:Static subcase, Stress Tensar, , Min Principal, 4 of 4 layers (Maximum)

0
-9.27+04|
-1.85+05]
-2.78+05]
-3.71+05]
-4.63+05)
-5 56+05|
-6.49+05]
-7.42+05]
-8.34+05|
-9.27+05|
-1.02+06|
-1.11+06]

-1.21+06)

’ -1.30+06)
-1.39+06]
default_Fringed

Max 0. @Nd 25
Min -1.39+06 @Nd 143C

Figura 5.36 Minimo estrés principal en el revestimiento, fibra de carbono, NACA2412.
Fuente: Elaboracion propia.

Una vez mas, la zona sometida a mayor compresion del perfil se ubica en la parte inferior
del mismo, préximo al encastre y cercano al borde de ataque. Los patrones presentes en la

compresion en este caso vuelven a ser los mismos que en los anteriores casos.

Comparaciéon modos normales

Ademas de los analisis anteriores se decidid calcular los 10 primeros modos normales de
vibracién del alerén para cada uno de los materiales utilizados, ya que supone otra buena
comparacion entre los mismos. Esto se realizé con el uso de SOL103. Del andlisis se obtuvo

la siguiente tabla:
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Tabla 5.3 Comparativa de los 10 primeros modos de vibracion

Modo vibracion | Al 7075 (Hz) | Fibra carbono (Hz)
1 203.575 239.216
2 341.593 374.843
3 359.629 420.199
4 423.552 502.746
5 502.073 575.334
6 574.733 662.935
7 593.167 671.538
8 609.551 742.1
9 637.353 772.449

10 666.034 793.647

Como se puede apreciar, el perfil compuesto de fibra de carbono posee frecuencias
naturales mayores. Esto se debe tanto a la menor densidad, y por tanto masa, de la fibra

de carbono y a la mayor rigidez de la misma.

5.2. CONFIGURACION DE ALTA CARGA AERODINAMICA

La siguiente configuracién fue disefiada para otorgar una carga aerodinamica mayor. Para
ello se escogid de entre la galeria de perfiles presentes en Tornado el perfil DAE31. Este
perfil pertenece a la familia Daedalus, desarrollados por el MIT para ser utilizados en la

aeronave homonima[35].

Figura 5.37 Perfil DAE31. Fuente: [36]
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Este perfil fue escogido por su mayor curvatura comparado con el NACA2412, de tal forma
que se genere mayor downforce. Ademas, en el disefio se le otorgd una torsién constante

de 7°.

5.2.1. Resultados de Tornado

La geometria fue realizada en Tornado de nuevo siguiendo los pasos descritos en 4.2. Como
ya se ha mencionado anteriormente, se utilizé el perfil DAE31 y se le dio torsién constante
de tal forma que su angulo de ataque respecto de la corriente fuese de 7°. De nuevo la
representacion de Tornado esta rotada 180° respecto a su eje X y por tanto los signos de
las fuerzas y momentos en Y y Z han de ser invertidos. Debido a que en la representacion
en Tornado de ambos perfiles no se apreciaria ninguna diferencia, ya que se representan
ambos perfiles como placas planas, no se adjuntard imagen de la geometria generada. Los

datos obtenidos del perfil entero son:

Tabla 5.4 Resultados para el caso de alta carga aerodinamica. Fuente: Elaboracién propia.

C, -0.5759
Cp 0.1405
Downforce (N) -1852.5839
Resistencia (N) 451.9674
Pitching moment (Nm) 632.0723
Cuerda de referencia (m) 0.52
Envergadura de referencia (m) 1.01
Superficie de referencia (m?) 0.5252

De la distribucidn de C;, a lo largo del perfil se obtiene:
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Distribucion de CL a lo largo del perfil

-0.75
0.5

0.4

03 -02 0.2 0.3 0.4 0.5
y[m]

Figura 5.38 Distribucion del coeficiente de sustentacion a lo largo del perfil DAE31. Fuente:

Elaboracion propia

Como se puede apreciar, al igual que en la configuracion de baja carga aerodinamica,

constituye una semielipse inversa.

A continuacién, se obtuvieron también las distribuciones del esfuerzo cortante y del

momento flector del perfil:

Esfuerzo cortante a lo largo del perfil
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Shear [N]
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-200
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-1000
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y [m]

Figura 5.39 Distribucion de los esfuerzos cortantes a lo largo del perfil DAE31. Fuente:

Elaboracion propia
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Figura 5.40 Distribucion del momento flector a lo largo del perfil DAE31. Fuente:

Elaboracion propia

Como se puede apreciar, las graficas son muy similares al caso anterior, pero con

magnitudes mucho mayores. Este hecho es de esperar debido a que lo Unico que estd

cambiando con respecto a la configuracion anterior es el perfil y el angulo de ataque del

mismo, con la intencién de aumentar la carga aerodinamica.

De nuevo, se extrae el dato de la fuerza por unidad de longitud, ForcePerMeter, y de ella

se extraen las fuerzas y los momentos en cada uno de los paneles de la envergadura.
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Tabla 5.5 Fuerza por unidad de metro, fuerza y momentos en DAE31. Fuente: Elaboracién

propia.

FuerzaM (N/m) |Fuerza (N) | Momento (N)
983.1884819 | -49.6510183 2.507376426
1423.941063 | -71.9090237 7.262811393
1606.845517 | -81.1456986 12.29357334
1769.793348 | -89.3745641 18.05366194
1909.692307 | -96.4394615 24.35096403
2023.888896 | -102.206389 30.96853595
2112.75796 | -106.694277 37.7164269
2177.681815 | -109.972932 44.42906439
2220.075896 | -112.113833 50.95573699
2240.997018 | -113.170349 57.15102645
2240.997018 | -113.170349 57.15102645
2220.075896 | -112.113833 50.95573699
2177.681815 | -109.972932 44.42906439
2112.75796 | -106.694277 37.7164269
2023.888896 | -102.206389 30.96853595
1909.692307 | -96.4394615 24.35096403
1769.793348 | -89.3745641 18.05366194
1606.845517 | -81.1456986 12.29357334
1423.941063 | -71.9090237 7.262811393
983.1884819 | -49.6510183 2.507376426

TOTAL -1865.35509 571.3783556

Se vuelve a trazar la distribucién de la fuerza por unidad de longitud a lo largo de la

envergadura del perfil:

Fuerza por unidad de metro a lo largo del perfil
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-1000 1\
-1200 \
-1400 \
-1600 -

\
1800 | N

ForcePerMeter [N/m]

2000 e

-2200

-2400
05 -04 -03

02 -01 0 0.1

y[m]

0.2 0.3 0.4 0.5

Figura 5.41 Fuerza por unidad de metro en DAE31 Fuente: Elaboracion propia
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También se obtiene la distribucién de los coeficientes de presidn para los distintos puntos

del alerdn. La representacidn aparece sin rotacion:

Delta cp distribution

Figura 5.42 Distribucidn coeficientes de presion DAE31. Fuente: Elaboracidn propia.

Se puede apreciar que la magnitud de los coeficientes de presién es mucho mayor que en

el caso anterior, lo cual es consecuente con el aumento en la carga aerodindmica.

5.2.2. Resultados con NASTRAN-PATRAN

Se siguen de nuevo los pasos descritos en 4.3. Al igual que en el anterior caso, se produce

un cambio en la nomenclatura de los ejes Y y Z. La geometria obtenida es la siguiente:
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Figura 5.43 Geometria del alerén con DAE31. Fuente: Elaboracién propia

De nuevo se tienen 21 costillas con 20 huecos entre ellas, en los cuales se posicionaran las
fuerzas y momentos obtenidos de Tornado en el centro aerodinamico de cada una de las
secciones. El mallado es realizado, al igual que en resto de casos y tal y como se describié
en el punto 4.3, mediante elementos Quad>IsoMesh2Quad4. Una vez mallado el

conjunto adquiere el siguiente aspecto:
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Figura 5.44 Mallado del alerén, DAE31. Fuente: Elaboracién propia
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Acercando la imagen a uno de los encastres se puede apreciar mejor los puntos de

aplicacion de fuerzas, momentos, condiciones de contorno y MPCs

Figura 5.45 Detalle de fuerzas, momentos, empotramiento y MPC del aleréon con DAE31.

Fuente: Elaboracion propia

Una vez preparada la geometria, el mallado y las cargas se procede a simular el

comportamiento estructural del alerén. Para ello se vuelve a utilizar el método de

resolucion SOL101.

Deformaciones

Las deformaciones resultantes sobre el perfil son las siguientes
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Palran 20211 (Student Edition) 13-Jun-22 230846 @
Fringe: SC1T:DEFAULT, A1:Static subcase, Displacements, Translational, Magnitude, (NON-LAYERED)

Deform: SC1:DEFAULT, A1:Static subcase, Displacements, Translational,
210404

1.90-04
17704
16304
15004
136.04
12204
1.09.04
95204
5.16-05
68009
544.05
40804
27205

1.36-05]

0
default_Fringe

Max 2.04-04 @Nd 9013

Min 0. @Nd 142

default_Deformation
Max 2.04-04 @Nd 9013

Figura 5.46 Deformaciones sufridas por el modelo, DAE31. Fuente: Elaboracion propia

Se puede apreciar un gran aumento en la deformacidn si se compara con el anterior caso,
lo cual es esperable debido al gran aumento en la carga aerodindmica sobre el mismo. No
obstante, esto serd comentado en mas detalle en las conclusiones.

Estreses en largueros

Los estreses sufridos por los largueros del perfil fueron calculados utilizando los criterios

de Tresca, von Mises y maximo/minimo principal.
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Patran 2021.1 (Student Edition) 13-Jun-22 23:14:35 %ﬂ
Fringe: SCT:DEFAULT, A1:Static subcase, Stress Tensor, , Tresca, 4 of 4 layers (Maximum)

8.95+08
8.39+08
7.83+08)
7.26+08
6.70+08
6.13+08
5.57+08
5.01+08
4.44+08)
3.88+06
3.32+08)
2.75+08
2.19+08)

1.63+06)

1.06+06)
4.98+05]
default_Fringe3

Max 8.95+06 @Nd 10308
Min 4.98+05 @Nd 11499

Figura 5.47 Estreses en los largueros segun el criterio de Tresca, DAE31 Fuente:
Elaboracion propia.

Patran 2021.1 (Student Edition) 12-Jun-22 23:14:13 %4
Fringe: SC1T.DEFAULT, A1:Static subcase, Stress Tensor, , wvon Mises, 4 of 4 layers (Maximum]

7.94+06)

7.44+08)

5.94+08]

6 44+086)|

5.04+08)

5 44+08]

- . 4.94+08
\ 4.44+09)

304408

3.44+09)

2.94+08]

n 1 2.44+08
1.94+06)
4+06
1.44+08)
9.35+09
4.34+04]
default_Fringe3

IWax 7 94+06 @Nd 10308
Min 4.34+05 @Nd 11498

Figura 5.48 Estreses en los largueros segun el criterio de von Mises, DAE31. Fuente:
Elaboracion propia.
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Patran 2021.1 (Student Edition) 13-Jun-22 23:14:54 @4
Fringe: SCT:DEFAULT, A1:Static subcase, Stress Tensor, |, Max Principal, 4 of 4 layers (Madmum)
6.86+06]
6.41+06f
5.97+06

86+06 5.52+06
5.08+06)
4.62+06;
4.18+06)
3.75+06]
3.30+06]
2.86+06
2.41+06)
1.97+06
1.52+06f
1.08+06]

g
6.33+05]
1.89+05]
default_Fringe3

Max 6.86+06 @Nd 5879
Min 1.89+05 @MNd 11487

Figura 5.49 Maximo principal en los largueros, DAE31. Fuente: Elaboracién propia.

Patran 2021.1 (Student Edition) 12-Jun-22 23:15:19 glﬂ
Fringe: SC1:DEFAULT, A1 Static subcase, Stress Tensor, |, Min Principal, 4 of 4 layers (Mevdmurn)

4.65+03]
4.09+05]

3.13+05|

-1 22+06]
-1.62+06|
-2 03+06]
-2.43+06|
-2.83+06|
-3 24406
-3 .64+06|
4. 6568306
4 45+08]
4 86+06)
-5.26+06]
L)

-5 66+06|

-6.07+08]
default_Fringe3
Max -4.65+03 @Nd 200
in -6.07+06 @Nd 5880

Figura 5.50 Minimo principal en los largueros, DAE31. Fuente: Elaboracién propia.

Al igual que en el anterior caso, se selecciond la opcidn que representa el estrés maximo
de entre las 4 capas que componen la fibra de carbono. Los puntos de aplicacién de las
tensiones maximas son muy similares a los otros casos, hecho esperable ya que, a pesar de
ser un perfil distinto, la estructura interna del mismo es muy similar y sus dimensiones en
cuerda y envergadura son iguales. Por ello, los puntos de maxima traccion y compresion se

encuentran en la misma zona y siguen la misma tendencia.
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Estreses en costillas

Los estreses producidos en las costillas por la carga aerodindmica vuelven a ser de mayor
magnitud que en el caso anterior, tal y como era esperable. Se obtienen los valores
siguiendo los criterios de Tresca, von Mises y maximo/minimo principal y se representan

los valores maximos de entre todas las capas presentes.

Patran 20211 (Student Edition) 13-Jun-22 23:11:42 %A
Fringe: SC1T.DEFAULT, A1:Static subcase, Stress Tensor, , Tresca, 4 of 4 layers (Maximum)

7.76+06]
7.24+06)
8.73+06
6.21+06]
5 69+06]
517406
466+06)
4.14+06f
3.62+06]
3.10+08
2.59+06
2.07+06]
1.55+06}

1.03+06}

5.17+05)
0
default_Fringe2

Man 7 76+06 @Nd 804
Min 0. @Nd 142

Figura 5.51 Estreses en las costillas segun el criterio de Tresca, DAE31. Fuente: Elaboracién
propia.

Patran 2021.1 (Student Edition) 13-Jun-22 23:10:45 @
Fringe: SC1.DEFAULT, A1 Static subcase, Stress Tensor, , won Mises, 4 of 4 layers (Maximum]

6.77+08)
6.32+06]
5.87+06
5.42+06]
4.97+06
452406
4.06+06
3.61+08)
3.16+06
2.71+06|
2.26+06
1.81+06
1.35+06)
9.03+05]

4.52+09]
0
default_Fringe2

Max B.77+06 @Md 804
Min 0. @Nd 142

Figura 5.52 Estreses en las costillas segun el criterio de von Mises, DAE31. Fuente:
Elaboracion propia.
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Patran 2021.1 (Student Edition) 12-Jun-22 23:12:08 glﬁ
Fringe: SC1:DEFAULT, A1:Static subcase, Stress Tensor, , Max Principal, 4 of 4 layers (Maxdmum)

5.48+06|
5.11+08)
4.75+06;
4.38+06]
4.02+06]
3.65+06)
3.20+06
2.92+06]
2.56+06]
2.19+08
1.82+06
1.46+06)
1.10+06)

7.30+09

3.65+05
o}
default_Fringe2

Max 5.48+06 @Nd 203
Min 0. @Nd 142

Figura 5.53 Maximo principales en las costillas, DAE31. Fuente: Elaboracion propia.

Patran 2021.1 (Student Edition) 13-Jun-22 23:12:33 giﬁ
Fringe: SCTDEFAULT, A1:Static subcase, Stress Tensor, , Win Principal, 4 of 4 layers (Maxirmurn)

o}
-3.25+05
-6.50+05
-9.75+05
-1.30+08
-1.63+08
-1.95+06
-2.28+06
-2.60+08)
-2.93+08
-3.25+06
-3.58+08)

-3.80+08|

-4 23+08]

-4 55+08]
-4.88+08]
default_Fringe2

Masx 0. @Nd 142
Min -4 88+06 @MNd 5994

Figura 5.54 Minimo principales en las costillas, DAE31. Fuente: Elaboracion propia.

De nuevo los patrones mostrados son similares a los vistos en la configuracion de baja carga

aerodinamica.
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Estreses en el revestimiento

Por ultimo se calcularon los estreses en el revestimiento del perfil siguiendo la metodologia

utilizada hasta ahora.

Patran 2021.1 (Student Edition) 12-Jun-22 23:16:30 @g
Fringe: SC1:DEFAULT, A1: Static subcase, Stress Tensor, , Tresca, 4 of 4 layers (Maxmum)

1.12+07]
1.04+07]
9.70+08
3.98+06|
8 .25+08)
7.52+08
6.80+06}
6.07+06)
5.35+08
4 .62+08|
3.90+06|
3.17+08
2.45+08)

1.72+06)

9.96+09
2.71+09|
default_Fringe4

Man 1.12+07 @hd 8560
Min 2 71+05 @Nd 10866

Figura 5.55 Estreses en el revestimiento segun el criterio de Tresca, DAE31. Fuente:
Elaboracion propia.

Patran 2021.1 (Student Edition) 13-Jun-22 23.16:06 @ﬂ
Fringe: SC1T.DEFAULT, A1:Static subcase, Stress Tensor,  von Mises, 4 of 4 layers (Maximurm)

9.75+08)
9.12+08
8.48+08)
7.85+08
7.22408
6.58+08)
5.95+08
5.32+08
4.68+06)
4.05+08|
3.42+08
2.78+08

2.15+08)

1.52+08)

8.82+05
2.49+05|
default_Fringed

Max 9.75+06 @Nd 8624
Min 2 49+05 @MNd 12147

Figura 5.56 Estreses en el revestimiento segun el criterio de Tresca, DAE31. Fuente:
Elaboracion propia.
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Patran 2021.1 (Student Edition) 13-Jun-22 23:16:58 %ﬂ
Fringe: SC1T.DEFAULT, A1:Static subcase, Stress Tensor, , Max Principal, 4 of 4 layers (Maximum)
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8.07+08)
7. A9+08
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6.34+08)
5.76+08
5.16+08
4.61+06)
4.03+06|
3.46+08)
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2.30+08
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1.15+08)

5.76+05|
2.60+01
default_Fringed

MWax 8.64+06 @Nd 9357
Min 2 60+01 @Nd 12218

Figura 5.57 Maximo principal en el revestimiento, DAE31. Fuente: Elaboracién propia.

Patran 2021.1 {Student Edition) 13-Jun-22 23:17:18 QA
Fringe: SC1:DEFAULT, A1:Static subcase, Stress Tensor, , Min Principal, 4 of 4 layers (Maximum)

a
-4.05+05]
-8.09+05
-1.21+08
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-2.02+06
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-2.82+06
-3.24+06
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-4.05+08)
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-6.07+06|
default_Fringe4

Max 0. @Md 205
Min -6.07+06 @Nd 5880

Figura 5.58 Maximo principal en el revestimiento, DAE31. Fuente: Elaboracién propia.

El mismo comentario se repite para las tensiones en el revestimiento, que de nuevo tienen

un valor de tensién superior al resto de componentes debido a su menor espesor.
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5.3. CONFIGURACION DE CARGA AERODINAMICA INTERMEDIA

La dltima configuracion creada fue disefiada con la intencién de proporcionar una carga
gue se encontrase a medio camino entre las dos anteriores, ya que los alerones estudiados
previamente se trata de configuraciones extremas cuya utilidad seria util en pocos eventos
del calendario. Por otro lado, esta configuracién intermedia poseeria un rango de utilidades
mas amplido, debido a su facil adaptacién para acercarse o alejarse de las otras dos
mediante un simple cambio en el dngulo de ataque del perfil sin partir de valores de
downforce muy altos o bajos. Para este propdsito se escogid el perfil SC21006,
perteneciente a la serie de perfiles supercriticos desarrollados por la NASA en los aios 60
y 70. Si bien estos perfiles fueron disefiados primeramente para poseer un buen
comportamiento transénico, otro factor de importancia durante su disefio fue que tuviesen
buenas caracteristicas a bajas velocidades. En este trabajo obviamente no nos
encontraremos con velocidades transoénicas, pero este perfil resulté atractivo debido a su

bajo espesor y a su curvatura, por lo que resultd un candidato ideal.

Figura 5.59 Perfil SC21006. Fuente: [16]

Para alcanzar la carga deseada se le doté ademas de una torsion constante de 3°.

5.3.1. Resultados Tornado

Los pasos seguidos y el criterio de signos y ejes es exactamente el mismo que en los dos
casos anteriores, y por lo tanto no serd comentado. Como ya se ha mencionado

anteriormente, se le da una torsidn constante de 3°. Los resultados obtenidos son:
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Tabla 5.6 Resultados para el caso de carga aerodindmica media. Fuente: Elaboracién

propia
C, -0.4655
Cp 0.0409
Downforce (N) -1497.5177
Resistencia (N) 131.5691
Pitching moment (Nm) 383.2240
Cuerda de referencia (m) 0.52
Envergadura de referencia (m) 1.01
Superficie de referencia (m?) 0.5252

La distribucidn del coeficiente de sustentacion es:
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Figura 5.60 Distribucion del coeficiente de sustentacion a lo largo del perfil SC21006.

Fuente: Elaboracion propia

Los esfuerzos cortantes y el momento flector obtenido siguen las distribuciones expuestas

a continuacion:
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Figura 5.61 Esfuerzo cortante en el perfil SC21006. Fuente: Elaboracidn propia

Momento flector a lo largo del perfil
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Figura 5.62 Momento flector en el perfil SC21006. Fuente: Elaboracion propia

De nuevo la forma que adquieren las graficas anteriores es muy similar a los otros dos

casos, como ya se ha comentado con anterioridad, este resultado es esperable, debido a

que lo Unico que cambia entre casos es el perfil alar escogido y el angulo de ataque efectivo

gue presentara ante la corriente de aire incidente.

A continuacion se obtiene la fuerza por unidad de metro de la placa, de la cual se extraen

tanto las fuerzas como los momentos que serdn introducidos en PATRAN. Estos datos se

recogen en la siguiente tabla:
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Tabla 5.7 Fuerza por unidad de metro, fuerza y momentos en SC21006. Fuente:
Elaboracion propia.

FuerzaM (N/m) |Fuerza(N) |Momento (N)
-899.4137414 | -45.4203939 | 2.293729894
-1132.488204 | -57.1906543 | 5.776256083
-1288.46974 | -65.0677219 | 9.857759864
-1421.253612 | -71.7733074 14.4982081
-1531.508773 | -77.3411931| 19.52865125
-1619.95306 | -81.8076295 | 24.78771175
-1688.135901 | -85.250863| 30.13618007
-1737.686033 | -87.7531446 | 35.45227044
-1769.947181 | -89.3823327 | 40.62427019
-1785.844408 | -90.1851426 | 45.54349701
-1785.844408 | -90.1851426 | 45.54349701
-1769.947181 | -89.3823327 | 40.62427019
-1737.686033 | -87.7531446 | 35.45227044
-1688.135901 | -85.250863| 30.13618007
-1619.95306 | -81.8076295 | 24.78771175
-1531.508773 | -77.3411931| 19.52865125
-1421.253612 | -71.7733074 14.4982081
-1288.46974 | -65.0677219 | 9.857759864
-1132.488204 | -57.1906543 | 5.776256083
-899.4137414 | -45.4203939 | 2.293729894

TOTAL -1502.34477 | 456.9970693

Esta distribucidn de fuerza por unidad de longitud es representada en la siguiente grafica:

ForcePerMeter [N/m]
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Figura 5.63 Fuerza por unidad de metro en SC21006 Fuente: Elaboracidon propia
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Como se puede apreciar, la forma es muy similar a los casos anteriores. Por ultimo,
utilizamos Tornado para obtener los distintos coeficientes de presion en cada panel del

alerdn, los cuales se detallan en el siguiente grafico:

Delta cp distribution
2
04 15
0.2
1
]
0.5
0.5
0
0.6
0 0.4
0.2 05
0
05 02

Figura 5.64 Distribucidn coeficientes de presién en SC21006. Fuente: Elaboracién propia.

5.3.2. Resultados con NASTRAN-PATRAN

Siguiendo los pasos descritos en 4.3 se obtiene la geometria del perfil en PATRAN.

=

Figura 5.65 Geometria del alerén con SC21006. Fuente: Elaboracién propia

Noel Sierra Lobo



Pagina 115 de 139

Como fue mencionado en el apartado anterior y tal y como es facilmente apreciable en la
figura superior, este perfil es mas fino que los otros dos utilizados. Una vez definida la
geometria del mismo, se procede a mallar el mismo, de nuevo con el uso de elementos

Quad.

Az
e

e
A

Figura 5.66 Mallado del alerén, SC21006. Fuente: Elaboracidn propia

A continuacion, se definen las MPC y los encastres, las fuerzas y los momentos. Se adjunta

una imagen detallada de los mismos:
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i
!

Figura 5.67 Detalle de fuerzas, momentos, empotramiento y MPC del alerén con SC21006.

Fuente: Elaboracién propia

Tras trazar la geometria, definir las MPC, las propiedades del material, las condiciones de

contorno y las fuerzas y momentos que afectan al modelo se calculan mediante el solver

lineal SOL101 las deformaciones y estreses del modelo.

Deformaciones

La deformada del modelo adquiere la siguiente forma
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Patran 2021.1 (Student Edition) 13-Jun-22 23:29:03 S ﬂ
Fringe: SC1.DEFAULT, A1:Static subcase, Displacements, Translational, Magnitude, (NON-LAYERED)

Deform: SC1:DEFAULT, A1:Static subcase, Displacements, Translational,
347-04

3.24.0:
3.00-0:
277-0:
254.0:
231-04
2.08-0¢
1.85-04)
162-0
1.390
1.16-04}
9.25.0°
6.93.0!
4620
231.0¢

default_Fringe
5 Max 3.47-04 @Nd 7314

Iz Min 0. @Nd 1
default_Deformation

Max 3. 47-04 @Nd 7314

Figura 5.68 Deformaciones sufridas por el modelo, SC21006. Fuente: Elaboracion propia

Como se puede apreciar, la deformacidn de este caso es la mayor de las tres. Si bien esto
puede parecer poco intuitivo a priori, el motivo por el cual se produce esto es simple. Al ser
este perfil el mas delgado de todo, y estar los 3 perfiles compuestos de los mismos
materiales y con los mismos espesores (excluyendo al aluminio), es légico que aquel que

sea mas delgado posea una deformacién mayor.

Estreses en los largueros
Con SOL101 también se obtienen los valores de los estreses en largueros. De nuevo, los

criterios seguidos son Tresca, von Mises y maximo/minimo principal. Los resultados seran

presentados en ese orden.
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Patran 20211 (Student Edition) 13-Jun-22 232945 qﬂ
Fringe: SCTDEFAULT, A1 Static subcase, Stress Tensor, , Tresca, 4 of 4 layers (Maximum)

8.56+06)
8.01+08)
7 46406
6.90+08)
6.35+08]
5.80+08
5.24+0g|
4.69+06|
4.14+06]
3.59+08
3.02+08)
2.48+08)
1.93+06|

1.37+06|

8.19+05)

-~ 256+05
E—d default_Fringe2
Max 8 56+06 @Nd 6679
Min 2 66:+05 @Nd 6849

Figura 5.69 Estreses en los largueros segun el criterio de Tresca, SC21006. Fuente:
Elaboracion propia.

Patran 2021 1 (Student Edition) 13-Jun-22 23:39:10 @
Fringe: SCTDEFAULT, A1'Stalic subcase, Stress Tensor, , von Mises, 4 of 4 layers (Meximum)

7.92+01
74140
.89+0
92406 63840
k SE7+0
5.36+0
454+0
433+0
38240
33140

2.79+0

228+0

3 N 17740
: 1.26+0
Y
7 44+0
L~ 23140
R default_Frings2
M 7.92+06 @d 2262

Min 2.31+05 @Nd 6849

Figura 5.70 Estreses en los largueros segun el criterio de von Mises, SC21006. Fuente:
Elaboracion propia.
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Patran 20211 (Sudent Ediion) 13-Jun-22 23:40:08 ﬂﬂ
Fringe: SCT:DEFAULT, A1Static subcase, Stress Tensor, , Max Principal, 4 of 4 layers (Meimum)

7 40+00
6.97+00
643+0
5.94+0
54640
49740
440401
4.00+0t
3 52+00
3.03+00
2.55+00
2.08+00
1.58+0
1.08+0

6 05+0:

- 1.20+0
<z defautt_Fringe2

Ma 7.40+06 @Nd 2262
Min 1.20+05 @Nd 1093

Figura 5.71 Maximo principal en los largueros, SC21006. Fuente: Elaboracion propia.

Patran 2021.1 (Student Edition) 13-Jun-22 23:40:33 %ﬁ
Fringe: SC1T.DEFAULT, A1:Static subcase, Stress Tensor, , Min Principal, 4 of 4 layers (Maximum)

-2.47+03
-4 .00+05]
-7.98+05)
-1.20+08)
-1.58+08)
-1.99+08)
-2.38+06
-2.79+0g]
-3.18+08]

3.58+08|

-3.98+06)
-4.38+08)
-4 78+06)

7406 -5.17+08)

-5 57+05
-5 97+08|
default_Fringe2

Map -247+023 @Nd 5278
Min -5 97+08 @Nd 6292

Figura 5.72 Maximo principal en los largueros, SC21006. Fuente: Elaboracién propia.

La distribucion de los estreses en los largueros es igual que en los dos casos anteriores, con
los maximos en los 4 criterios presentes en el larguero delantero, la maxima traccién en la
parte superior del larguero delantero y préxima al encastre y la médxima compresion en la
misma region, pero en la parte inferior. No obstante, las tensiones tienen valores mas altos
incluso que el caso de alta carga aerodinamica, lo cual es esperable debido al menor

espesor del mismo.
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Estreses en las costillas

A continuacion, se visualizan los estreses presentes en las costillas del perfil siguiendo los

mismos criterios que en todos los casos anteriores.

Patran 20211 (Student Edition) 13-Jun-22 2241°36 w
Fringe: SCTDEFALLT, A'l'Static subcase, Stess Tensor, , Tresca, 4 of 4 layers (Maximurm)

T 41408
6.92+08]
6.42+08]
5.93+05]
5.43+08)
4.84+06)
445406
3.95+08)
3.46+08]
2.96+08|
247+08]
1.98+08
1.48+06

9.88+05)

4.94+05}

- 0

R 4 default_Fringea
Max 7 471+06 @hd 129
Min O @hd 28

Figura 5.73 Estreses en las costillas segun el criterio de Tresca, SC21006. Fuente:
Elaboracion propia.

Patran 2021 1 (Student Eclition) 13-Jun-22 23:41:05 &}A
Fringe: SCTDEFAULT, A1 Stafic subcase, Stregs Tensor, , von Mises, 4 of 4 layers (Meximum)

66240
6.18+0
5.74+0
530+0
486+01
442+0
397+0
353+0
3.09+0
26540
22140
1.77+0
1.32+0

8.83+0:

442+

0

I default_Fringe3
Mex 6 62+08 @hd 129
Min 0. @nd 28

Figura 5.74 Estreses en las costillas segun el criterio de von Mises, SC21006. Fuente:
Elaboracion propia.
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Patran 20211 (Student Edition) 13-Jun-22 23.41:53 QA
Fringe: SC1:DEFAULT, A1:Static subcase, Stress Tensor, . Max Principal. 4 of 4 layers (Maximum)

603+0
5 63+0
52340
482+0
447+0)
4.02+0
362+0
32240
281+0
24140
201+0
161+0

1.21+0

804+0

40240

0
- default_Fringe3

Max 6.02+08 @Nd 2108
Min 0. @hd 28

Figura 5.75 Maximo principal en las costillas, SC21006. Fuente: Elaboracién propia.

Patran 2021.1 (Student Edition) 13-Jun-22 23.42.10 &1&4
Fringe: SC1.DEFAULT, A1:Static subcase, Stress Tensor, , Min Principal, 4 of 4 layers (Madmum)

a
-3.33+05
-6.66+05)

-9.99+05)

% :

2.66+06]

-3.00+06)
-3.33+06|
-3 66+086]
-4.00+086]

-4.33+06)

0+06
-4.66+06)
-5.00+06]
default_Fringe3

Max 0.@MNd 16
Min -5.00+06 @Nd 2184

Figura 5.76 Minimo principal en las costillas, SC21006. Fuente: Elaboracion propia.

La tendencia observada es la misma que en los casos anteriores, y al igual que en los
largueros, las tensiones presentes en el perfil son mayores que en los anteriores casos

debido al menor espesor del perfil.
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Estreses en el revestimiento

Por ultimo, se analizaron los estreses presentes en el revestimiento del perfil siguiendo los

criterios de Tresca, von Mises y maximo/minimo principal.

Patran 2021 1 (Student Edition) 12-Jun-22 234219 w
Fringe: SCT.DEFAULT, AT Stalic subcase, Stress Tensor, , Tresca, 4 of 4 layers (Maxdmum)

107+0
1.00+0
9.32+0
863+0
795+0
7.26+0
657+0
588+0
" 52040
45140
382+0
3.13+0
245+0
1.76+0

1.07+0

- 3.86+0
- default_Fringe4

Max 1.07+07 @Nd 2365
Min 3 86+05 @Nd 8800

Figura 5.77 Estreses en el revestimiento segun el criterio de Tresca, SC21006. Fuente:
Elaboracion propia.

Patran 20211 (Student Edition) 13-Jun-22 23.42.48 ﬂﬂ
Fringe: SC1:.DEFAILLT, A1.Static subcase, Stress Tensor, , von Mises, 4 of 4 layers (Maximum)

9.54+08)
5.92+08)
8.31+08)
770408
7.08+06]
B.47+06]
5.86+06|
5.25+08)
4.64+06|
4.02+08|
3.41+08)
2.80+08)
2.18+08
1.57+06|

9.60+05|

L- 3.48+05
I default_Fringed

Max 9 54+06 @Nd 7636

Min 3.48+05 @Nd 8300

Figura 5.78 Estreses en el revestimiento segun el criterio de von Mises, SC21006. Fuente:
Elaboracion propia.
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Patran 2021 1 (Student Edition) 13-Jun-22 23.43:42 ﬂj
Fringe: SC1.DEFAULT, A1:Static subcase, Stress Tensor, , Max Principal, 4 of 4 |ayers (Maximum)

9.49+0)!
8 85401
8 22+01
7 59+01
6 96+01
632401
5.89+01
5.06+0!
443+0
3 80+01
316+01
2.53+0)!
18040
127+0

6.23+0
- 8.80+0.
i default_Fringed :
IMax @ 49+06 @Nd 7628
Min & 80+02 @Nd 9778

Figura 5.79 Maximo principal en el revestimiento, SC21006. Fuente: Elaboracion propia.

Patran 2021.1 (Student Edition) 13-Jun-22 23.44.10 %ﬂ
Fringe: SC1.DEFAULT, A1:Static subcase, Stress Tensor, , Min Principal, 4 of 4 layers (Wiaxdmum)

0
-3.98+05
-7.86+05
-1.19+08
-1.59+08
-1.99+08
-2.39+08
-2.79+08]
-3.18+08]
-3.58+08)
-3.98+08
-4 28+08

-4 77+08]

-5.17+08f

-5.57+08
-5.97+08|
default_Fringe4

Map 0. @MNd 16
in -5 97+06 @Nd 6292

Figura 5.80 Minimo principal en el revestimiento, SC21006. Fuente: Elaboracion propia.

Los resultados para el revestimiento son concordantes con los resultados obtenidos
anteriormente. A expensas de sonar repetitivo, se ha de mencionar que la maxima traccién
se encuentra en la zona superior del revestimiento, proxima al encastre y hacia la zona
delantera del alerén, mientras que la zona de maxima depresién se encuentra en la misma

zona, pero ubicada en la parte inferior del mismo.
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5.4. COMPARATIVA ENTRE CASOS

A continuacién, se comparardn los estreses sufridos por las distintas configuraciones, asi
como las deformaciones presentes en los mismos. Se comenzard por estas Ultimas para

continuar con el orden establecido en secciones anteriores.

Tabla 5.8 Comparacion entre deformaciones de las distintas configuraciones. Fuente:
Elaboracion propia.

Caso Deformacion maxima (mm)
Baja carga (Al) 0.0445
Baja carga (F.c) 0.0538
Alta carga 0.204
Media carga 0.347

El primer hecho a comentar de esta tabla es la mayor deformacion que sufre la fibra de
carbono respecto del aluminio 7075 en la configuracién de baja carga aerodinamica. Este

hecho es debido al mayor mdédulo de Young del aluminio. Debido a la relacion:
oc=¢-FE (5.1)

Se puede apreciar que, para una misma tensién, a mayor valor del médulo de Young menor
deformacion y viceversa. No obstante, y a pesar de esta diferencia, las dos deformaciones

se encuentran en las milésimas de milimetro, lo cual las vuelve despreciables.

Otro hecho curioso es que la configuracién de media carga aerodindmica posee una
deformada mayor que la de alta carga aerodindmica, a pesar de haber unos 355N de
diferencia en sus cargas aerodinamicas. Esto se debe al menor espesor del perfil SC21006
respecto al perfil DAE31 (siendo el maximo espesor de un 6% y un 11.1% de la cuerda

respectivamente), lo cual hace que resulte mas facil de deformar.

Pasando ahora a las tensiones experimentadas en los largueros, se elabord la siguiente

tabla:
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Tabla 5.9 Recopilacion de los estreses en los largueros de todos los casos. Fuente:
Elaboracion propia.

Largueros
Caso Tresca (MPa) | von Mises (MPa) | Max. Principal (MPa) | Min. Principal (MPa)
Baja carga (Al) 4.42 3.84 2.45 -2.44
Baja carga (F.c) 2.44 2.16 1.82 -1.39
Alta carga 8.95 7.94 6.86 -6.07
Media carga 8.56 7.92 7.4 -5.97

Como es visible, a medida que aumenta la carga aerodindmica también aumentan las

tensiones. No obstante, los datos presenten merecen un analisis mas detallado.

En la comparativa del comportamiento del aluminio 7075 y la fibra de carbono en la
configuracion de menor carga aerodinamica es notable que el segundo sufre unas
tensiones mucho menores que el primero. Puesto que la fibra de carbono se trata de un
material fragil (en contraposicién a la ductilidad del aluminio), resulta poco acertado el uso
de los criterios de Tresca y von Mises para analizar su comportamiento. No obstante, si nos
fijamos en los maximos y minimos principales, es decir, en la traccion y compresion maxima
a la cual se encuentra sometida la estructura, vemos claramente que la fibra de carbono
posee valores mas bajos que su opuesto de aluminio. En la aplicacion a la competicidn la
deformacion que sufra el alerén resulta indiferente siempre que esta se encuentre dentro
de los margenes establecidos como legales (margen dentro del cual se encuentran ambas
configuraciones), y por tanto resulta mds ventajoso poseer un material que acumule
menores tensiones internas antes de uno que sufra menos deformacién, pero acumule mas

estrés.

Otra comparativa a realizar es aquella entre las configuraciones de alta carga aerodindmica
y media carga aerodindmica. Como se puede apreciar, la mdxima traccién de la
configuracion de media carga aerodindamica es superior a la de alta y baja carga
aerodinamica, mientras que su tensidén a compresién maxima es tan solo 0.2MPa mayor.
Estos resultados difieren de lo esperable en caso de que se utilizase el mismo perfil, ya que
una mayor carga supondria una mayor tension. No obstante, debido al menor espesor del
perfil SC21006 utilizado en la configuracion de carga aerodinamica media, este resultado

no es tan sorprendente como cabria esperar.
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En la tabla siguiente se detallaran las tensiones maximas de las costillas:

Tabla 5.10 Recopilacidon de los estreses en las costillas de todos los casos. Fuente:
Elaboracion propia.

Costillas
Caso Tresca (MPa) |von Mises (MPa) | Max. Principal (MPa) | Min. Principal (MPa)
Baja carga (Al) 1.39 1.21 0.876 -1.68
Baja carga (F.c) 1.94 1.7 1.49 -1.15
Alta carga 7.76 6.77 5.48 -4.88
Media carga 7.41 6.62 6.03 -5

La tendencia general de las configuraciones propuestas es similar a la vista en los largueros,
con la excepcidn de las configuraciones de baja carga aerodindmica. Al contrario de lo visto
en los largueros, en este caso las tensiones en la fibra de carbono son mayores (salvo en el
minimo principal). Esto se debe a la distinta forma de distribuir las tensiones en los dos

materiales, ya que los casos de carga son exactamente iguales.

Otra tendencia similar a la vista anteriormente se produce en la configuracién de media
carga aerodinamica, donde de nuevo los valores de las tensiones segln Tresca y von Mises
son solo ligeramente inferiores a la configuracién de alta carga aerodinamica. Ademas, los
valores de los esfuerzos maximos a traccion y a compresidén son superiores al resto de
configuraciones. De nuevo, esto viene dado al menor espesor del perfil, lo cual magnifica

el efecto de las fuerzas y momentos aplicados en el mismo.

Tabla 5.11 Recopilacion de los estreses en el revestimiento de todos los casos. Fuente:
Elaboracion propia.

Revestimiento

Caso Tresca (MPa) | von Mises (MPa) | Max. Principal (MPa) | Min. Principal (MPa)
Baja carga (Al) 2.58 2.37 2.37 -2.13
Baja carga (F.c) 2.88 2.54 2.31 -1.39
Alta carga 11.2 9.75 8.64 -6.07
Media carga 10.7 9.54 9.49 -5.97

La tendencia en el revestimiento para las distintas configuraciones es muy similar a las

presentes en los otros elementos del alerén. De nuevo la configuracidn sometida a mayores
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cargas es la de media carga aerodindmica, seguida por la de alta carga aerodindamica. No
obstante, cabe destacar que para los casos de alta y media carga el revestimiento es el
elemento en el cual las tensiones son maximas. Esto es debido al menor espesor del mismo

(4mm del revestimiento frente a 1cm de las costillas y largueros).

5.5. RESULTADOS DE FLIGHTLOADS

Como ya ha sido mencionado anteriormente, los ultimos célculos realizados corresponden
a un estudio aeroeldstico del alerdn en configuracion de baja carga aerodinamica, es decir,
el que hace uso del perfil NACA2412, en la variacion que hace uso de fibra de carbono. Para

ello se siguieron los pasos detallados en 4.4.1 y se definid el modelo aerodinamico.

Figura 5.81 Mallado de la superficie de sustentacion. Fuente: Elaboracion propia.

Tras acoplar este modelo al modelo estructural, y fijar los valores de estudio tal y como se
especificd en el apartado 4.4, se realiza el calculo aeroelastico para los 10 primeros modos
de vibracidon. Como ya se ha mencionado anteriormente, el objetivo de este calculo es
averiguar la velocidad de flameo y divergencia, las cuales se producen al pasar de un
amortiguamiento negativo a positivo. El punto en el cual se produzca esta inversiéon de
signo a menor velocidad definira la velocidad de flameo, mientras que el segundo punto en
el cual se produzca muestra la velocidad de divergencia. Ademas, es esperable que la
velocidad de divergencia minima se encuentre en un valor de frecuencia reducida menor
que la velocidad de flameo.
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De los resultados obtenidos se seleccionan aquellos pertenecientes al séptimo y octavo
modo de vibracion, ya que son los que exhiben un cambio de signo a velocidades menores.
Por ello, sus resultados son extraidos a Matlab, donde se interpolan para averiguar el valor
en el cual las funciones que los describen se hacen 0. Esta interpolacién es realizada
mediante el método spline y se seleccionan intervalos de 0.5m/s, considerado suficiente
debido a las magnitudes manejadas.

Vg modo 7 i ) ) o V-g modo 8

jocidad [rVs]

Figura 5.82 Diagramas V-g de los modos séptimo y octavo de vibracién. Fuente:
Elaboracion propia.

Como ya es visible en la figura superior, se puede apreciar que el signo de la funcién para
el octavo modo de vibracion adquiere valor 0 en una velocidad menor que en el séptimo.
Para la representacion de los diagramas V-g no se utilizaron todos los puntos dados por
FLIGHTLOADS, vy con el objetivo de facilitar la visualizacion y aumentar la precisién de la
interpolacidn en el punto de interés solo se representaron estas funciones hasta dos puntos
por encima del ultimo valor que da un amortiguamiento negativo. La diferencia en las
velocidades que anulan el amortiguamiento es mas notable si se representan ambos

diagramas en una misma ventana:
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<1073 V-g modos 7y 8
T

modo 7
modo 8

Amortiguamiento

X 1073.5
Y -3.97966e-07

X 1345
Y -6.02039%e-07

-3
200 400 600 800 1000 1200 1400 1600 1800
Velocidad [m/s]

Figura 5.83 Representacién de ambos modos de estudio junto con los puntos corte con el
eje X. Fuente: Elaboracion propia.

Los dos puntos destacados en la figura anterior son los valores mas préximos a 0 posibles
con el intervalo utilizado para la interpolacion. Si bien no son exactamente nulos en el eje
Y, ambos son lo suficientemente pequefios como para ser considerados efectivamente
como el punto de corte de ambas funciones con el eje X. El primero de estos puntos de
corte, perteneciente al octavo modo de vibracion, nos muestra un valor de 1073.5m/s para
la velocidad de flameo, mientras que el segundo, perteneciente al séptimo modo de
vibraciéon, nos muestra un valor de 1345m/s para la velocidad de divergencia. Estos valores
son extremadamente altos, pero debido a que nos hallamos ante un perfil doblemente
empotrado, la alta resistencia que dota al sistema esta configuracién permite estos

elevados valores.

Siguiendo la prediccidn realizada previamente sobre los valores de la frecuencia reducida

para ambos, se puede apreciar que el flameo se produce para un valor de k ubicado entre
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1.125 y 1, mientras que la velocidad de divergencia se produce para un valor de k ubicado

entre 0.875 y 0.75, lo cual cumple con los estipulado anteriormente.

Adicionalmente, se decidié representar estos modos de vibracién en PATRAN, lo cual es
posible gracias al uso del método K, que es el Unico de los métodos ofrecidos que retorna
el valor de los autovalores, y que por tanto permite visualizar los modos de vibracién en los
cuales se producen los fendmenos aeroeldsticos mencionados anteriormente. Cabe
destacar que estos modos serdn distintos de aquellos calculados para la comparacién entre

materiales propuesta en 5.1.

Séptimo modo de vibracion

De la representacion del séptimo modo de vibracién se deduce que se trata de un
acoplamiento entre torsion y flexién del alerdn. Esto se realiza mediante la animacién del
modo utilizando 37 fotogramas (para generar una animacion suave y sin cortes). Puesto
gue en este documento no se puede adjuntar la animacién completa, se adjuntan imagenes
de la vibraciéon del alerén en los fotogramas 1 y 25, ya que estos representan de forma

satisfactoria el movimiento del aleron:

Patran 2021 1 (Student Edition) 28-Jun-2. 2924
Fringe: SC3 StructureDEFAULT, A3Mode 7 Fraq. = 403.81. Exgervectors, Transiational, Magnitude, (NON-LAYERED)
Deforme SC3 StuctureDEFAULT, A3 Mode 7 Freq = 463 81, Eiganvectors, Transiational,

0’

Ma 52701 @Nd 5137
Frame. 1
Phase= 0

Figura 5.84 Fotograma n21 del séptimo modo de vibracién. Fuente: Elaboracion propia.
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Patran 20211 (Student Edition] 28-Jun-22 18:29.24
Fringe: SC3 StructureDEF ALLT, A3 Moade 7 Freq. = 493.81, Eigenvectors, Translabional, Magnitude, (NON-LAYERED)
Deform: SC3 SructursDEFALULT, A3'Moda 7 Fraq. = 48381, Eigenvectors, Translational,

-5.56-01)

defaull_Fringe
Max 5 56-01 @Nd 5137
Min O @i 21
detaull_Deformation
Max5.37-01 @Nd 5137
Frame. 1

Phase = 0

e
k

Figura 5.85 Fotograma n?1 del séptimo modo de vibracion, visto frontalmente. Fuente:
Elaboracion propia.

Palran 2021.1 (Student Editon] 28-4un-22 18:29.24
Fringe: SC3 StnuctursDEFALLT, A3Mods 7 Freg. = 493 81, Eigenvectors, Translationsl, Magnituds, (NON-LAYERED)
Deform SC3 StructursDEFAULT, A3Mode 7 Freq =483 &1, Eigerwectors, Translational,

55601
defauit_Fringe

r Max 0. 2 21
Min-2 7801 @hd 5137
defaut_Dalormation
Max3 8201 @3 5137
Frame: 25

Fhase = 240+02

Figura 5.86 Fotograma n225 del séptimo modo de vibracion. Fuente: Elaboracion propia.

Patran 2021 1 (Student Edition) 28-Jun-22 1829 24
Fringe SC2 StructureDEFALLT, A2 Mode 7 Freq = 493 81, Eigenvectors, Translatonal, Magnitude, (MON-LAYERED)
Dieform. SC3 StructureDEF AULT, A2 Moda 7 Freq. = 492,81, Eigenvectors, Translaional,

Min -2 7601 @Nd 5137
default_Deformation -
Max3.84-01 @M 5127

Frams: 25
Phase = 240402

Figura 5.87 Fotograma n225 del séptimo modo de vibracion, visto frontalmente. Fuente:
Elaboracion propia.
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Como se puede apreciar en las figuras, el acoplamiento entre la flexidn y torsién en el

séptimo modo de vibracién, correspondiente a una frecuencia de 493.81Hz, es claro.

Octavo modo de vibracion

Al igual que en el séptimo modo de vibracién, el octavo modo de vibraciéon supone un
acoplamiento entre torsiéon y flexién. La forma de representar este modo es igual que en el
anterior caso, con 37 fotogramas, pero en esta ocasién se seleccionaron el nimero 1y el

numero 13 para la representacién en el documento.

Palran 2021.1 (Student Edition) 28-Jun-22 15:31.50
Fringe: SC3 StructureDEFAULT, A3 Mode 8. Freq = 585.01, Eigemvectors, Translatonal, Magretude, [NON-LAYERED)
Deform: SC3 StuctureDEFAULT, A3 Mode 8. Freq. = 52501, Elgervectors, Translabonal,

T
N —

default_Fringe
M 5 11-01 @M 5605
Mn 0 @ha 21
| defeult_Dsformation
Miax 4 97-01 @M 8605
Fiame 1
Phase = 0

Figura 5.88 Fotograma n21 del octavo modo de vibracién. Fuente: Elaboracién propia.

Patran 20211 {Student Edition) 28-Jun-22 18150
eDEFALLT, A3Mods 8 Fraq = 585 01, Eiganvactors, Translatonal, Magnitude, (NOM-LAYERED)
StructursDEF AULT, A3 Mode 8 © Freq = 595 01, Eigenvectors, Translabonal,

. defaut_Frings
Max 51701 @A 6505
Min 0.@hd 21

Figura 5.89 Fotograma n21 del octavo modo de vibracidn, visto frontalmente. Fuente:
Elaboracion propia.
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nt Edition) 26-4un-22 18,2150
DEFAULT. A3Moda & Freq = 595 01, Eigervectors, Tranciational, Magnitude, (NON-LAYERED)
DEFAULT A3Mode 8 Freq = 58501, Eigemectors, Transiahional,

»ﬁw

Figura 5.90 Fotograma n213 del octavo modo de vibracién. Fuente: Elaboracién propia.

Patran 20211 (Studert Ecition) 28-Jun-22 18:31°50
Fringe: SC3 SuctureDEFAULT, A3 Mode 8 Freq = 585 01, Eigenvectors, Translational, Magnitude, (NON-LAYERED)
Deaform: SC3 SructureDEFAULT, A3 Mode 8 Freq = 595 01, Eigenvectors, Translabional,

k z default_Deformation
a3 4501 @d 5137
Frame 13
Phase = 120402

Figura 5.91 Fotograma n213 del octavo modo de vibracién, visto frontalmente. Fuente:
Elaboracion propia.

De nuevo el acoplamiento entre torsion y flexion es evidente, y se corresponde a una
frecuencia de 595.01Hz. A pesar de que ambos modos sean una combinacién entre flexién
y torsién, se puede apreciar que el desfase entre ambos es de 180 grados, puesto que en
el primer fotograma la oscilacion del octavo modo deforma el alerdon hacia abajo, mientras

gue la del séptimo modo lo deforma hacia arriba.
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6. Conclusiones

En este trabajo se han estudiado 3 de las posibles configuraciones para la placa principal
de un alerdn trasero. Debido a que estas distintas configuraciones estan pensadas para
situaciones diferentes ninguna de ellas resulta ser superior. Por ejemplo, la configuracién
que utiliza el perfil NACA2412, de baja carga aerodinamica, seria claramente superior a la
configuracion que utiliza el perfil DAE31, de alta carga aerodindmica, en un circuito como
Monza, donde debido a su gran recta principal la velocidad punta prima sobre la velocidad
en curva, y por lo cual configuraciones de baja carga (y por tanto de menor resistencia
aerodinamica) resultan ser mds ventajosas. Sin embargo, en un circuito como Mdnaco,
donde su corta recta principal limita en gran medida la velocidad punta de los monoplazas
y que posee un gran numero de curvas, la carga aerodinamica se vuelve mas importante,
haciendo que la mayor resistencia exhibida por la configuracién con el perfil DAE31 sea un

mal necesario en pos de obtener el rendimiento éptimo.

Como ya se observé en la exposicién de los resultados obtenidos, el perfil SC21006 utilizado
en la configuracion de carga aerodindmica media exhibe una resistencia muy baja en
relacion con la downforce generada. Ademas, y debido a no suponer un caso tan extremo
como los otros dos modelos, resulta adaptable a las condiciones de mas circuitos del
calendario. Debido a esta adaptabilidad y a su baja resistencia, posiblemente esta

configuracion resultase ser la mas favorecida en la mayoria de situaciones.

En cuanto al comportamiento estructural de los perfiles, debido a la alta resistencia de los
materiales utilizados en su construccién, una rotura se considera altamente improbable, y
de las observaciones realizadas se concluye que se podrian reducir los espesores de los
materiales utilizados en su construccidn para asi reducir el peso del mismo sin suponer un
gran riesgo afiadido de rotura ni sobrepasar los limites establecidos en la normativa. Esto
es cierto incluso para la configuraciéon de baja carga aerodindmica, a pesar de que sea la

que mayores deformaciones y esfuerzos sufra.

Pasando ahora al estudio aeroelastico realizado, se puede determinar con total seguridad

gue no existe riesgo de sobrepasar las velocidades de divergencia ni flameo en el caso de
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estudio, debido al alto valor de ambas velocidades. El motivo por el cual estos fenédmenos
suceden a velocidades tan altas radica en el doble empotramiento presente en el alerdn,
que dificulta enormemente tanto la deflexidn del perfil que genera la divergencia como la
induccidn de vibraciones que finalizan en el flameo. Como se ha podido apreciar en el
apartado 5.5, los fendmenos de flameo y divergencia, que suceden en los modos octavo y
séptimo respectivamente, surgen en modos de vibracién que suponen un acoplamiento
entre torsién y flexién. No obstante, y a pesar de las similitudes entre ambos, se puede
apreciar que el desfase entre ambos es de 180 grados, puesto que en el primer fotograma
la oscilacion del octavo modo deforma el alerén hacia abajo, mientras que la del séptimo

modo lo deforma hacia arriba.

Si bien el estudio realizado es bastante completo, existen numerosos elementos que
podrian ser mejorados, y que resultaria interesante analizar en un futuro. Por ejemplo,
realizar el modelado de un DRS funcional y sus interacciones con la placa principal resultaria
ser de gran interés, asi como el modelado de aletas en los pilones del alerén para mejorar
de esta manera su comportamiento aerodinamico. Ademas, otra mejora posible pasaria
por disefiar un alerén hecho para utilizar los fenémenos aeroeldsticos sufridos por el mismo
para mejorar sus prestaciones, de forma similar a la flexiwing utilizada por Red-Bull en la

temporada 2021.
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