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RESUMEN

TITULO: DISENO Y ANALISIS DE CHASIS, CARENADO Y PARACHOQUES DEL MONOPLAZA
FSO2-e FORMULA SENA ECO 2012-2013 CON ANALISIS ESTATICO, DINAMICO,
ARMONICO, AERODINAMICO E IMPACTO.*

AUTORES:
Fabian Enriqgue Gonzalez Esteban.
Luis Miguel Picon Jaimes.**

PALABRAS CLAVE:
Chasis, Carenado, Parachoques, monoplaza, vehiculo de carreras, disefio.

DESCRIPCION:

A través de una convocatoria realizada por la universidad Industrial de Santander en Noviembre de
2012 para participar en la segunda carrera de vehiculos de competencia organizado por el servicio
nacional de aprendizaje SENA, los autores se unen a la escuderia FORSSA Santander haciendo
parte del equipo de disefio grupo interdisciplinario en funciéon de ayudar en el proceso de disefio y
construccion del vehiculo monoplaza eléctrico FSO2-e estilo formula trabajando bajo la filosofia
PLM.

El objetivo de este proyecto es disefiar y analizar el chasis, la carroceria y el parachoques del
monoplaza eléctrico para la regional Oriente 2012-2013 cumpliendo con la normativa establecida
por las directivas de las olimpiadas formula SENA ECO superando las pruebas del evento como lo
son: carrera, vuelta mas rapida, entre otras y contribuir con la mision de la universidad de aportar al
avance tecnolégico y generar conocimiento asi como desarrollar habilidades para disefiar
procesos sistemas o componentes para dar solucién a necesidades planteadas.

Este libro contiene registro de los aspectos a tener en cuenta al momento de disefiar un chasis tipo
cercha y cono parachoques con simulacion estatica, dinamica, arménica e impacto, como también
el disefio de carenado con analisis aerodindmico mediante el uso de software especializados tales
como Catia, SolidWorks, ANSYS, JavaFoil, entre otros.

*Trabajo de Grado.
**Facultad de Ingenierias Fisico-Mecanicas, Escuela de Ingenieria Mecéanica, Ing. Isnardo
Gonzalez.
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SUMMARY

TITLE: CHASSIS, FAIRING AND BUMPER DESIGN AND ANALYSIS FOR THE FSO2-e OPEN-
WHEEL FORMULA SENA ECO 2012/2013 WITH STATIC, DYNAMIC, HARMONIC,
AERODYNAMIC AND IMPACT ANALYSIS. *

AUTHORS:
Fabian Enrique Gonzalez Esteban.
Luis Miguel Picon Jaimes.**

KEY WORDS:
Chassis, fairing, bumper, open-wheel, race car, design.

DESCRIPTION:

Through a call made by the Industrial University of Santander in November 2012 to participate in
the second competition of race vehicles organized by the National Apprenticeship Service SENA,
the authors joined the team FORSSA Santander by being part of the design based team
(interdisciplinary group) with the aim of assisting in the design and construction process of the
electric formula style car FSO2-e working under the PLM philosophy.

The objectives of this project are to design and analyze the chassis, fairing and bumper of the
electrical open-wheel for the East Regional 2012-2013 following the established regulations given
by the directives of the formula SENA ECO Olympics, passing the tests such as: race, fastest lap,
among others, and to contribute to the university mission of promoting the technological advance
and generating knowledge as well as developing skills to design systems, components or
processes in order to solve raised needs.

This book contains a record of the aspects to bear in mind when designing a truss-type frame and
bumper with static, dynamic, harmonic and impact simulation as well as the fairing design with
aerodynamic analysis using specialized software such as Catia , SolidWorks, ANSYS, JavaFaoll,
among others.

*Degree Work.
**Facultad de Ingenierias Fisico-Mecanicas, Escuela de Ingenieria Mecénica, Ing. Isnardo
Gonzélez.
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INTRODUCCION

Este libro contiene el disefio y analisis del chasis, carenado y cono anti-impacto de
un vehiculo monoplaza eléctrico, con sus respectivas hojas de calculo y

metodologia implementada en el desarrollo de cada uno de estos elementos.

La evolucion de los vehiculos eléctricos no es asunto nuevo, ya que ha sido un
tema de interés desde mediados del siglo XIX tras los primeros experimentos de
Jedlik y Thomas Davenport, acertando con el primer vehiculo eléctrico en 1838,
cuando Robert Davidson consigue mover una locomotora a 6 km/h sin usar carbén
ni vapor. A través de la historia la mejora en la tecnologia de las baterias esta
consiguiendo que los vehiculos eléctricos sean una alternativa a considerar, y
diariamente surgen nuevas investigaciones y proyectos que apuntan desbancar al
automovil convencional. Los disefios a tratar en este libro estan ligados a un
proyecto de este tipo ya que abarcan materiales livianos y resistentes para operar

bajo las condiciones de potencia para dos motores eléctricos de 25KW.

Los autores, integrantes del equipo de disefio, grupo interdisciplinario
perteneciente a la escuderia FORSSA Santander, participan del evento Formula
SENA ECO (2012-2013), junto a profesores, y aprendices con el propésito de
fabricar el vehiculo de competencia eléctrico de la regional Santander, monoplaza
evaluado de acuerdo a requerimientos descritos por la comision reglamentaria del
SENA.

Siendo este un proyecto Innovador ya que la FIA (Federacion internacional del

Automovil) hasta el 2014 hara formalmente una competencia con este tipo de

monoplaza.
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1. LA FORMULA SENA ECO

Es un concurso de innovacion y desarrollo tecnolégico que promueve
competencias profesionales; como la creatividad, el trabajo en equipo y el
liderazgo de los aprendices y de mas miembros de cada grupo, a través de un
proyecto que se llevara a cabo en forma colaborativa. En el proceso también

participan universitarios y expertos en automovilismo.

SENA ECO impulsa integralmente las tecnologias y competencias asociadas al
disefio y construcciéon de un vehiculo, enfocado en lograr la eficiencia energética,
buscando soluciones innovadoras alrededor de autos eléctricos. Asi mismo,
fortalece las competencias en gestion de proyectos, el proyecto cuenta con el
respaldo de la Federacion Internacional de Automovilismo (FIA) y la Federacion

Colombiana de Automovilismo Deportivo (FCAD).

Después de casi un afio de trabajo en equipo, incluidas las etapas de pruebas, los
estudios de disefio, andlisis, desarrollos tecnolégicos e innovacién, la Férmula
Sena Eco llego a su fin con una emocionante carrera que se dio el 17 de
noviembre del 2013.

Este interesante proyecto interdisciplinario del Servicio Nacional de Aprendizaje
(Sena) planteo el desarrollo de 10 vehiculos monoplaza de competicién con motor
eléctrico, basados en un reglamento técnico avalado por la Federacion
Internacional del Automdévil (FIA). La idea con este proyecto fue impulsar y
fortalecer los procesos de formacion de la entidad “con el objetivo de entregar a la
industria mano de obra calificada para la resolucion de problemas con capacidad
de trabajo en equipo, liderazgo, competitividad e innovacion”.

Cada area de ensefianza ha participado activamente: mecanica automotriz, disefio
industrial, soldadura y electrénica para la construccion del vehiculo, artes graficas
para la decoracion de carro, disefio textil para la elaboracion de uniformes,

gastronomia para la alimentacion del equipo y los pilotos, administracion financiera
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para la ejecucion de presupuestos de construccion del proyecto, gestion comercial
para la busqueda de patrocinios. Asi mismo, pretende que las industrias y
empresas privadas se vinculen a estos programas, con el animo de aportar sus
conocimientos técnicos, de desarrollo o logisticos. De acuerdo con un cronograma
preestablecido, los 10 equipos fueron evaluados por un comité experto
conformado por reconocidos lideres de la industria automotriz y un comité
organizador. Todos ellos evalian el ambiente de aprendizaje, el cumplimiento del
cronograma, la metodologia de trabajo y la competencia y capacidad técnica de

cada grupo.

En este concurso participan las 24 regionales del pais distribuidas en 11 equipos
asi: Narifio y Cauca; Valle, Choc6é y Guainia; Antioquia; Atlantico y Bolivar;
Santander, Norte de Santander y Cesar; Distrito Capital y Meta; Risaralda, Caldas
y Quindio; Boyacd y Cundinamarca; Arauca y Casanare; Tolima, Huila, Caqueta y

Putumayo.

En el 2009, el Sena realizé la primera version de Férmula Sena, pero con motores
de combustion interna. Para esa versién se fabricaron 12 monoplazas y se
involucraron 25 centros de formacion, 12 programas de formacion titulada, mas de
100 empresas y siete universidades, en la cual el equipo FORSSA de la regional

Santander se quedo con el premio del primer puesto.
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Figura 1. Autddromo de Tocancip4, circuito 1

Circuito 1 Circuito 2 Circuito 3 Circuito 4 Circuito 5

Circuito No. 1
Recorrido: 2.040 m

| ‘er disponibilidad |

Fuente: Autédromo Tocancipé [recuperado el 1 de agosto del 2013] disponible en linea en URL:

http://www.autodromos-sa.com/home_6.html?Map=Autodromos
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2. ESTADO DEL ARTE

2.1. LA CARROCERIAY EL CHASIS

Cuando se escucha acerca de estos dos componentes presentes en el automovil
es comun preguntarse ¢cudl es la funcién individual de cada uno de ellos en el
vehiculo? y ain mas ¢no son lo mismo?, esto normalmente resulta del desinterés
por estudiar las partes de un automovil. No es el objetivo de este proyecto formar
expertos automotrices, pero si el esclarecer diferencias que existen entre estos

dos componentes.

2.1.1. La carroceria

La carroceria, también llamada latoneria es el recubrimiento del auto, parte
propuesta para el transporte de carga de pasajeros. Corrientemente se fabrica de
compuestos muy livianos y resistentes como la fibra de vidrio, materiales que
ofrecen buenos resultados en la aerodinamica del auto y su desempefio en la
carretera. Existen varios tipos de carrocerias dependiendo de su uso y estas han
cambiado al transcurrir de los afos.

La carroceria es identificada en el dia de hoy como el embellecedor del vehiculo, y
juega un papel importante en la seguridad pasiva del vehiculo, ya que trae varios
elementos aerodinamicos que aportan estabilidad al automovil dependiendo de su
velocidad, asi como también de elementos que asumen energia al momento de
un impacto.

Cabe mencionar que existen dos familias principales de carrocerias en la
fabricacion de vehiculos. Estos dos sistemas son: por un lado las carrocerias de
chasis independiente y por otro las carrocerias de chasis auto portante o

monocasco.
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2.1.1.1. Carrocerias de chasis independiente

Se podria decir que el sistema de carroceria y chasis separados es el méas
antiguo, ya que este sistema esta presente desde la elaboracién de los primeros
automoviles, pero aun es considerablemente usado en la construccion de

monoplazas, todo terrenos, camiones Yy autos con carrocerias de fibra.

Consta de un chasis rigido al cual estan sujetados todos los componentes y
piezas mecanicas como lo son: el motor, transmisién, suspension, direccién, la

estructura de la carroceria, entre otros.

El sistema de chasis independiente presenta gran versatilidad, logrando alcanzar
la robustez que se desee del chasis soportando grandes esfuerzos estaticos y
dinamicos, y una forma del vehiculo aerodindmica, ligera y agradable a la vista, ya
gue estos son libres parcialmente de esfuerzos. Ver figura 2.

Figura 2. Carroceria y chasis separados

Fuente: Carroceria y Chasis, Tipos de carrocerias mas usadas en los vehiculos. [Tomada de internet 12 de
Julio 2013] Disponible Online URL: http://www.elchapista.com/chasis_carrocerias_vehiculos.html
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Los chasises separados de la carroceria suelen ser mas resistentes que el
conjunto de una carroceria auto portante, por lo cual ain se emplean sujetandose
habitualmente a la carroceria con tornilleria a través de juntas de caucho, las
cuales hacen permanecer perfectamente unidos estos dos componentes del

automovil.

2.1.1.2. Carrocerias de chasis auto portante

En este caso a diferencia de la carroceria de chasis independiente, la carroceria
del vehiculo y el chasis son un solo elemento, es decir, la estructura es un “todo
en uno”, funciona de elemento portante y portado, y su implementacion se justifica
por peso (liviano), y costos de fabricacion en cadena.

Es la carroceria acogida por la mayoria de vehiculos actuales. La mayor parte de
los componentes que forman la carroceria son elementos estructurales, que
soportan los esfuerzos estaticos, generados por el peso del vehiculo y de la carga,
y los dindmicos, generados por el movimiento.

El sistema de carroceria auto portante como su nombre lo indica es la carroceria
gue se soporta ella misma, también se le llama carroceria monocasco.

Ver figura 3.

Figura 3. Carroceria auto portante

Fuente: Chasis, Lexus RX 450h. [Tomada de internet 02 de Agosto 2013] Disponible Online URL:
http://www.arpem.com/coches/coches/lexus/lexus_rx/fotos/2011/450h-chasis.html
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La mayoria de las piezas metéalicas presentes en las carrocerias monocasco estan
unidas por puntos de soldadura sin embargo hay muchos modelos en los cuales
estas piezas van unidas por tornilleria. Este tipo de carrocerias es sometido a
muchas pruebas y estudios antes de su validacion ya que todas las piezas que la

conforman suplen entre si la rigidez y flexibilidad del automovil.

2.1.2. El chasis

El chasis es aquel elemento que integra entre si y sujeta tanto los componentes
mecanicos, como el grupo moto-propulsor, la suspension de las ruedas y la
carroceria del vehiculo.

Es considerado como el componente mas significativo de un automévil ya que es
el elemento principal que permite el armado de los demas componentes. Soporta
el cuerpo del vehiculo asi como todos los esfuerzos producidos por la marcha del
mismo, resiste los impactos que pudieran ocurrir actuando muy parecido a los
huesos del cuerpo humano, siendo una estructura rigida que proporciona una
proteccion al momento de un accidente, también da estabilidad al vehiculo en
diferentes condiciones de rodaje.

Los chasises han cambiado con los afios para aligerar su peso, y suelen estar
construidos de diferentes materiales, dependiendo de la rigidez, costo y forma
teniendo como parametro su funcionalidad. Los chasises estan construidos para
ajustarse a la finalidad del vehiculo. Hay varios tipos de chasis que han sido
construidos con algunos atributos Unicos.

Existen diferentes tipos de chasis para autos que pueden ofrecer distintas

caracteristicas y configuraciones.
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2.1.2.1. Chasis de escalera

Es el chasis mas sencillo y mas antiguo. Este tipo de chasis consta de dos vigas
de seccion tubular laterales, unidas por refuerzos transversales y/o diagonales,
refuerzos que entregan rigidez en torsion y permiten fijar los componentes. La
mayoria de los autos clasicos, camionetas, SUV y automaviles grandes de ciudad

se hacen con chasis de escalera. Ver figura 4.

Figura 4. Chasis tipo escalera

Fuente: Syd Silverman's Costin-bodied Lister Jaguar Race Car, Chassis No. BHL-123. [Tomada de internet 02
de Agosto 2013] Disponible Online URL: http://www.britishracecar.com/SydSilverman-Lister-Jaguar.htm

2.1.2.2. Chasis monocasco

El chasis de tipo monocasco es el mas utilizado hoy en dia por los fabricantes de
automoviles. Es una estructura bastante rigida facil de producir en masa y
proporciona una gran estabilidad en caso de un accidente. La mayor desventaja
de un chasis monocasco es que a pesar de que son faciles de fabricar, no es

rentable para su fabricacion en pequefas cantidades. Ver figura 5.
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Figura 5. Chasis Monocasco

Fuente: Ferrari Enzo, Part lll. [Tomada de internet 02 de Agosto 2013] Disponible Online URL:
http://web-cars.com/enzo/part_three.html

2.1.2.3. Chasis columna vertebral

Este tipo de estructura tiene forma de columna vertebral y proporciona la
estructura para todos los componentes de trabajo del vehiculo. Este chasis se
utiliza sobre todo en los roadsters. Pero tiene como desventaja su peso, ya que
son muy pesados para ser usados en autos deportivos y demasiado caros para

ser producidos en masa. Ver figura 6.

Figura 6. Chasis Columna Vertebral

€] ACCESS HOLE FOR
o SEAT BeLT
ATTACHMENT
POINT

Fuente: The Lotus Elan In Depth, Elan chassis. [Tomada de internet 02 de Agosto 2013] Disponible Online
URL:http://lotuselan.wordpress.com/elan-in-depth/
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2.1.2.4. Chasis espacial tubular

Los chasises espaciales tubulares son construidos y disefiados principalmente
para autos de carrera y autos deportivos de alta gama, lo cual se puede ver en
marcas como Lamborghini, Ferrari y Jaguatr.

La estructura espacial tubular tiene un costo de fabricacién bastante elevado y
debido a la complejidad de su disefio y fabricacidon, no es rentable para la
produccion en masa, pero si en la elaboracion de autos exclusivos, cabe resaltar
que los chasises espaciales tubulares tienen la ventaja de ser mucho més
resistentes y estables comparado con los otros tipos de chasis. Ver figura 7.

Figura 7. Chasis Tubular

Fuente: READ AND KNOW ABOUT YOUR CARs SKELETON. i.e. “CHASSIS", TUBULAR FRAME CHASSIS
[Tomada de internet 02 de Agosto 2013] disponible Online URL: http://innovatize.blogspot.com/2012/01/read-
and-know-about-your-cars-skeleton.html

34



2.2. CONO ANTI-IMPACTO

Figura 8. Cono anti-impacto ensamblado

Fuente: Cono anti-impacto [recuperado el 3 de agosto del 2013] disponible en URL:
https://www.youtube.com/watch?v=IHSuynf_gXY

2.2.1. Introduccion

La seguridad del piloto es uno de los mayores objetivos a la hora de disefar y
construir un vehiculo de carreras esto debido a las altas velocidades que se
pueden alcanzar en estos vehiculos, lo cual conlleva a la necesidad de disipar la
alta energia cinética que se genera en caso de impacto, por esta razén es
necesario el disefio de un elemento el cual en caso de colision frontal proteja al
piloto y mantenga integro el chasis. Este elemento debe garantizar desempefios
especificos en términos de valores de desaceleracion y dimensiones minimas

aceptables para lograr cumplir los objetivos requeridos durante el impacto.

El propésito de este capitulo es demostrar la gran importancia que tiene el cono
anti-impacto en la seguridad del piloto y del monoplaza, en los sub-capitulos
siguientes se dara a conocer el proceso ejecutado en el disefio de este elemento.
Parte de la verificacion técnica de seguridad es realizar un informe del cono anti-
impacto en un impacto frontal, en el cual el equipo tiene que demostrar que el

coche esta equipado con un elemento capaz de reducir las fuerzas del impacto
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teniendo en cuenta la seguridad del conductor. El atenuador de impacto tiene que
cumplir con las reglas especificadas por la Normativa del SENA.

2.2.2. Historia y Evolucion

Las muertes ocasionadas por los accidentes que ocurren en carreras de autos,
han ido disminuyendo con el paso del tiempo ya que la seguridad del vehiculo es
una de las areas de mayor investigacion en la ingenieria automotriz. La industria
automotriz est4 desarrollando nuevos sistemas de seguridad activa y pasiva, a su
vez técnicas que incrementen la seguridad del vehiculo y sus ocupantes, esto
debido a que las pérdidas en cada impacto son cuantiosas, interviniendo en ello
muchos factores, cada accidente, representa pérdidas materiales en los dafios a
los vehiculos y a las personas.

Lo anterior, ha fomentado el interés de parte de los fabricantes de automéviles a
reducir el costo econdmico y social de un accidente en carrera. Uno de los campos
gue mas impulso ha recibido, es el denominado CRASHWORTHINESS (CW).
Este término se ha definido como el estudio de estructuras vehiculares cuando
impactan, un elemento que trate de reducir el dafiado hecho en la estructura del
vehiculo y lesiones al piloto, donde el resultado de una colision se denomina
atenuador de impactos.

Para reducir los costos en investigacion y pruebas de estos sistemas, es
recomendable usar simulaciones computacionales de impactos para lograr

obtener una evaluacion previa antes de realizar una prueba real de impacto.

2.2.3. Tipos y Variedades

Existen una gran cantidad de atenuadores de impacto y estos varian segun la
geometria dada para la realizacién del disefio del mismo y el material disponible

para su realizacion, asi como las cargas a soportar y la direccién de dichas

36



cargas que para formula SENA eco sera de colision frontal con ciertos parametros
( ver capitulo 4) a tener en cuenta; en competencias de alto nivel este elemento
forma uno solo con el chasis, pero para el caso presentado en este documento
este elemento estara sujeto al chasis por medio de pernos lo cual lo hara de facil

mantenimiento.

Figura 9. Formas de elementos atenuadores de impacto

Fuente: Cono anti-impacto [recuperado el 10 de agosto del 2013] disponible en URL:
https://www.youtube.com/watch?v=FeH20xkYQuO

2.3. SOFTWARE ANSYS

ANSYS es un programa para el calculo computacional basado en el MEF, con
aplicabilidad a una amplia variedad de problemas habituales en la ingenieria.

Este programa cuenta con mas de 100.000 lineas de cédigo que le permiten la
implementacion de analisis estaticos y dindmicos en célculos de estructuras, asi

como en problemas de transferencia de calor, fluidos y electromagnetismo.
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Como es habitual en todos los programas para calculo por elementos finitos
ANSYS dispone de tres moédulos de trabajo:

» Pre-procesador: Donde se prepara el modelo para el célculo. En él se realizan
las operaciones de:

= Dibujo del modelo, o importacion si se ha generado por medio de un sistema
CAD que genere ficheros compatibles.

= Seleccion del tipo de elemento o elementos a emplear. En funcién del tipo de
calculos a realizar, estos programas suelen disponer de diferentes tipos de
elementos que son especiales para cada aplicacién. Por ejemplo, suelen tener
elementos especiales para célculos de tensiones planas, tensiones 3D,
electrostatica, magnetostatica, elementos de contacto, etc.

» Seleccion de los materiales a emplear, que pueden obtenerse por librerias, o
ser definidos por el usuario. Esto ultimo es comun cuando se emplean
materiales de propiedades no lineales o materiales anisotropos.

= Asignacion de elemento y propiedades de materiales a los diferentes
componentes del modelo.

» Mallado de los componentes del modelo.

» Aplicacién de las cargas exteriores (puntuales, lineales o superficiales).

= Aplicacién de las condiciones de contorno del modelo.

» Soluciéon: Es la parte del programa que realiza todo el calculo del MEF y
genera las soluciones. Los pasos que abarca son los siguientes:

= Seleccion del tipo de célculo a realizar, por ejemplo si es un analisis transitorio,
en régimen armonico, estatico, de pandeo, etc.

= Configuracion de los parametros de calculo. Seleccion de intervalos de tiempo,
norma del error, ndmero de iteraciones, etc. Introduccion a Ansys

Caracteristicas generales y fuentes de error 71
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Inicio del célculo: el programa empieza transfiriendo las cargas al modelo,
genera las matrices de rigidez, realiza la triangulacién de la matriz, resuelve el

sistema de ecuaciones y genera la solucion.

» Post-procesador: es la herramienta que permite la representacion gréafica de

los resultados, asi como resultados indirectos que se pueden obtener operando

las soluciones del modelo.

Pese a la potencia computacional aportada por el programa, el factor principal

para conseguir una aceptable aproximacion de los resultados finales con los

reales pasard inevitablemente por la aplicacibn de unos conocimientos minimos

por parte del usuario en cuanto a los métodos empleados por el programa, y sobre

todo, en cuanto a las posibles fuente de error, tales como:

Numero de elementos utilizados, que debera ser suficiente (pero no excesivo)
para el tipo de problema en cuestion. Un mayor nimero de elementos supone
un mayor coste computacional, asi que deberemos ser conscientes de si el

refinamiento de la malla “merece la pena” en cuanto a “mejora” de la solucion.

La geometria del objeto que se deseé analizar, que puede generar errores en
la solucién, debido a que si el mallado realizado no mantiene ciertos
parametros (como los &ngulos de las aristas o las relaciones de tamafio en las
aristas) dentro de un rango predeterminado, el método puede fallar en un

punto, lo cual afecta a la convergencia del sistema.

Debido a la utilizaciéon de un rango discreto en cuanto a las propiedades de la
materia, se debe aumentar la cantidad de puntos en el mallado del objeto en
los puntos en que el gradiente de la propiedad analizada sea muy grande para

obtener resultados mas precisos.
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= El tipo de elemento, asi como algunas propiedades son ingresadas de forma
manual por el usuario, lo cual genera errores de tipo humano en la utilizacién
de ANSYS, para los que el programa no generara alerta alguna. Se hace
conveniente por ello la validaciéon de la solucion mediante comparacion de ésta

con la obtenida por aplicacién del mismo andlisis a un modelo mas sencillo®.

2.3.1. Herramienta estructural

La herramienta Static Structural de ANSYS, permite realizar diversos tipos de
analisis, gracias a la capacidad de simular todos los aspectos estructurales de un
producto, no incluyendo solamente el andlisis estatico lineal que simplemente
proporciona tensiones o deformaciones, sino también analisis modales que

determinan las caracteristicas de vibracion.

Figura 10. Herramienta Static Structural
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B = Static Structural

2 @ Engineering Data " 4
3 9 Geometry o,
4 @@ Model 7,
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f Solution =
7 @ Results =

Static Structural

Fuente: Autores

! JIMENEZ, Javier. Simulaciéon numérica de fenémenos de inestabilidad en estructuras metalicas mediante ANSYS.
Universidad de Sevilla. Marzo de 2010
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Static Structural de ANSYS aborda los requisitos Unicos de analisis estructural
puro sin la necesidad de herramientas extrafias. El paquete proporciona toda la
potencia de las capacidades estructurales no lineales, asi como todas las
funciones lineales - para entregar resultados de las simulaciones estructurales

confiables de alta calidad.
Cada vez se requieren modelos mas grandes para la simulacion, y esta

herramienta de ANSYS incorpora algoritmos paralelos para un tiempo de calculo
mas rapido que estos grandes modelos.

2.3.2. Herramienta impacto

Figura 11. Deformacién debido a carga de presion

Fuente: Equivalente de deformacién plastica. [Tomada de internet 02 de Agosto 2013] Disponible
OnlineURL:http://www.ansys.com/Products/Simulation+Technology/Structural+Analysis/Explicit+Dynamics/AN
SYS+LS-DYNA
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Al querer disefiar productos que necesitan resistir impactos o altas cargas de
presion durante un tiempo muy corto, estos elementos pueden ser simulados con
el uso de ANSYS EXPLICIT DYNAMICS; los problemas de este tipo son muy
especificos y por lo tanto requieren de herramientas muy avanzadas de analisis
para predecir con exactitud el efecto que estas cargas tendra sobre el disefio y las
consideraciones que se deberian tener en cuenta. Una simulacion y analisis de
este tipo deberia realizarse si al hacer un ensayo fisico resulta demasiado costoso
o imposible de hacer.

Esta herramienta permite resolver problemas complejos, en la cual se puede
obtener los resultados de forma relativamente rapida, esto se debe en gran parte a
su interfaz de facil manejo. ANSYS EXPLICIT DYNAMICS es una herramienta que
ayuda a entender mejor la fisica de los eventos de corta duracion para productos
que se someten a eventos dindmicos no lineales y transitorios. Esta herramienta
especializada, se diseid para un uso facil, preciso y para maximizar la
productividad; con esta herramienta, se puede estudiar como una estructura
responde cuando se someten a cargas severas. Los algoritmos se basan en los
primeros principios de grandes deformaciones, falla de materiales, y las
interacciones entre los cuerpos y fluidos con superficies que cambian
rapidamente.

Al simular eventos que involucran corta duracion, grandes esfuerzos, gran
deformacion, fracturas, falla total del material o problemas estructurales con
contactos complejos, casi ninguna herramienta tiene la misma capacidad de
simular con la misma calidad de ANSYS.

Estas simulaciones se pueden resolver en tres solucionadores diferentes los

cuales se describiran muy brevemente a continuacion:
» ANSYS EXPLICIT STR es un sistema de analisis dentro de la plataforma

ANSYS Workbench. Este ofrece la capacidad de usar el solucionador de

LaGrange (estructural).
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» ANSYS LS-DYNA es un programa independiente. Las entradas para e ANSYS
LS-DYNA se puede preparar con las caracteristicas de pre-procesamiento de

gran alcance de la plataforma de ANSYS Workbench.

» ANSYS AUTODYN es un sistema de componentes dentro de la plataforma
ANSYS Workbench. Ofrece una capacidad de solucion multiple completo

(Métodos numéricos avanzados para Dinamica no lineal.)

Para el caso del FSO2-e se usara ANSYS EXPLICIT.

ANSYS EXPLICIT se basa en la seccion Lagrangian del solucionador ANSYS
AUTODYN. ANSYS EXPLICIT STR es el Unico programa estructural que esta
totalmente integrado en un entorno capaz de incorporar una gama de soluciones
multi-fisicas, incluyendo eléctricas, térmicas, mecanicas y la dinamica de fluidos
computacional (CFD).

Para darle solucion a este tipo de problemas se necesitan métodos numeéricos
avanzados para dindmica no lineal con relacibn a esto ANSYS EXPLICIT
DYNAMICS ofrece varios solucionadores avanzados para mejora las simulaciones
y posee una lista de aplicaciones dinAmicas que ayudan a comprender mejor los
resultados.

¢ Por qué utilizar Explicit Dynamic?

El sistema Explicit Dynamic esté diseflado para simular aplicaciones no lineales
de mecanica estructural que involucran uno o mas de los siguientes eventos:
 Impacto por debajo de 1 m /s hasta velocidades muy altas como 5000 m /s

* La propagacion de ondas de tension

* Altas respuestas de alta frecuencia dinamica

» Grandes deformaciones y geométricamente no lineales

* Las condiciones de contacto complejas

» Comportamiento del material complejo incluyendo dafios de materiales y fallas

* Respuesta estructural no lineal

* La propagacion de ondas de choque a través de solidos y liquidos
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* Los cuerpos rigidos y flexibles

Explicit Dynamic es el mas adecuado para los eventos que tienen lugar durante
periodos cortos de tiempo, unos pocos milisegundos o menos. Eventos que duran
mas de 1 segundo se pueden modelar, sin embargo, se tendria que esperar por

mucho tiempo para darle solucién.

2.3.3. Herramienta aerodinamica

Figura 12. Contorno de presiéon en una rueda
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9,350e+004 N
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Fuente: Autores

La dinamica de fluidos computacional o CFD es una herramienta que intenta
utilizar los ordenadores para la simulacion del movimiento de los fluidos y, en
ocasiones, de otros fendmenos asociados a estos como por ejemplo: transferencia
de calor, reacciones quimicas, arrastre de solidos, etc.

Los paquetes de CFD existentes en el mercado son lo suficientemente potentes y
faciles de utilizar como para que resulte rentable su utilizacion a nivel industrial.
Sus beneficios vienen principalmente en la reduccion del nimero de ensayos
reales necesarios y del tiempo de desarrollo los mismos.

También pueden proporcionar bastante informacibn complementaria del
comportamiento detallado, que resulta muy dificil conocer experimentalmente. Un

valor afiadido es poder poner en el producto la etiqueta de "Disefiado con ayuda
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del ordenador”, y la facilidad para generar dibujos espectaculares, que estimulan
la "compra" del producto.

Con la proliferacion de programas comerciales, un namero creciente de técnicos
ha entrado en contacto con estos métodos. Sin embargo, frecuentemente no se
conocen bien las caracteristicas que tiene el CFD, y por ello, los resultados a los
que se llegan pueden no ser correctos, ni utiles. Por ello, se ha hecho muy
importante para el manejo de CFD, la formacion en dinamica de fluidos y el

conocimiento de la filosofia, capacidades y limitaciones del sistema.?

» Utilidad

El software de CFD busca el calculo detallado del movimiento de los fluidos por
medio de la utilizacion del ordenador para la resolucion de las ecuaciones
matematicas que expresan las leyes por las que se rigen.

En los resultados de estas técnicas, junto con el movimiento y la presion, pueden
obtenerse las variaciones de las propiedades, las fuerzas que ejercen sobre los

sélidos adyacentes, los intercambios de energia, etc.

Algunos de los campos de aplicacién son:

- Aerodinamica de vehiculos terrestres, aviones, entrada y salida de la atmdésfera
de vehiculos espaciales.

- Disefio de motores de combustion, calderas, turbo maquinas (bombas,
ventiladores, compresores, turbinas, etc.)

- Refrigeracion de equipos eléctricos y electrénicos.

- Equipos para procesos fisicos y quimicos: reactores, sedimentadores,
mezcladores, intercambiadores, eyectores, etc.

- Desarrollo de sistemas de ventilacion, calefaccion y aire acondicionado.

- Prediccion meteoroldgica.

- Influencia del viento sobre edificios, puentes, etc.

- Dispersion de contaminantes en la atmaosfera, rios y mares.

2 Universidad de Oviedo. Area de Mecanica de fluidos. Simulacién numérica de flujos (CFD) con el programa FLUENT. 68 p
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- Biomedicina: respiracion y circulacion de la sangre.

- Hidrologia y oceanografia: corrientes en rios, estuarios y océanos.

- Hidrodinamica de buques.

En general, son casos en los que resulta necesario entrar en los detalles de la

dinamica de fluidos para obtener los resultados que se buscan.

» Algunas ventajas e inconvenientes
Hasta el final de los 60, los ordenadores no alcanzaron velocidades de calculo
suficientes para resolver casos sencillos, como el flujo laminar alrededor de un
obstaculo. Antes de eso, la experimentacion constituia el medio basico de calculo
y desarrollo.
En la actualidad, los ensayos experimentales siguen siendo necesarios para la
comprobacién de disefios no excesivamente complejos. Los continuos avances en
los ordenadores y algoritmos, permiten una reduccion importante en el nimero de
ensayos necesarios. El disefio tipico de un modelo de ala de avion, se hace ahora
con 3 6 4 ensayos en tunel aerodinamico, en vez de los 10 6 15 que eran
necesarios anteriormente.

Las ventajas que proporciona el analisis por CFD se pueden resumir en:

» Reduccion sustancial de tiempos y costes en los nuevos disefios.

» Posibilidad de analizar sistemas o condiciones muy dificiles de simular
experimentalmente: velocidades hipersonicas, temperaturas muy altas o bajas,
movimientos relativos, etc.

» Capacidad de estudiar sistemas bajo condiciones peligrosas o mas alla de sus
condiciones limite de funcionamiento, por ejemplo accidentes.

» Nivel de detalle practicamente ilimitado.

Los métodos experimentales son tanto mas caros cuanto mayor es el nimero de

puntos de medida, mientras que los cédigos de CFD pueden generar un gran

volumen de resultados sin coste afiadido, y es muy facil hacer estudios

paramétricos.
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Las técnicas de CFD no son baratas. En primer lugar, son necesarias maquinas
de gran capacidad de calculo (los investigadores de CFD son usuarios habituales
de los ordenadores mas potentes que existen), y un software con precio todavia
no accesible al gran publico.

En segundo lugar, se necesita personal cualificado que sea capaz de hacer

funcionar los programas y analizar adecuadamente los resultados.

Los desarrollos en el campo del CFD se estan acercando cada vez mas a los de

otras herramientas de CAE como las de analisis de esfuerzos en solidos y

estructuras. ElI motivo del retraso es la gran complejidad de las ecuaciones v,

sobre todo, la dificultad de modelar adecuadamente la turbulencia.

El mayor inconveniente del CFD consiste en que no siempre es posible llegar a

obtener resultados suficientemente precisos, y la facilidad de cometer graves

errores de calculo.

Esto proviene de:

» La necesidad de simplificar el fendmeno a estudiar para que el hardware y
software sea capaz de tratarlo. El resultado seré tanto mas preciso cuanto mas
adecuadas hayan sido las hip6tesis y simplificaciones realizadas.

» La limitaciébn de los modelos existentes para la turbulencia, flujo bifasico,
combustion, etc.

Para dar solucion al modelo con el que se trabajara se us6 la herramienta

FLUENT de ANSYS del cual se hara una breve introduccién a continuacion

» ANSYS Fluent

ANSYS Fluent es un software que contiene las capacidades de modelado fisico
necesario para modelar: el flujo, la turbulencia, la transferencia de calor, y las
reacciones, para aplicaciones industriales que van desde el flujo de aire sobre un
ala de avion a la combustion en un horno, fabricacion de semiconductores y
disefio de salas limpias para plantas de tratamiento de aguas residuales. Los

modelos especiales que le dan al software la capacidad de modelar la combustion
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en el cilindro, aeroacustica, turbomaquinaria y sistemas multifasicos han servido

para ampliar su alcance.?

Figura 13. Lineas de flujo a través de dos llantas

Fuente: Autores

Hoy en dia, miles de empresas en todo el mundo se benefician de la utilizacion de
software Ansys Fluent como parte integrante de las fases de disefio y optimizacién
del desarrollo de sus productos. La tecnologia usada por el solucionador ofrece
resultados rapidos y precisos, ofrece la posibilidad de crear mallas en movimiento
y con deformacién. Las funciones pueden ser definidas por el usuario lo cual
permite la implementacion de nuevos modelos y de una amplia personalizacion de
los modelos ya existentes. La configuracion, solucion y post-procesamiento del
Ansys Fluent hace que sea facil de poner en pausa un calculo, examinar los
resultados, cambiar cualquier configuracion, y luego continuar con el célculo en
una sola aplicacion. Los reportes y los datos se pueden leer en ANSYS CFD-Post
lo cual permite realizar nuevos analisis con las herramientas de post-
procesamiento y poder realizar una comparacion de los distintos casos
estudiados.

®Fluid Dynamic. [Tomada de internet 27 de Agosto 2013] Disponible Online URL:
http://www.ansys.com/Products/Simulation+Technology/Fluid+Dynamics
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La integracion de ANSYS Fluent y ANSYS Workbench proporciona a los usuarios
conexiones con otros sistemas CAD, lo cual permite modificar la geometria que
se estad estudiando y gracias a la creacién de la tecnologia ANSYS Design
Modeler se logra avanzar en la tecnologia del mallado con ANSYS Meshing. La
plataforma también permite que los datos y los resultados sean compartidos entre

las aplicaciones que utilizan con una féacil transferencia de dichos datos.

Figura 14. Contorno de presion sobre alerén trasero

Fuente: Autores

La combinacion de todos estos beneficios y con la amplia gama de capacidades
de modelado fisico, la obtencién de resultados rapidos y precisos hace que este
software sea uno de los paquetes mas completos para el modelado CFD

disponible en estos momentos en el mundo.
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» Solucién Dinamica.

Figura 15. Lineas de flujo y contorno de energia cinética de turbulencia

S, -
N e

Fuente: Autores

La solucién de dindmica de fluidos de ANSYS es un completo conjunto de
productos que le permite predecir con confianza, el impacto del flujo de los fluidos
en su producto. Cualquier fendmeno de flujo de fluidos que se quiera estudiar en
una o varias fases, isotérmicos o reactivos, compresible o no las soluciones
dinamica de fluidos de ANSYS le daran informacion valiosa sobre el desempefio

optimo del producto.

Reconocidas herramientas de analisis de fluidos de ANSYS incluyen el
ampliamente utilizado y bien validado ANSYS Fluent y ANSYS CFX, disponible
por separado o juntos en el paquete ANSYS CFD. Debido a la robustez y
velocidad de su solucionadores, el conocimiento y la experiencia de sus equipos
de desarrollo, y las capacidades de modelado avanzadas, las soluciones de

dinamica de fluidos de ANSYS proporcionan resultados en los cuales usted puede
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confiar. La tecnologia usada es de punta lo cual proporciona calculos paralelos
eficientes desde unos pocos hasta miles de nucleos de procesamiento.

Combinando Fluent o CFX con la herramienta ANSYS CFD-Post de post-
procesamiento le permite realizar analisis cuantitativos avanzados o crear

visualizaciones y animaciones de alta calidad.

Las soluciones de dinamica de fluidos de ANSYS se integran plenamente en la
plataforma ANSYS Workbench. Este entorno ofrece una alta productividad y
facilidad de utilizar flujos de trabajo. Workbench integra todas sus necesidades
para llevar a cabo un flujo de trabajo (pre-procesamiento, simulacién y post-
procesamiento), asi como la funcionalidad multifisico (interaccién fluido-estructura,
electromagnética / liquido de acoplamiento). Ademas, el entorno de ANSYS
Workbench permite automatizar y da la facilidad de configurar estudios de
exploracién de disefio (por ejemplo, disefio de experimentos, el analisis de seis

sigma).

Figura 16. Contorno de velocidad simulacién 2D

Velocity
Contour 1

3.890e+001
. 3.501e+001
3.112e+001
2.723e+001
2.334e+001
1.945e+001
1.556e+001
1.167e+001

T.780e+000
I 3.890e+000

0.0008+000 =~
e (ﬂ \_
———

Fuente: Autores
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3. DISENO DEL CHASIS

El chasis es una estructura que tiene como propdsito conectar rigidamente la
suspension delantera y trasera, ofrecer puntos de amarre para diferentes sistemas
del vehiculo y proteger al conductor en caso de cualquier accidente de choque.

Hay diferentes tipos de chasis como se vio en el capitulo 2.1.2, y cada uno es
disefiado dependiendo de su funcionalidad. EI monoplaza FSO2e es un vehiculo
de competicion, y el disefio de su chasis debe ser acorde a las necesidades
particulares, estas necesidades son gobernadas por el reglamento formula SENA-

eco y criterios de disefio.

3.1. PARAMETROS NORMATIVA SENA

El reglamento de la formula SENA-eco, es el documento encargado de
parametrizar y dar claridad de disefio para los diferentes componentes del
monoplaza. Para el disefio del chasis se encuentran los siguientes puntos

numerados segun el anexo A.

= El vehiculo debe tener cuatro ruedas, dos adelante y dos atras.
» El eje imaginario que une las dos ruedas delanteras debe tener un angulo de
90 grados con respecto al plano de simetria del vehiculo.

Figura 17. Eje delantero (a) y eje trasero (b) segun reglamento formula SENA-eco

a) AT — b)

-90°
bt gy
1S | m =

Fuente: reglamento técnico férmula Sena eco (2012-2013)

» El eje imaginario que une las dos ruedas traseras debe tener un angulo de 90
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grados con respecto al plano de simetria del vehiculo.

La distancia entre ejes minima es de 2 metros.

Figura 18. Distancia entre ejes minima segun reglamento formula SENA-eco

-—

2 mts (distancia minima)

Fuente: reglamento técnico férmula Sena eco (2012-2013)

El ancho maximo del vehiculo es de 2 metros.

Figura 19. Ancho maximo segun reglamento formula SENA-eco

e C— |

2 mts (ancho maximo)

Fuente: reglamento técnico férmula Sena eco (2012-2013)

Es obligatoria la instalacién de una platina de minimo 5mm de espesor con una
perforacién de 5cm de diametro, dicha platina debe ser pintada en color rojo y
sobresalir claramente en la parte trasera del vehiculo para su arrastre en caso
de averia.

La(s) bateria(s) se debera(n) encontrar por fuera del habitaculo del piloto y
debera(n) ser fijada(s) mediante correas o material resistente a la corrosion.
Esta(s) debe(n) ademas estar dentro de una caja de seguridad fabricada con

un material aislante.
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La porcion de la carroceria que cubre el motor, debera estar fijada mediante
pines de acceso rapido, y debe ser posible removerla en 10 segundos.

No se permiten objetos en el habitaculo que se puedan aflojar o desprender y
afectar la integridad del piloto.

Los rines deberan tener un diametro de 15”.

La suspension debe ser de doble tijera (brazo superior y brazo inferior).

La geometria de la suspension y el método de accionamiento y posicion de los
amortiguadores es libre.

Todos los anclajes de las tijeras de suspension deberan realizarse mediante
esferas (rétulas).

La altura minima entre el suelo del vehiculo y la pista es de 5 cm.

El chasis es de libre configuracion y disefio pero debe presentar una jaula de
seguridad que debe exhibir los elementos presentados en la figura 20. El uso
del material se restringe a un acero entre el siguiente rango: AISI SAE 1008-
1020 (En este rango se encuentra la tuberia comunmente conocida como

tuberia estructural, tuberia de mueble, entre otras).

Figura 20. Elementos de jaula antivuelco segun reglamento formula SENA-eco

Letra Nombre dzl elemento

Aro delantero

Aro trasero

Riostre aro trasero

Riostre aro delantero
Miembro lateral superior
Miembro lateral intermedio
Miembro lateral inferior

on |=Hm Q|0 |o|w

Fuente: Reglamento técnico férmula Sena eco (2012-2013)

La jaula antivuelco tiene como objetivo proteger al piloto en caso de volcadura,
impacto con una barrera de seguridad u otro vehiculo. Debe ser disefiada para
resistir fuerzas verticales originadas por el peso del carro sobre la jaula y
fuerzas longitudinales y laterales originadas por el deslizamiento de la jaula

sobre el suelo en caso de volcadura.
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El riostre del aro trasero y los deméas elementos de la jaula antivuelco que
puedan entrar en contacto con el casco del piloto en caso de accidente
deberan estar cubiertos con espuma (como se usa en las bicicletas de los
nifos).

Ningun elemento de la jaula antivuelco debera ser deformado de tal forma que
busque generar un agarre aerodindmico, el perfil de la tuberia se debe
conservar circular.

El disefio de la jaula antivuelco debera impedir el ingreso del motor al
compartimiento del piloto.

Todos los elementos de la jaula antivuelco se deberan fabricar en tuberia de
acero, de acuerdo con las siguientes especificaciones. Los equipos estaran
obligados a presentar un certificado del material que demuestra que esta

norma se cumplio:

Figura 21. Tipo de tuberia segun reglamento formula SENA-eco

[ Tipo de tuberia
|  Didmetro 1 % “espesor 1.8mm (calibre 14)

Fuente: reglamento técnico férmula Sena eco (2012-2013)

El aro trasero se debera fabricar a partir de un tramo continuo de tuberia que
parte del piso de un costado del vehiculo y termina en el piso del otro costado.
El radio minimo de doblez es de 3 veces el diametro de la tuberia.

La parte mas alta del aro trasero debera estar al menos 2.5” (5cm) mas alta
que el casco del piloto en posicidbn sentada, con el arnés de seguridad
asegurado.

Una linea recta imaginaria entre la parte alta del aro trasero y la parte alta del
aro delantero, debera pasar por encima del casco del piloto.

El aro trasero debera encontrarse como maximo a 10cm de la parte mas
trasera del piloto en vista lateral.

El perfil exterior del aro trasero, en vista frontal, debera en todo momento estar
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a una distancia de al menos 5cm del contorno del piloto en posicion sentada

con el arnés de seguridad amarrado.
= Un tubo que permita el anclaje del arnés de seguridad debera ubicarse de

manera horizontal en el aro trasero de la manera indicada:

Figura 22. Instalacion arnés de seguridad

Fuente: reglamento técnico férmula Sena eco (2012-2013)

» El aro trasero deberd presentar dos riostres que salen hacia delante desde una
distancia no superior a 20cm de la parte mas alta (distancia entre el extremo
superior del riostre y el diametro exterior del aro trasero, ver figura 23.) del aro
y que debe estar a un angulo de minimo 30° grados con respecto al aro.

Figura 23. Distancia entre riostre y aro superior

’i 20cm

Fuente: reglamento técnico férmula Sena eco (2012-2013)

Si estos riostres no van hasta el aro delantero una estructura triangular debera

utilizarse para darle rigidez al anclaje como se muestra en la figura 20.

» EIl aro delantero se debera fabricar a partir de un tramo continuo de tuberia,
que parte del piso de un costado del vehiculo y termina en el piso del otro
costado.
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» El aro delantero no debe ser més bajo que la parte més alta del volante.

= El aro delantero no podré estar a mas de 250mm delante del volante en vista
lateral.

» El aro delantero debera presentar dos riostres que salen hacia delante desde
su parte méas alta y que terminan al menos 10 cm. por delante de la suela de
los pies del piloto en vista lateral. Estos dos riostres se pueden entrecruzar
formando un riostre en cruz.

» Los miembros laterales superiores se deben encontrar a una altura no superior
a 40 cm. y no inferior a 30cm. del suelo y unir los aros delantero y trasero.

» Los miembros laterales inferiores deberén estar ubicados a la altura del suelo
del vehiculo y unir los aros delantero y trasero.

» Los miembros laterales intermedios deben triangular el paralelogramo formado
entre los miembros laterales inferiores y superiores como se muestra en la
figura 20. Esta triangulacion no elimina el miembro lateral intermedio, se debe
incluir de todas maneras si se hace la triangulacion.

» La suela del zapato del piloto, cuando tiene el pie sobre el pedal de freno
(activandolo) no puede estar mas adelante que una linea imaginaria que une el
centro de las ruedas delanteras.

» El arnés de seguridad debe ser una pieza homologada para la competicion.

Debera tener como minimo 6 puntos de anclaje al chasis.

3.2. CRITERIOS DE DISENO

Existen factores que deben conocerse a la hora de realizar el disefio, estos
factores son caracteristicas o consideraciones que influyen en el sistema en
general (chasis) o algun elemento que lo componga. Algunos de estos factores
son la rigidez, resistencia, la forma, la seguridad, el tamafio, el peso, el costo, la
confiabilidad, las condiciones térmicas, la corrosion, el desgaste, el ruido, entre

otros.
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El tomar o no en cuenta varios de estos factores, se sustenta bajo un criterio
especifico, que en este caso es el cumplimiento de la normativa Formula SENA-

€Co.

3.2.1. Criterio de rigidez, resistencia y forma

El chasis debe ser rigido, disefiado bajo condiciones de poca deformacion y que
sus esfuerzos no superen la resistencia de fluencia del material ya que es una
estructura que debe aportar estabilidad al vehiculo. En otras palabras el chasis al

ser rigido, se deforma poco y asi no altera las caracteristicas de la conduccién.

La rigidez, es la capacidad de un objeto so6lido o elemento estructural para

soportar esfuerzos sin adquirir grandes deformaciones o desplazamientos.

Se la puede generalizar por medio de la siguiente relacion:

P
K= A Ecuacion (1)

Donde:
K Factor de rigidez
P Representa la carga aplicada.

A Representa la deformacion.

Y cumple las siguientes proporcionalidades: K x E- |y K« E - A

Siendo:
E, el médulo de elasticidad o modulo de Young
[, el momento de inercia

A, el area de la seccion

De estas proporcionalidades se deduce que a mayor médulo de elasticidad,
momento de inercia y/o area de seccion, mayor sera la rigidez.
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La rigidez del chasis debe estudiarse bajo dos conceptos fundamentales: la rigidez

a la flexion y la rigidez torsional.

Sin embargo en el campo automotriz la rigidez mas significativa es la torsional y se
expresa asi:

T
Kr = 6'_l Ecuacion (2)
i

Siendo:

Kr: Rigidez torsional
T; : Torque
0; : Deformacién angular ocasionada por el torque aplicado

La rigidez a flexion es el valor de la flexién del chasis producida por la carga de los
distintos elementos que conforman el vehiculo, es decir los esfuerzos producidos

por las cargas muertas presentes®. Ver figura 24.

Figura 24. Cargas muertas sobre el chasis.

CARGA MUERTA

MOTOR BATERIAS PILOTO PESO CHASIS

! ! 1 !

I i

Fuente: Carga muerta sobre chasis [recuperado el 15 de agosto del 2013] disponible en linea en URL:
http://www.tecnun.es/automocion/proyectos/chasis/Memoria.pdf

La rigidez torsional se refiere a cuanto se deforma un chasis debido a una carga
asimeétrica que, puede ocurrir en el caso que una de las ruedas pase por un bache
mientras que las demas no. Segun la competicion a que esté dirigida al vehiculo
disefiado, le correspondera una rigidez torsional u otra. Figura 26. Esto depende

del par torsor maximo al que pueda estar sometido el cual proviene del conjunto

4 CASTILLO, Edison, COLCHA, Freddy. disefio y construccién de un bastidor para un médulo didactico de chasis de auto
liviano para la escuela de ingenieria automotriz de la espoch. riobamba, ecuador 2012.
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de las fuerzas del sistema de suspension.

Figura 25. Un chasis sometido a esfuerzos torsores

EBAME TORSION LOADS

- -
-

Fuente: Chasis sometido a esfuerzos [recuperado el 30 de agosto del 2013] disponible en linea en URL:
http://www.tecnun.es/automocion/proyectos/chasis/Memoria.pdf

Para dar claridad, un ejemplo de ello es aplicar una carga a una estructura
rectangular como se ve en la figura 26.

Figura 26. Estructura rectangular sometida a torsion

Fuente: UNZUETA, Luis. Disefio, construccion y célculo estatico de chasis tubulares para coches de
competicién. Donostia, San Sebastian. 2002

Para reducir estos esfuerzos torsores en el chasis, la solucion geométrica o de

forma esta en el uso de la triangularizacién.

“Se comprueba que la rigidez torsional no es mucha ya que los nudos deben

absorber gran parte de los esfuerzos en forma de momento flector. Si se arriostra
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esta estructura se hace que la barra de arriostramiento trabaje a esfuerzo axial
(traccion o compresion) de modo que el nudo sufre un momento flector mas
pequefio. Diversos estudios muestran que la deformacion debida a esfuerzo axial
es mucho menor, en 6rdenes de magnitud, que la debida a momentos flectores y
torsores. Por eso es preferible que se hagan trabajar las barras a esfuerzo axial
antes que a momento flector y/o momento torsor. Esto se consigue con las
estructuras triangularizadas. Figura 27. En cuanto al tipo de esfuerzo axial, es

preferible la traccién a la compresion para evitar problemas de pandeo”

Figura 27. Estructura triangularizada.

Fuente: UNZUETA, Luis. Disefio, construccion y céalculo estatico de chasis tubulares para coches
de competicion. Donostia, San Sebastian. 2002

De estas proporcionalidades se deduce que a mayor médulo de elasticidad,

momento de inercia y/o area de seccion, mayor sera la rigidez.

La rigidez del chasis debe estudiarse bajo dos conceptos fundamentales: la rigidez
a la flexiéon y la rigidez torsional.

En el disefio del chasis, en cuanto a la rigidez se tomaron en cuenta los siguientes
puntos:

* Hay elementos que no son parte integrante de la estructura pero que también

aportan rigidez, en muchos casos nada despreciable, como por ejemplo, el

® UNZUETA I, Luis. Disefio, construccion y céalculo estéatico de chasis tubulares para coches de competicion. Donostia,
Junio, 2002
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motor. Hay que tenerlos en cuenta a la hora de calcular a menos de ser
conservador.

Las barras con una distancia grande entre apoyos necesitan un momento de
inercia mayor para aumentar la rigidez.

Los anclajes del cinturon de seguridad no deberian deformarse

perceptiblemente durante el choque.

El reglamento Formula SENA-eco exige un habitaculo de tipo tubular ver figura

28., siendo este el corazén del chasis, lo cual llevo al chasis a realizarse en su

totalidad en perfileria tubular bajo triangularizacién, a lo que se llama cominmente

un chasis espacial tubular tipo “cercha”.

Figura 28. Habitaculo tubular

Fuente: Autores

3.2.2. Criterio de seguridad

La seguridad del piloto es el parametro mas importante para el disefio del chasis,

la rigidez, el peso, el espacio, el costo y demas factores estan en funcion de este

parametro, por esto la normativa entregada por la comision reglamentaria de la

Formula SENA-eco, centra sus 0jos en el analisis y comprobacién a esfuerzos

sometidos en la jaula de seguridad del piloto para condiciones de volcadura.
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Requisitos registrados en los numerales: 1.6; 7.1; 7.3; 7.8.3; 7.8.6; 7.8.7; 10.2 y 11
del Anexo A.

3.2.3. Criterio de peso, espacio y ergonomia

El peso del monoplaza FSO2e es uno de los parametros mas importantes a
considerar ya que, afecta directamente la carga de las baterias, la velocidad del
vehiculo, la magnitud de fuerzas sobre el chasis y sus elementos, por ende el
criterio de peso en el disefio consiste en realizar el vehiculo lo mas liviano posible,

cumpliendo la normativa y asegurando la integridad del piloto.
La comision reglamentaria de la formula SENA-eco por norma obliga que el
vehiculo, contenga dos packs de baterias, dos motores eléctricos, entre otros

componentes, algunos de ellos se muestran en la Figura 29.

Figura 29. Componentes CAD presentes en el chasis

Fuente: Autores

Para listar los puntos en lo que compete al peso, espacio y ergonomia se tienen
en cuenta los siguientes:
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= Cuanto menos peso tenga el chasis, respetando la rigidez, mejor se
aprovechard la potencia del motor.

» Respecto a los estudios hechos para la suspension conviene que el centro de
gravedad esté lo mas bajo posible.

» Debe considerarse la facilidad de acceso para los kit de baterias y los motores.

= EIl vehiculo serd para un piloto de 1.70m a 1.75m. La estructura no debe
interferir con el conductor en los movimientos que éste realice para la
conduccion. Un problema particular en este aspecto son los brazos del
conductor.

= El &ngulo de las piernas y las dimensiones del cuerpo determinan la longitud
del asiento.

» Lalinea de vision se utiliza para determinar la altura del aro frontal.

» Es muy importante una rapida evacuacion del conductor si hay un accidente.

= Evitar imponer posturas forzadas; los movimientos naturales son mas eficaces
y menos fatigantes.

= Evitar tener los brazos extendidos.

= Procurar que los movimientos de los brazos sean opuestos o simétricos; el
movimiento de un solo brazo implica una carga estatica de los muasculos del
tronco.

= Tener en cuenta la estabilidad de la posicién del cuerpo.

La ergonomia esté en funcion de un monoplaza tipo férmula uno, cuyo parametro
esencial es mantener el centro de gravedad del monoplaza lo mas pegado al

suelo, por esta razén la posicion del piloto es esencial...seccion 5.6.1...

3.2.4. Criterio de costos y materiales

El CIMI SENA de Giron patrocinador del disefio y fabricacion del chasis para el
FSO2e, disponian de tuberia de fuselaje, especial para la fabricacion de autos de
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carreras en perfileria cuadrada y redonda, lo cual fue el punto de partida para
disefio. El material de esta tuberia es de acero AISI 4130, aleacién de cromo
molibdeno con un limite de fluencia de 517Mpa, y un médulo de elasticidad de
205Gpa. Esta tuberia es ideal para las condiciones del chasis ya que el médulo
de elasticidad del AlISI 4130 es mayor al del acero convencional, aumentando su

rigidez.

Generalmente en el disefio mecanico la seleccion del material es de los ultimos
parametros a definir, en este caso fue el primero. Por esta razon los criterios de
costos estan basados bajo la fabricacion de un chasis espacial tubular y se tienen

en cuenta los siguientes aspectos:

» La seleccion de barras debe ser lo menos variada posible en cuanto a
diametros.

= El nimero de barras dobladas debe ser lo menor posible.

» El nimero de uniones debe ser el minimo posible.

* En una construccién soldada de una estructura tubular, casi todos los costes
de fabricacion corresponden a las barras de relleno.

La especificacion del material entregada por el fabricante se encuentra en el

anexo C, junto con la soldadura implementada, el tipo de proceso y normativa.

3.2.5. Criterio de falla

La tuberia con que fue disefiado el chasis del monoplaza FSO2e es de acero. Un
material ductil, por lo cual el analisis del chasis se baso6 en la teoria de la maxima
tensién cortante (criterio de Tresca) y la teoria de la maxima energia de distorsiéon

(criterio de Von Mises).
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3.2.5.1. Teoria de la maxima tension cortante (criterio de Tresca)

El criterio de Tresca, es un criterio de resistencia estatica, donde el material no
presenta fluencia en el punto analizado, es decir, la tensidén tangencial maxima en

dicho punto no debe superar el limite de fluencia del material.

El esfuerzo cortante maximo absoluto es:
01-03 .
Tmax = — Ecuacion (3)

El esfuerzo cortante méximo absoluto para el ensayo de tensién al momento de la

fluencia es:

Sy

T2

Tmax Ecuacion (4)

La condicion de resistencia segun el criterio de Tresca se escribe como:

o, — 03< S, Ecuacion (5)

Donde S, es el limite de fluencia, o, la tension principal maxima y o3 la tension
principal minima.

01 = 0, = 03 Ecuacion (6)
Este criterio es acertado cuando a g, y o3 les corresponde diferente signo. En caso
que su signo sea el mismo se supone que no existira fallo, siempre que su

diferencia no supere el limite de fluencia.
El criterio de Tresca se representa graficamente en un diagrama og;—o3; como se

muestra en la figura, representando la zona sombreada la zona segura, para la

cual el material no fluye de acuerdo con dicho criterio.
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Figura 30. Representacion grafica de la Teoria de Tresca

Gy
s,

- LS‘:};

Fuente: Teoria Tresca [recuperado el 20 de agosto del 2013] disponible en linea en URL:
http://dim.usal.es/eps/im/roberto/cmm/Teorasdefallabajocargasestticas.pdf

La teoria establece que “La falla se producira cuando el esfuerzo cortante maximo
absoluto en la pieza sea igual o mayor al esfuerzo cortante maximo absoluto de
una probeta sometida a un ensayo de tensién en el momento que se produce la

fluencia”®

3.2.5.2. Teoria de la maxima energia de distorsion (criterio de von
mises)

El criterio de Von Mises resulto de observar que los materiales bajo esfuerzos
hidrostéaticos soportan esfuerzos mucho mayores que sus esfuerzos de fluencia

bajo otros estados de carga.

En términos de tensiones este criterio puede escribirse en términos de la llamada

tension de von Mises asi:

®CASTRO P. Carlos A. Ensayo Teorias de falla bajo cargas estaticas. Octubre, 2009.
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01 — 03)% + (0, — 03)% + (0, — 03)*
oy = (01~ )" + (o > )+ (0~ 0a) = S,  Ecuacion (7)

Dénde:

0, = g, = 03 Son las tensiones principales en el punto considerado.

Para el caso bidimensional, en el plano o, — 03, la teoria de Von Mises se

representa graficamente como:

Figura 31. Representacion grafica de la teoria de la energia de distorsion.

!
s,

S,

- J-S‘;ry

Fuente: Teoria Distorsion [recuperado el 20 de agosto del 2013] disponible en linea en URL:
http://dim.usal.es/eps/im/roberto/cmm/Teorasdefallabajocargasestticas.pdf

La teoria establece que “La falla se producira cuando la energia de distorsién por
unidad de volumen debida a los esfuerzos méaximos absolutos en el punto critico
sea igual o mayor a la energia de distorsién por unidad de volumen de una

probeta en el ensayo de tensién en el momento de producirse la fluencia”’

3.2.6. Criterios sobre cargas y supuestos

En este apartado se encuentran las peores condiciones de carga posibles a las

que puede ser sometido el chasis.

! CASTRO P. Carlos A. Ensayo Teorias de falla bajo cargas. Octubre, 2009.
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Los esfuerzos de disefio se encuentran en las siguientes condiciones:

= El monoplaza en caso de volcadura

» El monoplaza al momento de estar en curva

= El monoplaza al momento de tomar una curva frenando

= El monoplaza al momento de salir de una curva acelerando
= El monoplaza al frenar bruscamente

= El monoplaza en caso de impacto frontal

* El monoplaza al momento de tomar un bache

Las condiciones mencionadas generan unas cargas especificas que se clasifican

segun su variacién en el tiempo, como sigue:

= Cargas permanentes: El peso de la estructura, del piloto, de las baterias, y
demas componentes fijos.
» Cargas variables: Cargas provenientes de la suspension o las inercias al

acelerar, al frenar o al girar.

El chasis fue estudiado bajo cuatro condiciones de andlisis. Analisis estatico,
analisis dindmico, andlisis de impacto y analisis armoénico donde cada estudio fue

realizado bajo supuestos de cargas.

Se realizaron dos supuestos de carga para la condicion de analisis estatico. El
primer supuesto llamado “Reposo” representa las cargas permanentes a las que
es sometido el chasis cuando esta en reposo.

El segundo supuesto fue llamado “Remolque” y nace de la necesidad de arrastrar

o levantar el monoplaza en caso de un accidente.
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Se realizaron dos supuestos criticos de carga para la condicion de analisis
dinamico. El primer supuesto adopto el nombre de “Curva”, este supuesto nace de
las fuerzas inerciales que debe soportar el chasis en los puntos de amarre de los
diferentes componentes al momento de dar una curva, sin afectar la integridad del
piloto, ni la del monoplaza.

El segundo supuesto nace de las condiciones de carga criticas provenientes del
sistema de suspension a las que es sometido el chasis cuando el monoplaza se
encuentra entrando o saliendo de una curva, supuesto llamado “Suspension”

Para el andlisis de impacto el chasis fue sometido bajo dos supuestos de cargas.
El primer supuesto surgié de un requisito puntual del reglamento Formula SENA-
eco, este supuesto adopto el nombre de “Volcadura”.

El segundo supuesto fue citado como “Choque frontal” y nace de las fuerzas
inerciales que debe soportar el chasis en los puntos de amarre de los diferentes

componentes en caso de sufrir un impacto frontal.

Para tener un factor de rigidez torsional se optd por realizar un supuesto sonde la

estructura fuese sometida a torsién pura.

También se realizdé un supuesto para el analisis armonico. Este supuesto busca
encontrar el rango de frecuencias en las cuales el chasis esta en riesgo de

resonancia. Este supuesto tomo el nombre de “Arménico”.

3.2.7. Supuesto Reposo

El primer estudio al que debe ser sometida cualquier estructura es la carga
permanente generada por su propio peso y elementos fijos.
Se modelo un sistema de cargas referido al peso del chasis, el peso del piloto,

baterias, motores y demas componentes.

Los pesos para cada uno de los componentes se encuentran en la tabla 1.
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Tabla 1. Peso de los componentes mas relevantes del monoplaza FSO2e

Item Masa (Kg) | Cantidad Total
Motor-Caja de Cambios 20 2 40
Controladaor 7 2 14
Packs de Baterias 60 2 120
Dashboard 1.5 1 1.5
Arnes electrico 1.5 1 1.5
Sistema de Aceleracion 1 1 1
Cargador 8.5 2 17
1CM 1.5 2 3
Controladores de Comunicaciones 0.8 1 0.8
Conductor 70 1 70
Llantas 12 4 43
Ejes 5 2 10
Carroceria 20 1 20
Direccion ¥ Volante 2 1 2
Cono Antipacto 3.5 1 3.5
Silla Piloto 1 1 1
Mangueras 1 1 1
Juntas y Acoples 4 1 4
Extintor 3 1 3
Pedalera 2 1 2
Brazos de Suspension 2 4 8
Amortiguador 1.5 3 4.5
Portamasas Con Disco de Freno 10 4 40
Chasis 47 1 47
TOTAL 462.8

Fuente: Autores

Para este supuesto se tomaron los centros de gravedad por separado para cada
componente, esto con la finalidad de tener un calculo mas aproximado a la

realidad.

Se sometid el chasis del monoplaza a un sistema de cargas como se muestra en

la figura 32.
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Figura 32. Supuesto de cargas “Reposo”

900.00 {mrn)

225.00 675.00

Fuente: Autores

Donde el chasis se encuentra apoyado en los puntos de anclaje de la suspension.
Cada una de las esferas representa las masas de los componentes sujetos a sus
puntos de anclaje correspondientes en la estructura y la flecha amarilla representa

la gravedad de la tierra.

3.2.8. Supuesto Remolque

Este supuesto naci6 del requisito de la comision reglamentaria del SENA, que se
encuentra en el numeral 1.3 del anexo A, que consiste en la instalacién de una
platina en la parte trasera del chasis para arrastrar el monoplaza en caso de
averia.

En este supuesto se maximizo el problema a una averia no de tipo motor, sino en
caso de un accidente donde el monoplaza pierda una o méas de sus ruedas donde

la solucién no es arrastrar el vehiculo sino remolcarlo.
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El sistema de cargas planteado es el mismo del supuesto anterior, teniendo un
cambio en el punto de soporte, que seria para este caso, la parte superior del aro
trasero del chasis y la inclusién del peso de las ruedas como se muestra en la
figura 33.

Figura 33. Supuesto de cargas "Remolque”

Fuente: Autores

3.2.9. Supuesto Curva

Gracias a la telemetria implementada al monoplaza FSS1 por la escuderia
FORSSA en la carrera de la formula SENA afio 2010 en Tocancipa, se tuvo como
pardmetro de disefio una velocidad de paso por curva maxima alrededor de los
60km/h en la curva mas cerrada de la pista y segun informacién suministrada por
la organizacion, el radio de curvatura minimo en la pista de Tocancipa para el
circuito 1 (Cundinamarca) es de 10metros.

Se calculd la aceleracion centripeta que tiene el monoplaza al momento de dar la

curva como se ve en la tabla 2.
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Tabla 2. Calculo de la aceleracion centripeta en curva critica de la pista de
Tocancipa

CALCULO DE LA ACELERACIOMN CENTRIPETA EN CURVA CRITICA DE LA PISTA DE TOCANCIPA

V..
P

cC

DATOS DE ENTRADA

ACELERACION CENTRIPETA

ac

25.6

VARIABLE SIMBOLO VALOR UNIDADES | COMENTARIO
WVELOCIDAD DEL MONOPLAZA EN LA CURVA CRITICA V ce 16 mfseg  [[*)
RADIO DE CURVATURA DE LA CURVA CRITICA 2 10 m (*)

DATOS CALCULADOS

m/seg

WVELOCIDAD ANGULAR DE LA CURVA CRITICA

w_cC

1.6

m/seg

{*) Datos entregados por la Escuderia FORSSA

Fuente: Autores

Obteniendo una aceleracion centripeta de 25.6 m/seg2 (aproximadamente 2.6G).

En este supuesto se modelo un sistema de cargas con una aceleracion de 3G en

direccion lateral del monoplaza, las masas de los componentes fueron ancladas

en el chasis igual que en el numeral 3.2.7 y el chasis fue soportado en los puntos

de anclaje de la suspensién como se muestra en la figura 34.



Figura 34. Supuesto Curva

Fuente: Autores

3.2.10. Supuesto Suspension

Este supuesto surge de un analisis dinamico realizado en conjunto con el equipo
de suspension de la escuderia FORSSA, equipo encargado de disefiar y modelar
todos los componentes que componen el sistema de suspension del monoplaza,
es bien sabido que el disefio de suspension es el primer parametro a tener en

cuenta a la hora de disefiar un chasis, los expertos afirman que “un vehiculo
monoplaza se disefa de las llantas hacia adentro”.

Este supuesto consiste en el modelamiento de un sistema de cargas en el chasis,
para las peores condiciones a las que pueden ser sometidos los elementos que
componen la suspension, para esto se evalué el comportamiento del monoplaza
para tres casos criticos, que fueron: Tomar una curva frenando a 1G, tomar una

curva acelerando a 1G y al pasar por la curva sin acelerar ni frenar.

Los valores de carga suministrados por el equipo de suspension para cada caso
son los que se muestran en la tabla 3.
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Tabla 3. Fuerzas suspension al momento de dar una curva a la derecha

Fuerza Tren Delantero Acelerando Sin Acelerar Frenando
Fuerzas en Tijera Delantera Superior izquierda [N] -3981 -5055 -6125
Fuerzas en Tijera Delantera Superior derecha [N] 178.9 227.8 276.1
Fuerzas en Tijera Delantera Inferior izquierda [N] 6714 8525 10332
Fuerzas en Tijera Delantera Inferior derecha [N] -511 -663 -803.5
Fuerza Push Rod izquierda [N] 3436 4361 5283
Fuerza Push Rod derecha [N] 94.28 134.5 163
Fuerza Tren Trasera AX=9,81[m/s"2] AX=0 [m/s"2] |AX=-9,81[m/5"2]
Fuerzas en Tijera Trasera Superior izquierda [N] -7629 -6480 -5333
Fuerzas en Tijera Trasera Superior derecha [N] 321.6 273.4 225
Fuerzas en Tijera Trasera Inferior izquierda [N] 12038 10225 8415
Fuerzas en Tijera Trasera Inferior derecha [N] -824.3 -715.5 -588.0
Fuerza Push Rod izquierda [N] 6359 5401 4445
Fuerza Push Rod derecha [N] 66.92 72.63 59.79

Fuente: Autores
Al estudiar las fuerzas se encontraron los casos criticos para analisis, concluyendo
que el tren delantero presenta las cargas maximas en el momento que el
monoplaza frena en curva, mientras que el tren trasero presenta las cargas

maximas cuando el monoplaza toma la curva acelerando.
Al momento de tomar una curva hacia la derecha, las cargas criticas se

encuentran en las barras de suspension del lado izquierdo del monoplaza, como

se muestra en la tabla 4.
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Tabla 4. Fuerzas criticas en las barras de suspension curva a la derecha

Fuerza Tren Delantero Frenando
Fuerzas en Tijera Delantera Superior izquierda [N] -6125
Fuerzas en Tijera Delantera Superior derecha [N] 276.1
Fuerzas en Tijera Delantera Inferior izquierda [N] 10332
Fuerzas en Tijera Delantera Inferior derecha [N] -803.5
Fuerza Push Rod izquierda [N] 5283
Fuerza Push Rod derecha [N] 163
Fuerza Tren Trasera Acelerando
Fuerzas en Tijera Trasera Superior izquierda [N] -7629
Fuerzas en Tijera Trasera Superior derecha [N] 3216
Fuerzas en Tijera Trasera Inferior izquierda [N] 12038
Fuerzas en Tijera Trasera Inferior derecha [N] -824.3
Fuerza Push Rod izquierda [N] 6359
Fuerza Push Rod derecha [N] 66.92

Fuente: Autores

El supuesto consiste en dos sistemas de cargas en el chasis:

El primero es transferir las fuerzas criticas de las barras de suspensién izquierdas
del tren delantero a los correspondientes puntos de anclaje presentes en el chasis,
fijlando el chasis a los demas puntos de anclaje de las tijeras de suspensiéon como

se ve en la figura 35.

Figura 35. Supuesto de cargas “Suspensién delantera™

Fuente: Autores
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El Segundo es transferir las fuerzas criticas de las barras de suspension

izquierdas del tren trasero a los correspondientes puntos de anclaje presentes en

el chasis, fijando el chasis a los demas puntos de anclaje de las tijeras de

suspension como se ve en la figura 36.

Figura 36. Supuesto de cargas “Suspension trasera™

Donde el valor de las fuerzas en los puntos de anclaje se encuentra en la tabla 5.

Fuente: Autores

Tabla 5. Fuerzas criticas en los anclajes de tijeras suspension curva a la derecha

Fuerza Tren Delantero

FRENANDO FX1 FY1 FZ1 FX2 FY2 Fz2
Fuerzas en Tijera Delantera Superior izquierda [N] -6125 3167 305.1 -829.7 3078 311.7 819.7
Fuerzas en Tijera Delantera Superior derecha [N] 276.1 142.7 -13.75 374 138.7 | -14.05 | -36.95
Fuerzas en Tijera Delantera Inferior izquierda [N] 10332 -5124 | -7.553 1290 -5202 | -7.668 -1331
Fuerzas en Tijera Delantera Inferior derecha [N] -803.5 -398.5 | 0.5874 | -100.4 | -404.6 | 0.5963 103.5
Fuerza Push Rod izquierda [N] 5283
Fuerza Push Rod derecha [N] 163
Fuerza Tren Trasera ACELERANDO FX1 FY1 FZ1 FX2 FY2 FZ2
Fuerzas en Tijera Trasera Superior izquierda [N] -7629 -3777 535.6 -1273 -3777 535.6 1273
Fuerzas en Tijera Trasera Superior derecha [N] 3216 159.2 -22.58 53.67 159.2 | -22.58 | -53.67
Fuerzas en Tijera Trasera Inferior izquierda [N] 12038 6000 541.5 1396 6000 541.5 -1396
Fuerzas en Tijera Trasera Inferior derecha [N] -824.3 -410.8 | -37.08 | -95.61 | -410.8 | -37.08 | -95.61
Fuerza Push Rod izquierda [N] 6359
Fuerza Push Rod derecha [N] 66.92

Fuente: Autores
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El signo negativo en las fuerzas de las tijeras y push rod representa que las barras
se encuentran a tensién, mientras que el signo positivo se refiere a compresion.

Las fuerzas halladas se encuentran sustentadas en el anexo C.

3.2.11. Supuesto Volcadura

Requisito de la comision reglamentaria del SENA, que se encuentra en el numeral
7.3 del anexo A, el cual fue estandarizado por la comision reglamentaria bajo

métricas en funcion de peso del monoplaza como sigue:

“Empotrar el piso del chasis del monoplaza y cargar el aro trasero del habitaculo
en su parte superior bajo una fuerza equivalente a m*7g en direccién vertical,
m*4.5g en direccion frontal, y m*4.5g en direccion lateral, siendo m la masa total

del monoplaza y g la gravedad” como se ve en la figura 37.

Figura 37. Supuesto de cargas “Volcadura™

Fuente: Autores

La métrica establecida por la comisién fue no superar el limite de fluencia de un
acero entre el rango AISI SAE 1008 — 1020 para la jaula de seguridad. ElI material
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seleccionado para célculos del habitaculo del piloto fue el acero AISI 1020 con un
limite de fluencia de 350Mpa.

3.2.12. Supuesto Choque frontal

Este supuesto surgié del numeral 11.4 del reglamento de la formula SENA-eco,
donde se expone la necesidad de diseiar “una estructura deformable de
absorcién de impactos frontal anclada de manera rigida al chasis que permita que
en caso de impacto, el vehiculo se desacelere desde una velocidad de 16m/s
hasta cero sin presentar una desaceleracién superior a 25G. ”

Por seguridad se estableci6 que en caso de una desaceleracion de 25G, el
esfuerzo méaximo que sufra el habitaculo del piloto no debe superar el esfuerzo de

fluencia del material.

Para esto se modelo un sistema de cargas con una aceleracion de 25G en
direccion frontal del monoplaza y los componentes fueron anclados en el chasis

igual que en el numeral 3.2.7 como se muestra en la figura 38.

Figura 38. Supuesto de cargas “Choque frontal”

Fuente: Autores
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3.2.13. Supuesto Bache

Este supuesto tiene como propésito evaluar el chasis bajo torsion pura, y calcular
un factor de rigidez torsional. En el caso de la formula SAE los resultados de los
equipos que llevan més tiempo en la competicidn, sitlan su rigidez torsional

alrededor de los 3000 N - m / grado.

Segun el paper 2002-01-3300 para disefio y analisis de un carro formula
SAE...anexo F..., esfuerzos a torsion causados por la suspension cuando el

monoplaza entra en curva, 0 pasa por un bache son los criticos.

El paper muestra un sistema de cargas para evaluar, como se muestra en la figura
39.

Figura 39. Supuesto de cargas Bache

0.00 500.00 1000.00 (mm})

250,00 750,00

Fuente: Autores
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3.2.14. Supuesto Armonico

Este supuesto se realizd para encontrar un rango de frecuencias en las cuales el
chasis podria estar en riesgo de resonancia. Para este supuesto se tuvo en cuenta
la carga fluctuante del motor sobre el chasis.

Con la accion de dos fuerzas de magnitud referentes al torque de los motores
sobre el chasis en el lugar donde los motores se encuentran sujetos como se
muestra en la figura 40.

Figura 40. Supuesto de cargas "Armoénico”

Fuente: Autores

El chasis fue analizado bajo un flujo de trabajo, como se muestra en el Algoritmo

de disefio a continuacion.
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3.2.15.

Algoritmo de disefio para el chasis del monoplaza FSO2e

(inicio)

CHASIS A
ANALIZAR

[

3

Andlisis Supuesto Reposo

NO

Cumple criterio?

Cambios Geometricos
para aumentar la rigidez
en los puntos criticos

Andlisis Supuesto Remolque

Triangularizacién

Cumple criterio de analisis?

Aumentar momento de
inercia seccién
transversal para tramo
critico

umple criterio dé
andlisis?

Agregar
Tuberia

umple criterio d&
analisis?

Sl

[0]
Cumple criterio?
S|

Analisis Supuesto Curva

[0]
Cumple criterio?
Sl

Analisis Supuesto Suspension

[e]
Cumple criterio?
Sl

Analisis Supuesto Volcadura

[0)
Cumple criterio?
N

Analisis Supuesto Choque
frontal

NO
Cumple criterio?

N

Analisis Supuestos
Bache y Armdnico

NO
Cumple criterio?

Sl

[

CHASIS FINAL

fin
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3.3. IMPLEMENTACION DE SOFTWARE Y ANALISIS DE RESULTADOS

Como resultado de los criterios asumidos en el capitulo 3.2, se optd por la
utilizacion del software SOLIDWORKS para la modelizacion CAD del chasis y la
implementacion del software ANSYS figura 41. Para su andlisis CAE tanto

estatico, como dinamico, impacto y armoénico. Ver figura 42.

Figura 41. Software CAD utilizado para el chasis FSO2e

p
2S SOLIDWORKS

Fuente: Software para disefio [Tomada de internet 12 de Julio 2013] Disponible Online URL:
http://www.3ds.com/

Figura 42 Software CAE utilizado para el chasis FSO2e

ANSYS

Fuente: Software para disefio [Tomada de internet 12 de Julio 2013] Disponible Online URL:
http://www.ansys.com/

3.3.1. Andlisis estructural

En este apartado se mostrara el flujo de trabajo para cada uno de los supuestos
vistos en el capitulo 3.2.5 dando soporte de modelado y analisis estructural con el
uso del software SOLIDWORKS y ANSYS respectivamente.

Un andlisis estructural es aquel que se basa en la implementacién de ecuaciones
de resistencia de materiales para hallar esfuerzos internos, esfuerzos de tension y
deformaciones que sufre una estructura al ser sometida bajo una o diferentes
cargas. Entre los métodos existentes para el andlisis, se pueden resaltar dos
grupos principales, los métodos clasicos y los métodos programables.

Un ejemplo de método clasico es la teoria de vigas Euler-Bernoulli, aplicable tan
solo a barras esbeltas que se encuentren sometidas a esfuerzos axiales y a

flexion, lo cual es muy restringido ya que no todas las estructuras son de este tipo.
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Situaciones como esta hacen que los métodos programables salgan a la vista, la
implementacion mas comun del método de los elementos finitos es el método
matricial de rigidez o método de los desplazamientos, que esta disefiado para
realizar analisis computarizado de cualquier estructura incluyendo estructuras

estaticamente indeterminadas.

3.3.1.1. Método de elementos finitos

El MEF (Método de los Elementos Finitos), ha tomado un papel de gran
importancia para resolver problemas de ingenieria, permitiendo dar solucion a
puntos que eran practicamente imposibles de resolver o que se hacia tedioso
desarrollarlos por métodos matematicos tradicionales. En este caso, en el disefio
del chasis para el monoplaza FSO2e, la geometria es compleja, y requiere realizar
prototipos, ensayarlos y perfeccionarlos de forma iterativa, incurriendo en altos
costos tanto econémicos como de tiempo de desarrollo, es por ello que se opto
por un método de elementos finitos que permitid6 hacer mas eficiente el disefio,

anticipando una simulacién del mismo.

« Historia del método de los elementos finitos

El método se origin6 a partir de la necesidad de resolver problemas de analisis
estructurales, con el trabajo de Hrennikoff en 1941, y McHenry en 1943, quien uso
elementos unidimensionales para la solucién de una celosia (Armadura) Ver figura
43. En una investigacion publicada en 1943 no reconocida por varios afios,
Courant propuso la solucion de esfuerzos por métodos variacionales. Luego él
introdujo las funciones de forma para regiones triangulares, como un método para

obtener soluciones numéricas aproximadas.
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Figura 43. Puente a base celosias planas en sus caras

a

Fuente: Puentes [Tomada de internet 12 de Julio 2013] Disponible Online URL:
http://commons.wikimedia.org/wiki/File:RRTrussBridgeSideView.jpg

Algunos de los datos historicos mas relevantes son los siguientes:

En 1947, Levy desarroll6 el método de las fuerzas o flexibilidad, y en 1953 su
trabajo sugirié el método de los desplazamientos o rigideces, seria una alternativa
para el analisis de aviones que son estructuras estaticamente redundantes.

En 1954 Argyris y Kelsey desarrollaron el método de andlisis matricial usando
principios de energia. Este desarrollo ilustro el importante papel, que el principio

de energia podria jugar en el método de elementos finitos.

En 1956 el primer tratamiento de elementos bidimensionales fue por Turner.
Estudio que derivo la matriz de rigidez para elementos armadura, elementos viga,
y elementos triangulares y elementos rectangulares con procedimientos conocidos
comunmente como el método de rigidez directa y con el desarrollo de
computadoras digitales en los 50s, el trabajo de Turner fue aplicado pero
expresado en notacion de matrices.

En 1960 la frase elemento finito fue introducida por Clough y la matriz de rigidez,
de elementos placa sometidos a momentos fue desarrollado por Melosh en este
afo.

En 1961 se obtuvo la extension del método de elementos finitos a problemas

tridimensionales con el desarrollo de una matriz de rigidez de tetraedros hecha por
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Martin, por Gallagher en 1962, y por Melosh en 1963. Adicionalmente, elementos
tridimensionales fueron estudiados por Argyris en 1964 y el especial caso de
solido eje simétrico fue considerado por Clough, Rashid y Wilson en 1965.

En 1965 Archer considero el analisis dinamico en el desarrollo de la matriz masa-
consistencia, cual es aplicable al analisis de sistemas como barras y vigas en
andlisis estructural.

En 1967 fue publicado el primer libro sobre elementos finitos por Zienkiewicz y
Cheung.

Desde los 50s al presente, enormes avances han sido hechos en la aplicacion del
método de elementos finitos para resolver complicados problemas ingenieriles.
Ingenieros, matematicos, Yy cientificos contindan desarrollando nuevas
aplicaciones.®

Cabe resaltar que el método de los elementos finitos en sus principios no fue
llevado a la practica de la ingenieria de forma masiva ya que no se disponian de
computadoras aptas en los estudios de ingenieria y era un requisito el ser
expertos en programacion. Hoy en dia, el escenario es totalmente diferente, pues
los modernos computadores personales llevan sin inconvenientes poderosos

programas de facil utilizacion.

« Fundamentos del método de los elementos finitos

Consiste en un método para dar solucion a problemas de contorno regidos por
ecuaciones diferenciales ordinarias o parciales. En esencia se trata de una técnica
que sustituye el problema diferencial por otro algebraico, aproximadamente
equivalente, para el cual se conocen técnicas generales de resolucion. Para ello
hace uso de la "discretizacion" o subdivision de una regién sobre la cual estan
definidas las ecuaciones en formas geométricas simples denominadas elementos

finitos.

8 CHALLCO M, Gilmer. Antecedentes del método de los elementos finitos. [recuperado de internet 17/06/13]Disponible en
URL. http://blog.pucp.edu.pe/blog/elemntosfinitos
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Una de las ventajas de este método es su facilidad de implementaciéon en un
programa computacional, que a su vez es una condicion basica para su utilizacion
ya que para el tratamiento de un problema en particular debe efectuarse un
namero muy elevado de operaciones para resolver sistemas algebraicos del orden
de cientos o miles de ecuaciones. No obstante, esta cantidad no es una limitacion
con las computadoras estandar de hoy.

Para poder emplear este método debemos hacer ciertas asunciones, tales como

se muestra en el anexo E.

El proceso de discretizacién de un problema fisico mediante elementos finitos se
muestra en la imagen. Ver figura 44. La geometria puede ser definida por el
analista o creada a partir de algan programa CAD. El segundo paso consiste en
definir el modelo matematico a resolver. Este es el paso fundamental donde se
especifica el tipo de ecuaciones a determinar, las condiciones de borde,
propiedades materiales, y otros detalles acerca del método en si mismo. Una vez
efectuada dicha definicion el programa resuelve automaticamente las ecuaciones

pertinentes y provee los resultados en una forma apropiada para el analista.

Figura 44. Proceso de discretizacion

g =>

Proceso de
Discretizacion

Sistema Continuo Modelo Discreto

Fuente: El método de los elementos finitos en la ingenieria, Fundamentos del método de los elementos finitos.
[Tomada de internet 24 de Septiembre 2013] Disponible Online URL: http://finitosxtecnologia.blogspot.com/
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3.3.1.2. Elemento finito seleccionado

El método de elementos finitos hoy en dia esta inmerso en diversos paquetes de
software especializados para el analisis estructural. En este proyecto el chasis del
monoplaza FSO2e fue analizado estaticamente bajo una herramienta llamada
Static Structural del Software ANSYS descrita en el capitulo 2.3.1 donde se
selecciond un elemento finito tipo Beam (viga) el cual da una aproximacion con un
error no significativo gracias a que la geometria del chasis se adapta muy bien a
un modelo supuesto de muchas vigas.

Los elementos BEAM son elementos uniaxiales que pueden estar sometidos a
tensién, compresion y flexion. De entre todos ellos ANSYS recomienda los tipos
BEAM3 y BEAM4 muy utilizados en estructuras de barras, y por la serie 180 que
incluye los tipos BEAM188 y BEAM189. Estos ultimos incluyen los efectos de la
deformacion por cortante, efecto muy apropiado para analizar en el chasis del
FSO2e.

Concluyendo la seleccion, se opté por la utilizacion del elemento “Beam188”,
elemento apropiado para analizar estructuras esbeltas o moderadamente
delgadas, basandose en la teoria de Timoshenko para vigas. Los efectos de la
deformacion tangencial se incluyen en este tipo de elemento.

El BEAM188 es un elemento 3-D lineal o cuadratico (2 6 3 nodos, estando el 3°

destinado a orientar el elemento) como se muestra en la Figura 45;
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Figura 45. Elemento BEAM188

z

Fuente: Ansys, Elemento BEAM188. [Tomada de internet 9 de Octubre 2013] Disponible Online URL:
http://bibing.us.es/proyectos/abreproy/4783/fichero/Vol+|.+ CAP%CDTULOS%252F3.+M%E9Stodos+Num%E9ri
cos.+El+M.E.F.+y+Ansys.pdf

Con 6 6 7 grados de libertad en cada nodo, dependiendo del valor que se asigne
al argumento de entrada KEYOPT(1). Cuando KEYOPT(1)=0 (por defecto) se
tienen 6 grados de libertad en cada nodo (tres traslaciones y tres rotaciones segun
los ejes X,Y y Z); para KEYOPT(1)=1 se activa un séptimo grado de libertad que

tienen en cuenta el alabeo del elemento.’

3.3.2. Implementacion del software SOLIDWORKS

El flujo de trabajo comienza y termina con la modelacion del disefio del chasis
FSO2e en SOLIDWORKS. Se realiz6 una modelacion del mismo en lineas para
mas de 18 versiones (versiones que surgieron al realizar optimizacion). Se

muestra a continuacion la version 15 del chasis en lineas. Ver figura 46.

° VERA, Javier J. Simulacién Numérica de Fenémenos de Inestabilidad en Estructuras Metdlicas Mediante ANSYS,
UNIVERSIDAD DE SEVILLA. Sevilla, Marzo de 2010.
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Figura 46. Version 15 del chasis en lineas

Fuente: Autores

Las lineas representan cada uno de los tramos de tuberia de nuestro chasis,
realizandolo de esta manera para poder variar el perfil (seccion transversal) a
medida que surgen mejoras como plan de respuesta a los andlisis de resistencia,
Luego de realizar el croquis en lineas, para poder realizar una exportacién al
ANSYS se convierten cada una de estas lineas, en curvas independientes con la

herramienta “Composite curve”, ver figura 47.

Figura 47. Herramienta “Composite Curve”

s
& U ™
Reference Curves Instant3D | Composite

Geometry e

Fuente: Autores
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Obteniendo un modelado de chasis en curvas como se muestra en la version 16
tipos de curvas Ver figura 48, version que paso por el ciclo de disefio del chasis

descrito en el Algoritmo de disefio...Seccion 3.2.15...

Figura 48. Version 16 del chasis en curvas

Fuente: Autores

Este Archivo es importado desde el ANSYS, para seguir con el proceso de
Andlisis.

Luego de realizado este proceso con varias iteraciones, se llegé a la versiéon 19
del chasis ver figura 49., version final hecha planos, y construida en el CIMI de

Giron, ver figura 50.
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Figura 49. Version 19 del chasis en solido

Fuente: Autores

Figura 50. Chasis del monoplaza FSO2e

Fuente: Autores

3.3.3. Implementacién del software ANSYS

El flujo de trabajo que se implementé consta de dos pasos en el Software ANSYS;
el primer paso para encontrar la tendencia y el segundo paso para dar informe de

los esfuerzos en detalle.
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El primer andlisis se realizd6 con la herramienta Workbench, herramienta muy
amigable con el usuario ya que ésta tiene mas versatilidad para realizar cambios
geomeétricos, de cargas y mejor visualizacion del comportamiento de la estructura
que el MAPDL.

El segundo analisis se realizé en el MAPDL luego de tener la geometria, cargas y
resultados previos, donde se importa desde el Workbench para obtener un analisis
de resultados mas detallado.

A continuacion se muestra el trabajo realizado paso a paso para uno de los

supuestos con sus respectivos resultados.

3.3.4. Supuesto volcadura ANSYS (paso a paso)

Segun la normativa del SENA el chasis debe ser sometido bajo unas cargas
especificas como se describié en el capitulo 3.2.11.

El primer paso que se tomo fue la importacion de la geometria desde la
herramienta Workbench del paguete ANSYS, esto se realiza abriendo un analisis

Static Estructural encontrada en la lista del toolbox figura 51.

Figura 51. Static Structural

File View Tools Units Extensions Help

J MNew ﬁOpen... H Save lﬂSave As... lﬁjlmpcrt... econnect Refresk
Toolbox
[l Modal (Samcef) :I
[y Randem Vibration
[yl ResponseSpectrum
& Rigid Dynamics
[ Static Structural |
[ Static Structural (Samcef)
ﬂ Steady _StIStatic Structural Analysis using Mechanical APDL solverl
(@) Thermal-Electric
& Throughflow
& Transient Structural
™ Transient Thermal I

Fuente: Autores

Lo primero a definir es el material en “Engineering Data” figura 52.
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Figura 52. Seleccion del material

Project Schematic

-
1 Static Structural
2 | 4@ Engineering Data—=
3 05 Geometry S
4 @ model 5% Duplicate
5 @ Setup Transzfer Data From Mew 4
& Solution #  Update
7 @ Results Refresh

Atatic Structural EE Rename

Properties

Fuente: Autores

Luego desde el flujo de proceso figura 53 se abre el DesignModeler

Figura 53. DesignModeler

Project Schematic

e A

!

2 Q Engineering Data  +"

3|@ Geometry = |

4 @ Model @) New Geometry...

5 @ Setup Impart Geometry »

6 | @3 Solution 23 Duplicate

7 @ Results Transfer Data From Mew S
Static Struct Transfer Data To Mew 1

Fuente: Autores
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Ya abierto el DesignModeler se importa la geometria realizada en curvas, como se

ve en la figura 54.
Figura 54. Importar chasis en curvas DesignModeler

oM A: Static Structural DesignModeler

Fuente: Autores

Luego se realizan los croquis de las secciones transversales figura 55.

Figura 55. Croquis de seccién transversal en DesignModeler

™o Line29 -

iy ™ Line30

iy e Line31

g™ Line32

8 Cross Sections

& CromoCircular 1_Spulg
@ CromoCircular 1pulg
& CromoCircular3_4pulg
& EstrucuralCircular1_Spulg
& EstructuralCircular pulg

.. WPl DartTihatmin

.

=I| Details of CromoCircular1_Spulg
Sketch [cromoCircular 1_Spulg
Show Constraints? |No

=|Di 2
CIRi [17.25 mm
[ IRa [19.05 mm

[Z]| Edges: 2
Full Circle [crs
Full Circle |cr1o

Fuente: Autores

y se asignan diferentes perfiles a cada elemento que compone el chasis figura 56.
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Figura 56. Seleccion de perfileria en DesignModeler

[=l| Details of Line Body
Body Line Body
Faces a
Edges 1
Vertices 2
CromoCircular 1_Spulg -
Offset Type Mone
Geometry Type CromoCircular 1pulg
CromoCircular3_4pulg —
EstrucuralCircular 1_5pulg
EstructuralCircular 1pulg &

Fuente: Autores
Obteniendo una estructura totalmente modelada figura 57 para un primer analisis
como sigue a continuacion.

Figura 57. Chasis version 19 en Design Modeler

Fuente: Autores

Luego de tener la geometria en el DesignModeler, se prosiguié a realizar el
modelo de analisis, tarea que se ejecutd abriendo el MechanicalMultiphysics.
Figura 58.
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Figura 58. MechanicalMultiphysics.

Project Schematic

-

1 Static Structural

2 @ Engineering Data  +" 4

3 (G Geometry v 4
P |

4| @ Model @ o

5 | @ setup ] :

Fuente: Autores

El modelo empieza con la discretizacién de nuestro chasis, este proceso se realizo

mediante la herramienta “Mesh” figura 59.
Figura 59. Opciones de mallado MechanicalMultiphysics.

'JF||tE|': Mame = 4
| [E] Project
= (g8 Model (A4)
E| ----- ,,ﬁ Geometry
..... Part
I ----- v ,L Coordinate Systems
----- Cunnechons
........ Jmnts

Insert 3§ Method

Details of "Mesh™
=l Defaults

=} Update @, sizing

Physics Preference :j Generate Mesh . Contact Sizing
Relevance ﬁ. Refinement

Fuente: Autores

Se mallé cada viga que compone el chasis refinAndolo hasta la obtencién de un
modelo optimo teniendo como consideracion la variacion de resultados de una
malla fina a una no tan fina con la velocidad del equipo, obteniendo como
resultado una discretizacion de este tipo. Figura 60.
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Figura 60. Malla MechanicalMultiphysics

foutine N
Jﬁta': Name ¥ 4
& Part Al
> Coordinate Systems
=,/ 8 Connections
,- Joints J
=2 Stahc Structural (A5)
/7 Analysis Settings
/@ Standard Earth Gravity v
L
[=)| Defaults
Physics Preference |Mechanical
Relevance [0
[=]| Sizing
Use Advanced Size Function | Off
Relevance Center Coarse
Element Size 8.0 mm
Initial Size Seed Active Assembly
i Medium
Transition Fast
Span Angle Center Coarse
Minimum Edge Length 16.0 mm
Inflation
=1 Patch C ing Options
Triangle Surface Mesher Program Controlled
ey 4
Defeaturing
[+| Statistics

Fuente: Autores

Luego se colocaron las cargas, y el soporte en el aro trasero del Habitaculo del
piloto regido a lo establecido por la normativa del SENA. Figura 61.

Figura 61. Insertar Fuerzas MechanicalMultiphysics

Outiine
JHher: MName ¥ e
Project -
E- (@] Model (A4)

= ﬁ Geometry

: I -5 Part

3% Coordinate Systems

E| ‘,QQ Connections
‘,. Joints
‘(@ Mesh

- oo J—
R e

te Force

Structural (AS)" <} solve
Physics Type Structur N Fi L S
Analysis Type St 5| R , Displacement
Solver Target Mechan _y open Solver Files Directory G, Remote Displacement
(= Options T TZ, Frictionless Support
Environment Temperature |22 =C | | .;v Cylindrical Support

Fuente: Autores

Se aplicaron las fuerzas propuestas en el capitulo 3.2.11 para el aro trasero,

obteniendo un sistema de cargas como se ve en la figura 62
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Figura 62. Fuerzas supuesto volcadura MechanicalMultiphysics

Fuente: Autores

La estructura esta empotrada en la tuberia inferior (etiqueta B) y cargas
distribuidas en el aro trasero (etiquetas C, D, E) figura 62 asi: 22500 N en x figura
63, 35000 N en y figura 64, 22500 N en z figura 65, segun lo exigido por la

normativa, para un peso de vehiculo de 500 Kg.

Figura 63. Fuerza frontal aro trasero eje X, MechanicalMultiphysics

/ z "
0.00 100.00 200.00 {mm)
I 00O OaaSS.. S
50.00 50.00 {
/ |

Fuente: Autores
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Figura 64. Fuerza vertical aro trasero eje Y, MechanicalMultiphysics

0.00 100.00 200,00 (mm)

50.00 150.00
Ui

Fuente: Autores

Figura 65. Fuerza lateral aro trasero eje Z, MechanicalMultiphysics

200,
O
/150.00

Fuente: Autores
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Luego de terminar el modelado de cargas, se corre el programa seleccionando los
resultados de la herramienta “BeamTool” figura 66.

Figura 66. Beam Tool, MechanicalMultiphysics

J Filter: Mame = «

....... '/@ Mesh ;I
5-,|=] Static Structural (A5)
‘/3_;.}1 Analysis Settings

ﬂ¢ Standard Earth Gravity
,/'3” Fixed Support

ﬁ‘ Force 2 ‘

: B Force 3
"
o Solution In L=
""" [£] Beam Tool /] Clear Generated Data Contact Tool v
albh Rename
L Probe 4
i - Solver Files Director
=) Adaptive Mesh Refinement 1 Open ¥ Coordinate Sys 5
Max Refinement Loops | 1.
Refinement Depth 2. Beam Results 4
[=]| Information
Status e Beam Tool

Fuente: Autores

Obteniendo resultados de deformacién Total figura 67, esfuerzos Axiales Figura
68, esfuerzos de flexion Figura 69, esfuerzos combinados Figura 70, entre otros.

Figura 67. Deformacién supuesto volcadura, MechanicalMultiphysics

Fuente: Autores

El Aro presenta una deformaciéon total de 1.76mm en su parte superior, este

desplazamiento no presenta ningun problema para el piloto.
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Figura 68. Esfuerzo axial supuesto volcadura, MechanicalMultiphysics

Fuente: Autores

El habitaculo en las barras traseras de soporte del aro trasero presentan un
esfuerzo Axial maximo a compresion de 184.33 Mpa. Este esfuerzo no supera el
valor de fluencia de 350 Mpa para un acero AISI 1020, cumpliendo con la
normativa establecida por el SENA para este andlisis.

Figura 69. Esfuerzo Flector del supuesto volcadura, MechanicalMultiphysics

Fuente: Autores

El Aro presenta un esfuerzo flector maximo de 174.24Mpa en su parte superior, €l
cual no supera el valor de fluencia de 350 Mpa para un acero AISI 1020,

cumpliendo con la normativa establecida por el SENA para este analisis.
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Figura 70. Esfuerzo combinado supuesto volcadura, MechanicalMultiphysics

Fuente: Autores

El Aro presenta un esfuerzo combinado maximo de 239.44 Mpa en su parte
superior, el cual no supera el valor de fluencia de 350 Mpa para un acero AISI
1020, cumpliendo con la normativa establecida por el SENA para este analisis.
Obtenidos estos resultados se prosigue al Algoritmo de disefio...capitulo 3.2.15...
donde segun los criterios de disefio, si no necesita cambios para cumplimiento en
la normativa o por optimizacién se prosigue con el segundo paso de analisis.

El segundo paso de Analisis en el MAPDL de ANSYS, inicia exportando desde el
Workbench al MAPDL como se ve. Figura 71.

Figura 71. Importar desde el Workbench al MAPDL, MechanicalMultiphysics

= lysis Data
Solver Files Directory C:\Users\FABIAN G\Files\U...
Future Analysis None
Scratch Solver Files Directory

Save MAPDL db

Solver Units Active System
Solver Unit System nmm

Visibility

Kl

Fuente: Autores
La geometria importada del chasis desde el MAPDL de ANSYS pude ser
visualizada segun sea la comodidad del usuario, en la figura 72 se pueden detallar

los nodos de cada elemento.
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Figura 72. Importar desde el Workbench al MAPDL, MechanicalMultiphysics

Fuente: Autores

El criterio de mallado se basa en la suposicion, que cada una de las barras (tubos)
del chasis, se comporta como una viga, que luego se discretiza longitudinalmente
obteniendo (5881 Elementos y 17573 nodos) para el caso del chasis. El elemento
implementado en el software fue el “Beam188”, elemento que nos soporta esta
suposicion.

Para obtener un analisis mas detallado se opt6 por realizar un refinamiento de las
secciones criticas arrojadas por el Workbench para cada supuesto. Para los
resultados en cuestion, la criticidad se encuentra en la parte superior del aro

trasero. Figura 73.
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Figura 73. Zona critica aro trasero, Von Mises Mechanical APDL

NODAL SOLUTION

STEP=1

SUB =1

TIME=1

SEQV (AVG)
DMX =1.85286

SMX =250.497

Fuente: Autores

El refinamiento de estas secciones transversales criticas se modificaron variando

un factor “N” que representa el numero de divisiones en la direccién angular como
se muestra. Figura 74.

106



Figura 74. Malla seccién transversal MAPDL (sin refinar)

Main Menu

& Preferences
B Preprocessor
Element Type
Real Constants
Material Props
B Sections
Section Library
E Beam
=ICommon Sections}
B Custom Sections
Taper Sections
E Plot Section
ID

Name
Sub-Type

Oftset To Centroid ~

TR

oK Apply PruebaAro--Static Structural (AS5)

Fuente: Autores

Como resultado de variar este factor N, se obtiene un refinamiento de la seccion
transversal como se muestra en la figura 75.

Figura 75. Malla seccién transversal MAPDL (refinada)

Main Menu &)

Preferences =
B Preprocessor
Element Type
Real Constants
Material Props
B Sections
Section Library
2 Beam
Custom Sections
>

1D

(—
o =

Sub-Type o]

Offset To Centroid ~

0K | Apply | E PruebalAro--Static Structural (A5)

Fuente: Autores
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Se realizd este tipo de refinamiento para las secciones transversales criticas,
obteniendo una discretizacion asi, figura 76.

Figura 76. Zona critica aro trasero, Refinada APDL

ELEMENTS

Fuente: Autores

Realizadas estas modificaciones se prosigue a solucionar y leer los resultados.

El MAPDL de ANSYS tiene una herramienta para visualizar los esfuerzos
necesarios para analisis segun diferentes criterios.

Para determinar los esfuerzos estaticos permisibles en el chasis FSO2e descritos
en la seccion 3.2.5. Segun la teoria de la maxima energia de distorsion (criterio de
Von Mises), se obtuvo un esfuerzo equivalente maximo de 250.69Mpa como se

muestra, Ver figura 77.
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Figura 77. Esfuerzo equivalente maximo supuesto volcadura, Von Mises APDL

NODAL SOLUTION

STEP=1
SUB =1
TIME=1
SEQV (AVG)
DMX =1.85269
SMX =250.693

111.419 167.129

44 139.274 194.983

Fuente: Autores

Resultado exitoso, ya que un esfuerzo equivalente maximo de 250.69Mpa
(Ovon mises---s€ccion 3.2.5.2...) no supera la fluencia de 350Mpa para un acero

AISI 1020, cumpliendo con la normativa establecida por el SENA para este

analisis. Se obtuvo un factor de seguridad de 1.39 como se muestra en la tabla 6
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Tabla 6. Calculo factor de seguridad supuesto volcadura segun criterio de Von
Mises

TEORIA DE LA MAXIMA ENERGIA DE DISTORSION (CRITERIO DE VON MISES)

DATOS DE ENTRADA

VARIABLE SIMBOLO | VALOR | UNIDADES |COMENTARIO
LIMITE DE FLUENCIA DEL MATERIAL Sy 350 Mpa

TENSION DE VON MISES av 250.693 Mpa  [{*)

DATOS CALCULADOS

FACTOR DE SEGURIDAD F.5 1.39612993
{*) Valor de acuerdo al estudio CAD/CAE

Fuente: Autores

El MAPDL de ANSYS arroja diferentes resultados como, el primer (Ver Figura 78)
y tercer (Ver figura 79) esfuerzo principal que representan la mayor y la menor

tension principal sucesivamente.
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Figura 78. Punto critico supuesto volcadura, Primer esfuerzo principal APDL

NODAL SOLUTION

STEP=1
SUB =1
TIME=1
S1 (AVG)
DMX =1.62117
SMX =198.144

Fuente: Autores

Figura 79. Punto critico supuesto volcadura, Tercer esfuerzo principal APDL

NODAL SOLUTION

STEP=1
SUB =1
TIME=1
S3 (AVG)
DMX =1.62117
SMN =-230.018

o

iy

Fuente: Autores
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Estos esfuerzos son necesarios para el calculo de la tensién cortante maxima en

un punto considerado, segun la teoria de la maxima tension cortante (criterio de

Tresca) descrito en la seccion 3.2.5.1.

Este resultado, ANSYS lo arroja como “stress intensity”. Se obtuvo un resultado

exitoso, ya que la tension cortante maxima (T,,qy ---S€ccion 3.2.5.1...) en el punto

critico fue de 115.26Mpa muy por debajo del limite de fluencia medio (S, /2

...seccion 3.2.5.1...) del material establecido para este analisis, cumpliendo con la

normativa establecida por el SENA. Se obtuvo un factor de seguridad de 1.39

como se muestra en la tabla 7.

Tabla 7. Calculo factor de seguridad supuesto volcadura segun criterio de Tresca

TEORIA DE LA MAXIMA TENSION CORTANTE (CRITERIO DE TRESCA)

T

VARIABLE SIMBOLO | VALOR | UNIDADES | COMENTARIO
LIMITE DE FLUENCIA DEL MATERIAL Sy 350 Mpa

TENSION PRINCIPAL MAXIMA ol 0.068463 Mpa  |(*)

TENSION PRINCIPAL MINIMA 73 -250.667 Mpa  |(*)

DATOS CALCULADOS

FACTOR DE SEGURIDAD F.S 1.39589349

{*) Valor de acuerdo al estudio CAD/CAE

Fuente: Autores
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El habitdculo fue construido en tuberia de fuselaje AISI 4130 con un limite de
fluencia de 517Mpa. Se obtuvo un factor de seguridad de 2.06 para el supuesto
volcadura con este material.

3.3.5. Supuesto Reposo (ANSYS)

Se aplicaron las cargas propuestas en el capitulo 3.2.7 en el chasis, obteniendo un

sistema de cargas como se ve en la figura 80.

Figura 80. Cargas supuesto reposo MechanicalMultiphysics

Fuente: Autores
Obteniendo resultados de deformacion Total Figura 81, esfuerzos Axiales Figura
82, esfuerzos de flexion Figura 83, esfuerzos combinados Figura 84, entre otros.

Figura 81. Deformacion supuesto reposo, MechanicalMultiphysics

Fuente: Autores
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El Chasis presenta una deformacion total maxima de 0.39mm en las barras

inferiores que soportan el peso de las baterias.

Figura 82. Esfuerzo axial supuesto reposo, MechanicalMultiphysics

Fuente: Autores

El chasis presenta un esfuerzo Axial maximo de 5.82 Mpa, el cual estd muy lejos

de superar el valor de fluencia de 517 Mpa para el acero AlSI 4130 seleccionado.

Figura 83. Esfuerzo Flector supuesto reposo, MechanicalMultiphysics

Fuente: Autores
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El chasis presenta un esfuerzo flector maximo de 41.1 Mpa en las barras inferiores
gue soportan el peso de las baterias, el cual no supera el valor de fluencia de 517
Mpa para el acero AlSI 4130 seleccionado.

Figura 84. Esfuerzo combinado supuesto reposo, Mechanical Multiphysics

Fuente: Autores

El chasis presenta un esfuerzo combinado maximo de 41.79Mpa en las barras
inferiores que soportan el peso de las baterias, el cual no supera el valor de
fluencia de 517 Mpa para el acero AISI 4130 seleccionado.

Segun la teoria de la maxima energia de distorsién (criterio de Von Mises), se
obtuvo un esfuerzo equivalente maximo de 41.64Mpa como se muestra, Ver figura
85.
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Figura 85. Esfuerzo equivalente maximo supuesto reposo, Von Mises APDL

_ o)l (AVG)
DMX =.350349
SMX =41.6359

9.25242 273573
4.62621 13.87 23.131

atic Structural (A5)

Fuente: Autores
Resultado exitoso, ya que un esfuerzo equivalente maximo de 41.64Mpa
(Ovon Mises ---S€ccion 3.2.5.2...) esta muy por debajo del limite de fluencia del

material. Se obtuvo un factor de seguridad de 12.4 como se muestra en la tabla 8.
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Tabla 8. Calculo factor de seguridad supuesto reposo segun criterio de Von Mises

TEORIA DE LA MAXIMA ENERGIA DE DISTORSION (CRITERIO DE VON MISES)

DATOS DE ENTRADA
VARIABLE SIMBOLO VALOR UNIDADES | COMENTARIO
LIMITE DE FLUEMCIA DEL MATERIAL Sy 517 Mpa

TENSION DE VON MISES oV 41.6359 Mpa  |{*)

DATOS CALCULADOS

FACTOR DE SEGURIDAD F.5 12.4171688
{*) valor de acuerdo al estudio CAD/CAE

Fuente: Autores

3.3.6. Supuesto Remolque (ANSYS)

Se aplicaron las cargas propuestas en el capitulo 3.2.8 en el chasis, obteniendo un

sistema de cargas como se ve en la figura 86.

Figura 86. Cargas supuesto remolque MechanicalMultiphysics

[ masa spring delantero
[l masa cargador 1
[ masa cargador 2

. masa suspencion trasera izquierda

0.00 500.00 1000.00 (mm)

250,00 750.00

Fuente: Autores
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Obteniendo resultados de deformacion Total Figura 87, esfuerzos Axiales Figura
88, esfuerzos de flexion Figura 89, esfuerzos combinados Figura 90, entre otros.

Figura 87. Deformacién supuesto remolque, MechanicalMultiphysics

Fuente: Autores

El Chasis presenta una deformacién total maxima de 3.1mm.

Figura 88. Esfuerzo axial supuesto remolque, MechanicalMultiphysics

-6.0359 Min

Fuente: Autores

El chasis presenta un esfuerzo Axial maximo de 11.6 Mpa en la parte superior del

aro trasero, el cual estd muy lejos de superar el valor de fluencia de 517 Mpa.
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Figura 89. Esfuerzo Flector supuesto remolque, MechanicalMultiphysics

6.6682e-14 Min

Fuente: Autores

El chasis presenta un esfuerzo flector maximo de 77.51 Mpa en la parte superior

del aro trasero, el cual esta muy lejos de superar el valor de fluencia de 517 Mpa.

Figura 90. Esfuerzo combinado supuesto remolque, MechanicalMultiphysics

-5.4492 Min

Fuente: Autores

El chasis presenta un esfuerzo combinado maximo de 84.32 Mpa en la parte
superior del aro trasero, el cual esta muy lejos de superar el valor de fluencia de
517Mpa.
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Segun la teoria de la maxima energia de distorsion (criterio de Von Mises), se
obtuvo un esfuerzo equivalente maximo de 89.48Mpa como se muestra, Ver figura
91.

Figura 91. Esfuerzo equivalente maximo supuesto remolque, Von Mises APDL

NODAL SOLUTION

STEP=1
SUB =1
TIME=1
SEQV (AVG)
DMX =3.2004

SMN =.231E-12
SMX =89.4791

ke

Fuente: Autores
Resultado exitoso, ya que un esfuerzo equivalente maximo de 89.48Mpa
(Ovon Mmises ---Seccion 3.2.5.2.) estd muy por debajo del limite de fluencia del

material. Se obtuvo un factor de seguridad de 5.7 como se muestra en la tabla 9.
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Tabla 9. Calculo factor de seguridad supuesto remolque segun criterio de Von
Mises

TEORIA DE LA MAXIMA ENERGIA DE DISTORSION (CRITERIO DE VON MISES)

DATOS DE ENTRADA
VARIABLE SIMBOLO | VALOR | UNIDADES | COMENTARIO
LIMITE DE FLUENCIA DEL MATERIAL sy 517 Mpa

TENSION DE VON MISES oV 89.4791 Mpa  |(¥)

DATOS CALCULADOS
FACTOR DE SEGURIDAD F.5 5.77788556
{*) valor de acuerdo al estudio CAD/CAE

Fuente: Autores

3.3.7. Supuesto Curva (ANSYS)

Se aplicaron las cargas propuestas en el capitulo 3.2.9 en el chasis, obteniendo un
sistema de cargas como se ve en la figura 92.
Figura 92. Cargas supuesto curva MechanicalMultiphysics

Fuente: Autores
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Obteniendo resultados de deformacion total Figura 93, esfuerzos Axiales Figura
94, esfuerzos de flexion Figura 95, esfuerzos combinados Figura 96, entre otros.

Figura 93. Deformacion supuesto curva, MechanicalMultiphysics

Fuente: Autores

Se obtuvo una deformacion Total de 1.32mm del lado izquierdo del chasis en la
zona donde se encuentran las baterias.

Figura 94. Esfuerzo axial supuesto curva, MechanicalMultiphysics

Fuente: Autores

Chasis presenta un esfuerzo axial maximo a compresion de 23.69Mpa, muy por
debajo del limite de fluencia del acero AISI 4130 seleccionado.
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Figura 95. Esfuerzo Flector supuesto curva, MechanicalMultiphysics

Fuente: Autores

El chasis presenta el esfuerzo flector maximo de 237.87Mpa del lado izquierdo del
chasis en la zona donde se encuentran las baterias, el cual no supera el valor de
fluencia de 517Mpa para el acero AISI 4130 seleccionado.

Figura 96. Esfuerzo combinado supuesto curva, MechanicalMultiphysics

Fuente: Autores

El chasis presenta el esfuerzo combinado maximo de 245.63Mpa del lado
izquierdo del chasis en la zona donde se encuentran las baterias, el cual no
supera el valor de fluencia de 517Mpa para el acero AlSI 4130 seleccionado.
Segun la teoria de la maxima energia de distorsién (criterio de Von Mises), se
obtuvo un esfuerzo equivalente maximo de 245.78Mpa como se muestra, Ver
figura 97.
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Figura 97. Esfuerzo equivalente maximo supuesto curva, Von Mises APDL

NODAL SOLUTION

STEP=1 —
SUB =1 e
TIME=1

SEQV (AVG)
DMX =1.1436
SMX

Fuente: Autores

Resultado exitoso, ya que un esfuerzo equivalente maximo de 245.78Mpa

(Ovon mises---Seccion 3.2.5.2...) esta por debajo del limite de fluencia del material.

Se obtuvo un factor de seguridad de 2.1 como se muestra en la tabla 10.

Tabla 10. Calculo factor de seguridad supuesto curva segun criterio de Von Mises

DATOS DE ENTRADA

TEORIA DE LA MAXIMA ENERGIA DE DISTORSIGN (CRITERIO DE VON MISES)

VARIABLE SIMBOLO | VALOR | UNIDADES | COMENTARIO
LIMITE DE FLUENCIA DEL MATERIAL Sy 517 Mpa

TENSION DE VON MISES ov 245.778 Mpa  |()

DATOS CALCULADOS

FACTOR DE SEGURIDAD F.S 2.10352432

(*) valor de acuerdo al estudio CAD/CAE

Fuente: Autores
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Adicional a este supuesto se planted el siguiente sistema en ANSYS.

Figura 98. Cargas supuesto curva sistema MechanicalMultiphysics

n &

0.00 1000.00 2000.00 (mm)
. S

500.00 1500.00

Fuente: Autores

Donde se simula la curva gracias a las herramientas con que cuenta el software.
Siendo la etiqueta B (figura 98), una velocidad angular de 1.71522 rad/s a 10m del
centro de gravedad del chasis en direccion lateral (eje z, Figura 98).

Esta velocidad corresponde a una aceleracion centripeta de tres veces la
gravedad y un radio de giro de 10m. Para este sistema se obtienen los siguientes
resultados:

Figura 99. Deformacion supuesto curva sistema, MechanicalMultiphysics

Fuente: Autores
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Figura 100. Esfuerzo axial supuesto curva sistema, MechanicalMultiphysics

Fuente: Autores

Figura 101. Esfuerzo Flector supuesto curva sistema, MechanicalMultiphysics

Fuente: Autores

Figura 102. Esfuerzo combinado supuesto curva sistema, MechanicalMultiphysics

Fuente: Autores
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Se observa que la diferencia de resultados es demasiado pequefa, lo que nos
lleva a corroborar el supuesto.

3.3.8. Supuesto Suspension (ANSYS)

Se aplicaron las cargas propuestas en el capitulo 3.2.10 en el chasis, obteniendo
los dos sistemas de cargas.

% Supuesto Suspension delantera

Figura 103. Cargas supuesto suspension delantera MechanicalMultiphysics

Fuente: Autores

Obteniendo resultados de deformacién Total Figura 104, esfuerzos Axiales Figura
105, esfuerzos de flexibn Figura 106, esfuerzos combinados Figura 107, entre

otros.
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Figura 104. Deformacién supuesto suspension delantera, MechanicalMultiphysics

Fuente: Autores
El chasis presenta un desplazamiento méaximo de 2.64mm en la zona de anclajes
de la suspensién delantera.

Figura 105. Esfuerzo axial supuesto suspension delantera, MechanicalMultiphysics

Fuente: Autores

El chasis presenta un esfuerzo Axial maximo a compresién de 36.61 Mpa en la
parte delantera, el cual no supera el valor de fluencia de 517 Mpa para el acero
AISI 4130 seleccionado.
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Figura 106. Esfuerzo Flector supuesto suspension delantera,

MechanicalMultiphysics

Fuente: Autores

El chasis presenta un esfuerzo flector maximo de 270.15 Mpa en el punto de
anclaje derecho de la tijera inferior izquierda, el cual no supera el valor de fluencia
de 517 Mpa para el acero AlSI 4130 seleccionado.

Figura 107. Esfuerzo combinado supuesto suspension delantera,
MechanicalMultiphysics

Fuente: Autores
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El chasis presenta un esfuerzo combinado maximo de 277.95 Mpa en el punto de
anclaje derecho de la tijera inferior izquierda, el cual no supera el valor de fluencia

de 517 Mpa para el acero AISI 4130 seleccionado.

Segun la teoria de la maxima energia de distorsién (criterio de Von Mises), se
obtuvo un esfuerzo equivalente maximo de 329.67Mpa como se muestra, Ver
figura 108.

Figura 108. Esfuerzo equivalente maximo suspension delantera, Von Mises APDL

ANSYS
145

NODAL SOLUTION

STEP=1
SUB =1
TIME=1
SEQV (AVG)
DMX =2.76833
SMN =.508E-14
SMX =3295.cod

[

=
-
-
-
-
-
S

TR LS

.508E-14 73.2577 146.515 219.773 293.031
36.6288 109.886 183.144 256.402 329.659

Suspension--Static Structural (AS)

Fuente: Autores
Resultado exitoso, ya que un esfuerzo equivalente maximo de 329.67Mpa
(Ovon Mises---se€ccion 3.2.5.2...) por debajo del limite de fluencia del material. Se

obtuvo un factor de seguridad de 1.56 como se muestra en la tabla 11.
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Tabla 11. Calculo factor de seguridad supuesto suspension delantera segun
criterio de Von Mises

TEORIA DE LA MAXIMA ENERGIA DE DISTORSION (CRITERIO DE VON MISES)

— ANSYS

paiery LTER!

=-..
11 Ll [ 7Y

DATOS DE ENTRADA

VARIABLE SIMBOLO | VALOR | UNIDADES | COMENTARIO
LIMITE DE FLUENCIA DEL MATERIAL sy 517 Mpa

TENSION DE VON MISES ov 329.659 Mpa |(%)

DATOS CALCULADOS

FACTOR DE SEGURIDAD F.S 1.56828723

(*) Valor de acuerdao al estudio CAD/CAE

Fuente: Autores

3.3.8.1. Supuesto Suspension

trasera

Figura 109. Cargas supuesto suspension trasera MechanicalMultiphysics

Fuente: Autores
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Obteniendo resultados de deformacion Figura 110, esfuerzos Axiales Figura 111,

esfuerzos de flexion Figura 112, esfuerzos combinados Figura 113, entre otros.

Figura 110. Deformacién supuesto suspension trasera, MechanicalMultiphysics

Fuente: Autores

El chasis presenta una deformacion méaxima de 1.99mm en la zona de anclajes de
la suspension trasera.

Figura 111. Esfuerzo axial supuesto suspensién trasera, MechanicalMultiphysics

Fuente: Autores
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El chasis presenta un esfuerzo Axial maximo a compresion de 39.84 Mpa en la
parte trasera, el cual no supera el valor de fluencia de 517Mpa para el acero AlSI

4130 seleccionado.

Figura 112. Esfuerzo Flector supuesto suspension trasera, MechanicalMultiphysics

.36
19158
0.0013161 Min

Fuente: Autores

El chasis presenta un esfuerzo flector maximo de 172.42Mpa en la parte trasera
izquierda, el cual no supera el valor de fluencia de 517 Mpa para el acero AlSI
4130 seleccionado.

Figura 113. Esfuerzo combinado supuesto suspensién trasera,

MechanicalMultiphysics

Fuente: Autores

133



El chasis presenta un esfuerzo combinado maximo de 206.75Mpa en la parte
trasera izquierda, el cual no supera el valor de fluencia de 517Mpa para el acero
AISI 4130 seleccionado.
Segun la teoria de la maxima energia de distorsion (criterio de Von Mises), se
obtuvo un esfuerzo equivalente maximo de 219.21Mpa como se muestra, Ver
figura 114.

Figura 114. Esfuerzo equivalente maximo suspension trasera, Von Mises APDL

Fuente: Autores

Resultado exitoso, ya que un esfuerzo equivalente maximo de 219.21Mpa
(Ovon mises---seccion 3.2.5.2...) por debajo del limite de fluencia del material. Se

obtuvo un factor de seguridad de 2.35 como se muestra en la tabla 12.
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Tabla 12. Calculo factor de seguridad supuesto suspension trasera segun criterio
de Von Mises

TEORIA DE LA MAXIMA ENERGIA DE DISTORSION (CRITERIO DE VON MISES)

DATOS DE ENTRADA

VARIABLE SIMBOLO | VALOR | UNIDADES | COMENTARIO
LIMITE DE FLUENCIA DEL MATERIAL sy 517 Mpa

TENSION DE VON MISES oV 219.208 Mpa  |(*)

DATOS CALCULADOS

FACTOR DE SEGURIDAD F.5 2.35849057

(*) Valor de acuerdo al estudio CAD/CAE

Fuente: Autores

3.3.9. Supuesto Choque frontal (ANSYS)

Se aplicaron las cargas propuestas en el capitulo 3.2.12 en el chasis, obteniendo
un sistema de cargas como se ve en la figura 115.

Figura 115. Cargas supuesto choque frontal MechanicalMultiphysics

Fuente: Autores
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Obteniendo resultados de esfuerzos Axiales Figura 116, esfuerzos de flexién
Figura 117, esfuerzos combinados Figura 118, entre otros.

Figura 116. Esfuerzo axial supuesto choque frontal, MechanicalMultiphysics

Fuente: Autores

El habitaculo del piloto presenta un esfuerzo axial maximo de 105.44Mpa, muy por
debajo del limite de fluencia del material, el resto del chasis por su parte presenta
un esfuerzo Axial maximo a compresién en las barras de perfil cuadrado donde se
encuentran ancladas las tijeras inferiores del tren delantero de 303.05Mpa, el cual

no supera el valor de fluencia de 517 Mpa para el acero AlSI 4130 seleccionado.
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Figura 117. Esfuerzo Flector supuesto choque frontal, MechanicalMultiphysics

-319.85 Min

Fuente: Autores
El chasis presenta el esfuerzo flector maximo de 248.31Mpa en el habitaculo del
piloto, el cual no supera el valor de fluencia de 517Mpa para el acero AISI 4130
seleccionado.

Figura 118. Esfuerzo combinado supuesto choque frontal, MechanicalMultiphysics

Fuente: Autores

El habitaculo del piloto presenta un esfuerzo combinado maximo de 281.44Mpa, el
cual no supera el valor de fluencia del material, el resto del chasis por su parte

presenta un esfuerzo combinado maximo en las barras de perfil cuadrado donde
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se encuentran ancladas las tijeras inferiores del tren delantero de 448.28Mpa, el
cual no supera el valor de fluencia de 517 Mpa para el acero AISI 4130

seleccionado.

Segun la teoria de la maxima energia de distorsion (criterio de Von Mises), se
obtuvo en el habitaculo del piloto un esfuerzo equivalente maximo de 313.76Mpa

como se muestra, Ver figura 119.

Figura 119. Esfuerzo equivalente maximo supuesto choque frontal, Von Mises
APDL

NODAL SOLUTION

STEP=1
SUB =1
TIME=1
SEQV (AVG)
DMX =9.67663

SMN =.035469

SMX,=313.757

Fuente: Autores
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Resultado exitoso, ya que un esfuerzo equivalente maximo de 313.76Mpa
(Ovon Mises---S€ccion 3.2.5.2...) esta por debajo del limite de fluencia del material.

Se obtuvo un factor de seguridad de 1.64 como se muestra en la tabla 13.

Tabla 13. Calculo factor de seguridad supuesto choque frontal segun criterio de
Von Mises

TEORIA DE LA MAXIMA ENERGIA DE DISTORSION (CRITERIO DE VON MISES)

HODAL 3OLTOTTION

DATOS DE ENTRADA

VARIABLE SIMBOLO | VALOR | UNIDADES |COMENTARIO
LIMITE DE FLUENCIA DEL MATERIAL Sy 517 Mpa

TENSION DE VON MISES av 313.757 Mpa |(*)

DATOS CALCULADOS

FACTOR DE SEGURIDAD F.S 1.647772

{*} valor de acuerdo al estudio CAD/CAE

Fuente: Autores

Segun la teoria de la maxima energia de distorsién (criterio de Von Mises), se
obtuvo un esfuerzo equivalente maximo en el chasis de 462.86Mpa como se

muestra, Ver figura 120.
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Figura 120. Esfuerzo equivalente maximo supuesto choque frontal chasis, Von
Mises APDL

NODAL SOLUTION

STEP=1
SUB =1
TIME=1
SEQV (AVG)
DMX =9.87403
X =462.858

Fuente: Autores

Esfuerzo menor a 517Mpa, aunque no era el alcance del analisis no superar el

limite de fluencia del material para todo el chasis.

3.3.10. Supuesto Bache (ANSYS)

Se aplicaron las cargas propuestas en el capitulo 3.2.13 en el chasis,
Fueron aplicadas 4 fuerzas de 750N verticales en sentido positivo en los anclajes

izquierdos de la suspension delantera, de igual manera para el lado derecho como
se ve en la figura 121.
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Figura 121. Cargas supuesto Bache, MechanicalMultiphysics

Fuente: Autores

Obteniendo un esfuerzo combinado de 115.77Mpa

Figura 122. Esfuerzo combinado supuesto Bache, MechanicalMultiphysics

Fuente: Autores

Obteniendo una deformacion de -0.603mm y 0.604mm como lo muestra la figura
123.

141



Figura 123. Deformacién supuesto Bache, MAPDL

NODAL SOLUTION

STEP=1
SUB =1
TIME=1
EPELX
RSYS=0
DMX =1.03834

SMN =-.603E-03
SMX =.607E-03

(AVG)

Fuente: Autores

Obteniendo una rigidez de 10487 como lo muestra la tabla 14.

Tabla 14. Célculo de rigidez Torsional para supuesto Bache

CALCULO DE RIGIDEZ TORSIONAL

g = sin—1 [(B¥1 1 4y)
2L

K

F = 2L

T [(Ay + Ay)
sin 3L

DATOS DE ENTRADA

VARIABLE SIMBOLO VALOR UNIDADES | COMENTARIO
CARGA APLICADA F 3000 N

DISTANCIA AL CENTRO TRANSVERSAL DEL CHASIS L 0.2447 m

DEFORMACION VERTICAL AY1 0.000603 m (*}

TENSION DE VON MISES AY2 0.000607 m (*)

DATOS CALCULADOS

DEFORMACION ANGULAR EN X ] 0.14 i

RIGIDEZ TORSIONAL K 10487.1429 Mm,/*®

(*)valor de acuerdo al estudio CAD/CA

Fuente: Autores
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Para este andlisis el coeficiente de rigidez tiene un valor de 10487.14 Nm/°, lo cual
corrobora que la estructura es bastante rigida, ya que la rigidez del chasis de un
formula SAE es del orden de los 3000Nm/°.

Gordon Murray (experto automotriz), publicé un articulo para la revista Evo donde

¢

afirma: “...Cara al comportamiento dindmico, el chasis sélo tiene que ser lo
bastante rigido para soportar la deformacién producida por una irregularidad del
terreno en una sola rueda, de esa manera son los muelles de la suspensién los
que trabajan, en lugar del chasis, que como hemos dicho, est4 sin amortiguar.
Consecuentemente, cuanto mas duros sean los muelles, més rigido tiene que ser

el chasis...”°

3.3.11. Supuesto Armonico (ANSYS)

Se aplicaron las cargas propuestas en el capitulo 3.2.14 en el chasis.

Lo primero que se realiza es encontrar las frecuencias naturales para el chasis,
realizando un analisis modal con la herramienta modal de ANSYS obteniendo la
siguiente gréfica. Figura 124.

Figura 124. Frecuencias naturales para el chasis

abular Data

Mode ||7 Frequency [Hz]
1 836.6013

2 100,72

3. 123.65

4, 168.4
5
5]
Fi
2]
9

=

179,
151.85
190,22
192.31
: 213.95
10. 216.83
11, | 232,27
12, | 233.3

] Tl

Fuente: Autores

© MURRAY, Gordon. DRIVEN MAN. Evo magazine. UK, 2007.
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Luego planteamos este sistema en la herramienta “harmonic response”, Figura

125.

Figura 125.

Project B
Bl [ Model (A4, B4)
El «. Geometry
-X. Part
[ ﬁk Coordinate Systems
«% Connections
o M Mesh
2] Modal (A5)
E:@ Pre-Stress (Mone)
Q Analysiz Settings
: ,,3‘, Fixed Support
5] Solution (A6)

‘,m Solution Information
: ‘,ﬁ Total Deformation
- M Total Deformation 2
-, Total Deformation 3
J@ Total Deformation 4
- M Total Deformation 5
- B Total Deformation &
-, Harmenic Response (BS)
: =» Modal (None)
Analysis Settings
.,fi, Fixed Support

 Force

ﬁ, Force 2
ﬁ, Force 3
: ﬁ, Force 4 f
B Solution (B6)

‘,m Solution Information

/%%l Directional Deformation LI

Sistema de cargas supuesto Armonico

Fuente: Autores

Se planted, someter las barras del chasis que anclan los motores a dos cargas de

65Nm correspondientes al par motor.

Para este analisis se vario este torque en diferentes rangos de frecuencia para

evaluar el comportamiento del sistema.

Para este caso se varid6 de OHz a 80Hz con un damping (amortiguacién) del 2%

obteniendo una grafica como se ve.
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Figura 126. Grafica Amplitud Vs Frecuencia 1

Frequency Response

1.67e-3

1.4e-3

1.18e-3

©
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i
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7.05e4
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=
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8. 10. 20. 30. 40. 50. 60. 70. 20,
Frequency (Hz)
d

Fuente: Autores

Donde podemos observar que la amplitud aumenta, a medida que aumenta la
frecuencia, pero no dice nada ya que, la resonancia se presenta en el momento de

la superposicidn generando un pico en la gréfica.

Para esto se aument6 el rango maximo de frecuencia a 1000Hz obteniendo una
grafica como se muestra en la figura 127.

Figura 127. Grafica Amplitud Vs Frecuencia 2

Frequency Response

a) T
8.72e2
5. 125 250 375 500 625 750 875 le+3
Frequency (Hz)
ul

Fuente: Autores

Este andlisis tiene como resultado una grafica de Amplitud contra frecuencia

donde se encuentra el rango de frecuencias a las cuales el sistema entraria en
resonancia.

Encontramos que la resonancia se encuentra en los rangos de 165Hz y 205Hz y
alrededor de los 500 Hz.
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Ahora, el objeto de analisis es observar que sucede con el chasis con la
frecuencia de los motores. Estos motores son de alta frecuencia, con una
frecuencia de 92Hz, observando en la grafica 127, esta lejos de la zona de
resonancia.

Se concluye que el chasis es una estructura lo suficientemente rigida para no
entrar en resonancia con los motores.

Esta es tan solo una tendencia ya que, realizar un analisis de este tipo requiere de
un analisis del monoplaza completo.

Pero el objeto de este andlisis es dar una tendencia.

Con esta herramienta también se puede evaluar la rigidez del chasis.

Se sabe que:

] Rigidez ]
frecuencia natural = |———  Ecuacion (8)
masa

Esto quiere decir que si se evaluan dos chasis y se comparan sus frecuencias
naturales quien responda a una frecuencia natural mayor para el arménico a

evaluar, este serd mas rigido que el otro.

3.3.12. Andlisis de resultados generales

Para cada uno de los supuestos anteriormente estudiados se obtienen factores de

seguridad como se muestra en la tabla 15.
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Tabla 15. Factores de seguridad para supuestos estudiados

Supuesto N° Nombre Esfuerzo maximo Von mises (Mpa) | Factor de Seguridad

1 Reposo 41.64 12.41
2 Remolgue 89.48 5.77
3 Curva 245,78 2.1

4 Suspension delantera 329.66 1.57
4 Suspension Trasera 219,21 2.35

3 Volcadura 250.67 2.06
6 Choque Frontal 313.76 1.64

Fuente: Autores

Al analizar los resultados para cada uno de los supuestos, se obtienen factores de

seguridad relativamente aceptables, el menor de estos f.s=1.57 se encuentra en el

estudio de los esfuerzos a los que se ve sometido el chasis bajo las cargas

provenientes del sistema de suspension delantera.

El factor de seguridad para todos los analisis se establecié en 1.5 gracias al

soporte entregado por ANSYS, ya que el elemento utilizado fue el "Beam 188",

elemento tipo viga que para diferentes modelos puntuales corroborados por el

ANSYS, el error tiene un orden no mayor al 2% comparado con referencias

bibliograficas utilizando teorias de vigas como se muestra en el Q.

Debido a que el chasis es una estructura compleja, por seguridad se estableci6 un

margen de error del 50%, donde incluimos factores ambientales totales.
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4, CONO ANTI-IMPACTO

Figura 128. Cono anti-impacto final

0

.

L
{
-

2
3
+]

s

Fuente: Autores

4.1. PARAMETROS Y NORMATIVA DEL SENA

En el reglamento del SENA se especifica claramente los requerimientos exigidos

para este elemento el cual dice:

» Debe existir una estructura deformable de absorciébn de impactos frontal
anclada de manera rigida al chasis que permita que en caso de impacto, el
vehiculo se desacelere desde una velocidad de 16m/s hasta cero sin presentar
una desaceleracion promedio superior a 25¢g. Este elemento debera estar por

delante de la estructura rigida del chasis.
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> Este elemento se deberd sustentar con célculos y se deberan presentar
evidencias de ensayos practicos donde se verifican estos célculos. (Se
recomienda realizar una compresion en una prensa de un prototipo, midiendo
la fuerza de compresion).

» Los elementos de este tipo con una longitud inferior a 52cm. no seran
permitidos.

De acuerdo con lo anterior se procedera a realizar un proceso de disefio para este

elemento el cual cumpla con las indicaciones dadas en el reglamento sin que a su

vez viole ningun otro paragrafo del reglamento del SENA en la figura 129 se

muestra una primera configuracion que se tuvo de este elemento.

Figura 129. Primer modelo del cono anti-impacto

Fuente: Autores

4.2. CALCULOS PRELIMINARES.

Teniendo en cuenta los parametros anteriormente mencionados se procede a
hallar algunos datos que seran de gran importancia a la hora de establecer cuél es
el disefio méas optimo.

Para el disefio del dispositivo anti-impacto se considerara que una masa de 500 kg
(peso aproximado del monoplaza) se desplaza a una velocidad inicial de 16 m/s y
colisiona contra un muro y se desea que el monoplaza no supere una
desaceleracion promedio maxima de 25 g's; lo anteriormente mencionado es el
problema general que se quiere resolver y para esto se debe saber en qué tiempo

y en que distancia debe detenerse.
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A continuaciéon se muestran en la tabla 15 los datos iniciales y las ecuaciones

usadas para obtener los datos requeridos.

Tabla 16. Datos iniciales y ecuaciones a solucionar

Masa = 500 [Kag]
Velocidads = 16 [mJs]
Velocidade = 0 [mis]

Gravedad = 9.81 [m/sd

Aceleracion = - 25 - Gravedad

Velocidadeg - Velocidadg = Aceleracion Tiempo Ecuacion (9}
Velocidady ° - Velocidadg 2 = 2 . Aceleracion Distancia Ecuacion (10}
Ko = 17 2 - Masa - Velocidadg ° Ecuacion (11}

Fuente: Autores

De la ecuacién 9 se halla el tiempo en el cual el objeto recorrera esta distancia
este tiempo es util ya que serd muy cercano al tiempo en el cual el muro de
concreto se detenga por completo sin causar dafio alguno al chasis, para el cual el
tiempo hallado es de 0.0653 segundos; cabe aclarar que este tiempo es un
aproximado ya que no se han tomado en cuenta muchos otros factores por

ejemplo la rata de deformacion del material.

De la ecuaciéon 10 se obtiene que la distancia minima es de 552 mm la cual
cumple con el parametro del reglamento del SENA, pero para el elemento se toma
una distancia de 560mm buscando garantizar que la estructura del chasis no sea
afectada en caso de impacto.

Con esto se sabe que el elemento deberd absorber una cantidad de energia la
cual se puede saber usando la ecuacion 11 mostrada a continuacion.

El material con el cual se propone el dispositivo es aluminio en laminas de espesor
inicial de 3mm. Se establecera la rigidez de la estructura en una simulacion de

impacto en el médulo de analisis explicito en ANSYS con una geometria inicial sin
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perforaciones y se ird probando la reduccion de la rigidez de la estructura
adicionando perforaciones hasta lograr el objetivo de tiempo y desplazamiento.

En la figura 130 se observa los datos obtenidos por el programa.

Figura 130. Resultados obtenidos

Aceleracion =-245.3 [mys<] Distancia = 05214 [m]

Gravedad = 981 [misd] Ky =64000 [Kg-méfsd]
bdasa =600 [Kg] Tiempo = 0.06524 [=] |
Welocidady =0 [m/s] Welocidady =16 [m/s]

Fuente: Autores

4.3. DISENO PREVIO

En la realizacion del disefio de este elemento es necesario tener la geometria de
la parte delantera del chasis; para verificar los puntos de anclaje del elemento
disipador de energia con el chasis ya que estos dos formaran una estructura
diferente, enseguida se realizara un modelo en 3D en el software SOLIDWORKS y
una vez validada esta geometria se le realizaran el andlisis correspondiente en el
software ANSYS; el principal aspecto es disipar la energia cinética durante el
impacto de la forma mas progresivamente posible para que la desaceleracion sea
de un valor casi constante lo cual no afecten al piloto o algunos componentes del
vehiculo.

Todo esto se hace cumpliendo con la normativa impuesta por el SENA la cual
contiene un item nombrado anteriormente dirigido a este elemento.

En este trabajo se presenta el disefio y la simulacion numérica del fenomeno del
impacto de la estructura de seguridad frontal de la carroceria del vehiculo FSO2e
desarrollado por el equipo FORSSA ORIENTE.
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4.4. MATERIALY GEOMETRIA

De acuerdo a los documentos encontrados sobre atenuadores de impacto los
materiales mas usados para este elemento son: aluminio, foam, airbag y defensa
de goma; el material seleccionado para la elaboracion de este elemento fue el
disponible y suministrado por el SENA regional SANTANDER el cual fue aluminio.
Cabe destacar que para lograr un mejor disefio este elemento (el material
suministrado no es el mas indicado lo cual se sabe por los documentos
investigados) se procedio a realizar un disefio previo con laminas de aluminio de
3mm.

La geometria inicial que se le dio a este elemento se hizo basada en los
elementos anti-impacto que se disefian en la FORMULA STUDENT el cual
también tiene unos items especificos para este elemento, sin embargo la
geometria dada inicialmente de ser necesario tendra varios cambios significativos
hasta lograr tener el disefio final que sera el que llevara el monoplaza.

Para iniciar se toman los puntos del chasis donde iran sujetos los puntos de apoyo
del cono como se muestra en la figura 131, estos apoyos iran remachados con el
chasis asi que este elemento serd uno de los Ultimos en instalarse
completamente.

Figura 131. Puntos donde se sujetara el cono

Fuente: Autores
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En seguida con la distancia hallada en los célculos se procede a disefiar un primer
elemento el cual sera simétrico y tendra forma piramidal como el mostrado en la
figura 132

Figura 132. Primer modelo

500,00 {mm)

125,00 375.00

Fuente: Autores

Con esta geometria se procede a realizar un primer analisis del tiempo de
respuesta que tendra este elemento, enseguida se modificara la simetria del
elemento y se analizaran los datos obtenidos, con esto se modificara tan solo la
geometria si por algin motivo no se llega a la respuesta deseada se procedera a
cambiar el espesor del material suministrado.

El material a usar en el cono anti-impacto se elaborard de lamina de aluminio
regular con las siguientes propiedades mostradas en la figura 133.

Y la estructura impactante se definira como un elemento rigido con un médulo de
Young superior a 3.e+012 Pa con una masa de 500 Kg, para esta estructura sera
necesario cambiarle el volumen y densidad con tal de obtener la masa requerida.
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Figura 133. Propiedades del aluminio NL

Densidad 2770 5
Elasticidad Isotropica
Modulo de Young | Eelacion de Poisson modulo Bulk Modulo Cortante
7.1e+010 Pa 033 6.9608e+010 Pa | 2.6692e+010 Pa
Endurecimiento isotropico bilineal
Limite a la fluencia 2 8e+008 Pa Modulo Tangencia 5.e+008 Pa

Fuente: Autores

4.5. MODELADO EN SOLIDWORKS

Para realizar esta simulacion se crean dos elementos, el cono y un elemento
contra el cual el cono impactara, este ultimo elemento es al que se le induce la
velocidad y a su vez se modifica la densidad y el volumen para simular que sea un

elemento de 500 kg que tiene una velocidad de 16 m/s, en la figura 134 se

muestra la configuracién anteriormente descrita.

Figura 134. Configuracion para la simulacion

Cabe aclarar que los elementos no se encuentran en contacto pero si tienen una
holgura muy pequefia tal como se muestra en la figura 135, esta holgura no debe

Fuente: Autores

ser grande debido a que esto consumiria mucho tiempo computacional.
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Figura 135. Holgura entre los dos elementos

1.000 {mm)

Fuente: Autores

El elemento a simular y analizar se realiza en Solidworks en superficie y al
exportarlo al entorno de Ansys se procede a afadirle espesor, una vez en el
modulo EXPLICIT DYNAMIC se procede a introducir condiciones y restricciones
en los elementos asi como seleccionar el material.

Cabe aclarar que cuando se esta realizando el disefio del elemento hay que
realizarlo en forma paramétrica, por si se necesita cambiar algin parametro del
disefio (ancho, largo), se modifique el elemento completo sin causar alguna

imperfeccidn en la reconstruccion del mismo.

4.6. METODO DE IMPACTO

Para realizar la simulacion de impacto es necesario tener un disefio previo, este
disefio se puede importar de algun otro software o se puede realizar con el
DESIGN MODELER de ANSYS aunque con el software SOLIDWORKS este
trabajo se realiza de una forma mucho mas rapida; antes de iniciar con el proceso
de simulacion y analisis se debe configurar los materiales que seran usados en la
simulacion, estos materiales se deben escoger en el médulo de materiales no
lineales ya que durante la simulacion estos alcanza su régimen plastico, en la
figura 136 se observa la biblioteca de elementos no lineales; una vez obtenido el
disefio previo se procede a importarlo en el médulo EXPLICIT DYNAMICS como

se muestra en la figura 137.
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Figura 136. Biblioteca de elementos no lineales

1 Data Source /| Location Description

2 ¢ Favorites Quick access list and default items

3 ﬁ General Materials | & | General use material samples for use in various analyses.

4 ﬁ General Mon-inear Materials (] &l | General use material samples for use in noninear analyses,

5 ﬁ Explicit Materials | . | Material samples for use in an explidt anaylsis,

& ﬁ Hyperelastic Materials (] &, | Material stress-strain data samples for curve fitting. |

7 ﬁ Magnetic B-H Curves ] . | BH Curve samples specific for use in @ magnetic analysis.

a ﬁ Thermal Materials [ &, | Material samples specific for use in a thermal analysis. LI
Outline of General Nendinear Materials * o x

A B|C|D E =
1 Contents of General Nondinear Materials .=~ | Add  jource Description

2 = Material

3

Aluminum Alloy ML

General aluminum alloy. Fatigue properties come from MIL-HDBK-5H, page 3

3]

O -277.
4 Concrete NL op
5 Copper Alloy ML ar
5 7% Gasket Linear Unloading o
- L~ S O o o g T = LI

Fuente: Autores

Figura 137. Seleccion del elemento a simular

Explicit Dynamics

£

A
& Explidt Dynamics

Engineering Data  +"

i) Edit Geometry... |

‘ Replace Geometry » [4] erowse...
53 Duplicate v2a.x_t
Transfer Data From Mew 3 vsoilda.x_t
Transfer Data To Mew » va.x_t
 Update | @0 vesweer
+  Update From CAD
4 Refresh
Reset
ﬂE Rename
Properties
Quick Help
Add Mote

Fuente: Autores

Cuando ya se tiene el disefio en este mddulo se revisa si esta bien, debido a que

ocasionalmente se generan problemas con la exportaciéon del elemento, si esto

ocurriera lo mas conveniente es guardar el elemento en otro formato.
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Enseguida se pasa al siguiente item MODEL, alli se realiza el proceso de mallado
de todo el conjunto, y se verifica que la malla sea de buena calidad (esto se puede
comprobar mas adelante con la grafica de energia de Hourglass), aunque sin
reducir demasiado el tamafio del elemento con el que se efectia el mallado debido
a que esto representa un aumento exagerado del tiempo de simulacion en la figura
138 se muestra la malla obtenida.

Figura 138. Mallado del cono anti-impacto y el objeto con el que impactara

Fuente: Autores

Una vez obtenida la malla se sigue con el item SETUP en el cual se daran las
condiciones iniciales del problema las cuales ya se mencionaron anteriormente
este paso se muestra en la figura 161 y enseguida se incluyen otras condiciones,
por ejemplo los soportes del sistema y cuales elementos tendra libre
desplazamiento.

Y para finalizar ya habiendo aportado todas las condiciones del sistema se
procede a darle clic en SOLVE el cual iniciara el proceso de solucion; cuando el
sistema encuentra la solucion se selecciona el item SOLUTION vy alli se puede
agregar la respuesta que se desee ver en este caso una de las mas importantes
es la deformacion total, la cual ilustrara la deformacion que tuvo el cono tal como

se muestra en la figura 140.
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Figura 139. Condiciones iniciales

Project

= [ Model (B4)

----- TR Geometry

«;,i\. Coordinate Systems

B Connections

----- ',% Mesh

=/ Explicit Dynamics (B5)
=) A8 Initial Conditions
-JTE;@ Pre-Stress (None)
/=2 Velority
o Analysis Settings

- ./J:iﬂ Fixed Support

- B, Fixed Support 2
Jﬁiﬂ Displacement 2
#,Eiﬂ Displacement 3

Fuente: Autores

Figura 140. Deformacion total

Fuente: Autores

Una vez finalizado la simulacién se revisan el tiempo al cual el bloque tuvo
velocidad 0 y tuvo cambio en el sentido del desplazamiento también se debe
revisar la energia absorbida y la aceleracién promedio, en la figura 141 se observa
qgue el tiempo donde el bloque cambia de sentido de desplazamiento es mucho
menor que el tiempo calculado por lo cual se debe esperar que el elemento no
cumpla con los requisitos establecidos tal como lo muestra la figura 142 de
aceleracion promedio, por lo tanto se hace necesario realizar cambios en la
geometria del cono anti-impacto y si es llegado el caso se podria cambiar hasta su
forma con tal de cumplir con los requisitos establecidos anteriormente.
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Figura 141. Cambio del sentido de desplazamiento

Time [s] | [v Minimum [mm fs] | [v Maximum [mm/s] |
7Z | F.oIole007 -168L 3 - 1675, £
73 | 4.68e-002 -1491.6 -1487.4
74 |4.7451e-002 |-1105.9 -1101.4
75 [4.8101e-002 -716.56 -711.75
76 |4.875-002 |-323.45 -318.86
77 |4.94901=-002 | 69.568 74.002

Fuente: Autores

Figura 142. Grafica aceleracion

6.5001e-2
4.3666e+6

4e+b

[mm/s2]

0. le-2 2e-2 3.e-2 4.e-2 5.e-2 6.5001e-2
[s]

Fuente: Autores

Tomando los datos de la grafica 142 se llega al resultado de una aceleracién
promedio de 545.57 mm/s”2 lo cual es el doble del permitido, como también se
observa el pico de aceleracion es muy alto para disminuir esto se realizan
agujeros en la lamina.

En el anexo H se muestran los diferentes cambios realizados a la geometria.

4.6.1. Adaptacion y simplificacion del modelo
En el proceso de simulacion de impacto se hizo algunas modificaciones o arreglos

al sistema con el fin de agilizar las simulacion teniendo en cuenta que los
resultados obtenidos fueran razonables, una de las adaptaciones realizadas se

llevé a cabo en el proceso de mallado, la cual fue modificarle el tamafio de la malla
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al elemento rigido (pared) ademés de aumentarle el modulo de Young para asi
tratar de hacerlo muy rigido y de igual forma se modificé la malla del cono anti-

impacto para logra obtener resultados mas confiables sobre este.

4.6.2. Test con elementos finitos
Las pruebas con elementos finitos es una herramienta muy usada para determinar

el efecto de las fuerzas sobre los materiales. En el caso del cono anti-impacto la
solucion més sencilla para simular y analizar este fenomeno es mediante el uso
del software ANSYS con su modulo EXPLICIT DYNAMICS, uno de los
componentes mas importantes de este software es la gran capacidad de mallar
modelos con geometrias complejas y proveer unos resultados muy detallados.
Este Test se hace siguiendo una serie de pasos internos los cuales se inician
induciendo un movimiento a los nodos en la malla y esto genera una cadena la
cual es la siguiente:

* El movimiento de los puntos de los nodos produce la deformacion de los
elementos de la malla

* Los resultados de deformacién generan en un cambio en el volumen (por lo tanto
la densidad) del material en cada elemento

» La tasa de deformacion se utiliza para derivar velocidades de deformaciéon de
materiales utilizando diversas formulaciones de elementos

* Las leyes constitutivas toman las velocidades de deformacién de materiales y
derivan tensiones del material resultante

* Las tensiones del material se transforman de nuevo en las fuerzas nodales
utilizando diversas formulaciones de elementos

* Las fuerzas nodales externas se calculan a partir de las condiciones de contorno,
cargas y contacto (interaccion del cuerpo)

* Las fuerzas nodales estan divididos en masa nodal para producir aceleraciones
nodales

* Las aceleraciones se integran de forma explicita en el tiempo para producir

nuevas velocidades nodales
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* Las velocidades nodales estan integradas explicitamente en el tiempo para
producir nuevas posiciones nodales
* El proceso de solucién se repite hasta que se alcanza un tiempo definido por el

usuario®*

De esta forma opera internamente el software, por esta razon entre mas fina la

malla mas elementos hay que analizar y por consiguiente mas tiempo ejecucion.

4.6.3. Interpretacion de los resultados.

Cuando finaliza la simulacién se puede obtener una serie de graficas mostradas
en la figura 143 en la cuales puedo leer la energia interna, energia cinética,
energia de contacto y Hourglass energy, a su vez cada una representa algo
especial; la energia interna es la energia que tiene el elemento disipador en este
caso el cono anti-impacto, la energia de contacto es aquella que se da entre la
base del cono (punto donde se fija a la estructura) y el chasis para este caso hay
gue lograr que esta energia se mantenga lo mas baja posible ya que si aumenta
indicaria que parte de la energia la tiene que absorber el chasis, la energia
cinética que es aquella que trae el cuerpo en movimiento en este caso el bloque
de concreto y por ultimo Hourglass energy la cual representa la calidad de la
malla esta grafica debe siempre estar en el valor mas pequefio posible, si lo
contrario llegase a ocurrir los resultados serian erréneos y se tendria que

disminuir el tamarfio de los elementos de la malla.

También se puede obtener la grafica de aceleracion y se comprueba que la
aceleracion promedio cumpla con el objetivo de no superar los 25g en la figura

144 a continuacion se muestra una grafica de aceleracion versus tiempo.

1 proceso de simulacion AUTODYN. ANSYS 14.5 HELP
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Figura 143. Resumen de energias

——— Internzal Energy Kinetic Energy ——#— Hourglass Energy Contact Energy

6.5%e+7
5.93e+7
5.28e+7
4.62e+7

=
T 3.96e+7

—

&3.3e+7

bt

g

5 2.64e+7
1.98e+7
1.32e+7

6.5%e+6

-7.34e+4
1. 6.44e+3 1.28a+4 1.93e+4 2.57e+4 3.22e+4 3.80e+4 4.51e+4 5.15e+4 5.70e+4 6.44e44

Cycles

Fuente: Autores

Figura 144. Grafica aceleracion

3.4543e 45

2.5e+5

[mm/s?]

1.5e+5

S5.e+5

0. le-2 2e-2 3.e-2 4.e-2 S.e-2 6.5e-2

[s]

Fuente: Autores

Con la figura 144 anteriormente mostrada se logra obtener una aceleracion
promedio de 466 mm/s"2 (aproximadamente 47g) lo cual no cumple con lo
establecido por esta razon se hace necesario de buscar otra geometria hasta

cumplir con lo estipulado.
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En la grafica de aceleracion vs tiempo mostrada en la figura 145 se logra cumplir
con el objetivo el cual fue no superar una aceleracion promedio de 25g su
resultado fue de 245.3 mm/s”2, como se puede notar al agregar agujeros el pico
mas alto de aceleracion disminuyo (paso de aproximadamente 460g a 46g),
también se muestra la gréfica en la figura 146 de resumen de energias en la cual
se ve que el cono anti-impacto absorbe toda la energia cinética del muro de
concreto y no se generan aumentos en la energia de contacto ni Hourglaas

igualmente se muestra la grafica de deformacion total en la figura 147.

En la figura 148 se muestra el cambio de velocidad vs el tiempo y se logra que el

cono anti-impacto detenga el muro de concreto en un tiempo de 0.052 segundos.

Figura 145. Aceleracion del cono anti-impacto

6.5e-2
4.6205e+5

4.e+5

J.e+5

[mm/s?]

2.e+5

le+3

0. le-2 2.e-2 Je-2 4e-2 S.e-2 8.5e-2
[s]

Fuente: Autores
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5.2e47
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Figura 146. Resumen de energia para el cono final

——#— Internal Energy Kinetic Energy ——#—— Hourglass Energy ———— Contact Energy

1.66e+4 3.31e44 4.97e+4 6.63e+4

8.20e+4 9.94e+4 1.16e+45 1.323e45 1.49e+45 1.66e+45
Cycles
Fuente: Autores
Figura 147. Deformacién del cono anti-impacto vs tiempo
6.5e-2
l.e-2 2.e-2 3.e-2 4e-2 S.e-2 5,5e-2
[s]

Fuente: Autores
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Figura 148. Variacion de velocidad vs tiempo

Variacion de la velocidad

2000
2000
0 . . . : . s
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1200 /
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Fuente: Autores

Una vez obtenida la geometria que cumpla con los requisitos solo resta realizar el
plano y se daria por terminado el disefio del cono anti-impacto, en la figura 149 se
muestra el modelo final y su disposicion para la simulacion.

Figura 149. Cono anti-impacto modelo final

0.00 200,00 400,00 {mm)
I S

100.00 300,00

Fuente: Autores
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Figura 150. Disposicion final para la simulacion

0.00 250.00 500.00 (mm)
[ EEaaaaa— S|
125.00 375.00

Fuente: Autores

En el anexo | se muestra el plano del cono anti-impacto y unas graficas del

proceso de deformacién durante la simulacion.
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5. CARENADO

Denominacion genérica para indicar un elemento de la carroceria con funcion
aerodindmica y a veces también de acabado estético. El vocablo deriva de carena
que es la parte sumergida de un buque, cuya forma se estudia y determina para
mejorar su deslizamiento. Esto explica el nombre de carenado dado a los
elementos cuya mision principal es la de unir entre si superficies discontinuas de
la carroceria; también se llaman carenados todos los revestimientos de elementos
mecénicos del coche que tienen la misibn de aumentar la penetracion

aerodinamica.

El sector en el que los carenados han tenido mayor desarrollo ha sido obviamente
el de las competiciones, en las que las elevadas velocidades exigen
frecuentemente correcciones aerodinamicas. Entre los muchos ejemplos que se
pueden citar, el del Mercedes de Formula 1 de 1954, que sobre circuitos
especialmente veloces adoptaba el carenado de las ruedas, que luego ya no fue
permitido, por razones de seguridad.

Los carenados, realizados antiguamente con chapa, se hicieron luego con
aleaciones ligeras de aluminio e incluso de magnesio. Actualmente se emplean
casi exclusivamente resinas de poliéster reforzadas con fibra de vidrio, que
presentan 6ptimas caracteristicas mecanicas y poseen la ventaja de su ligereza (la
reduccion de peso respecto a la chapa puede llegar incluso al 70 %). El carenado
delantero de un moderno coche de Formula 1 pesa unos pocos kilogramos

solamente y se hace principalmente de fibra de carbono.
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5.1. AERODINAMICA

Es el estudio de la relacion que existe entre un cuerpo solido y el fluido que lo
rodea; es uno de los aspectos que mas se cuida en los monoplazas debido a que
es uno de los mas influyentes para el buen rendimiento y comportamiento del
mismo, por esta razén los equipos emplean costosos programas de simulacion de
fluidos por ordenador (programas de CFD) y ensayos en los tuneles de viento.

Habitualmente los monoplazas circulan a velocidades superiores a los 300 km/h
en la mayoria de los circuitos; aunque para el caso del FSO2-e se espera que
alcance una velocidad maxima de 100 km/h. Todo esto hace que sea necesario
configurar la aerodinamica del coche teniendo en cuenta infinidad de parametros
para que el coche se comporte de forma adecuada. La aerodinamica en la
actualidad sirve principalmente para dos cosas: conseguir una baja resistencia
aerodinamica del vehiculo para conseguir una gran velocidad punta con un menor
consumo Yy potencia de motor, y para conseguir altos niveles de carga
aerodindmica para que el coche se adhiera lo méximo posible al suelo. El
equilibrio entre ambos planteamientos, es el que determina si un monoplaza es
competitivo 0 no en un circuito determinado. Un monoplaza con mucha carga
aerodinamica, consigue entrar en curvas mucho mas rapido, mientras que con
poca carga, se consigue una mayor velocidad punta en recta debido a la menor
resistencia aerodinamica del mismo. No se puede obtener las dos cosas a la vez.
El tener una velocidad punta mas alta significa perder carga aerodindmica y al
revés, el conseguir una gran carga aerodinamica y una velocidad alta en el paso
por curva, resultard en una alta resistencia aerodinamica y en que no se alcancen

velocidades puntas altas.
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5.2. FUERZAS IMPLICITAS

Principalmente existen dos categorias basicas de fuerzas aerodindmicas. La
primera es la presion, la cual actia normal a la superficie y es la responsable del
lift y una parte del drag; la segunda fuerza es la de superficie por ejemplo la
friccion la cual actia paralelamente a la superficie del cuerpo y solo contribuye al
aumento del drag.

Las fuerzas resultantes debidas a estas contribuciones se pueden dividir en varios
componentes, pero las direcciones mas comunes son las mostradas en la figura
151.

Figura 151. Fuerzas resultantes en un vehiculo

Frontal area A

Fuente: Katz, Joseph. Race car aerodynamics: designing for speed. Massachusetts, USA, 1995.

Basandose en un sistema coordenado se pueden definir tres coeficientes de
fuerzas y momentos, pero por simplicidad solo se enfocara en las dos mas
comunes: el lift y drag. La fuerza lateral es importante en caso de adelanto pero
para el caso del FO2e solo se tomaran en cuenta las mas representativas.

Figura 152. Fuerzas resultantes en un perfil

ﬁ Lift

pressure on Upper surface Drag

=

Lower

igher
Pressure on iower surface

Fuente: Katz, Joseph. Race car aerodynamics: designing for speed. Massachusetts, USA, 1995.
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Para el célculo de dichas fuerzas se usaran las ecuaciones 12 y 13 mostradas a

continuacion

1
L= E*p*VZ x*S*C, Ecuacion (12)

1
D= S*Px V2xS*C; Ecuacion (13)

Donde L y D son las fuerzas de Lift y Drag respectivamente, p es la densidad del
aire, V es la velocidad del aire, S es el area proyectada, C; y C; son los
coeficientes de drag vy lift respectivamente

La direccion del drag es paralela al movimiento del vehiculo y es la fuerza que
genera la resistencia al avance, mientras el lift actia normalmente al suelo y en el
caso de automovilismo este se toma negativo y generalmente es denominado
downforce.

Las fuerzas aerodinamicas son muy importantes, pero es mas importante tener
estos datos en una forma no dimensional para esto se despejan los coeficientes

con lo cual se obtendran las ecuaciones 14 y 15 mostradas a continuacion.

D
Cq=——— Ecuacion (14)
1 xpxV2x§
2
L
C,=——— Ecuacion (15)
1>|< p*xV2x§
2

La figura 153 mostrada a continuacion ilustra el rango aproximado de coeficientes

aerodinamicos para algunas formas generales.
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Figura 153. Coeficientes aerodindmicos

CoL Co

1 | Circular plate C— —— - (1] 1.17
2 | Circular cylinder —_— 4 __TD

LD <1 o 0 1.15

L+

3 | Circular cylinder —— e ] _-TD

LD >2 . 0 0.82

b ——

4 | Low drag

body of

revolution ] 0 0.04

5 | Low drag vehicle
near the ground 0.18 0.15

gt A
fff.-".-".-"i,"f.."{;_,.-;_'.r

6 | Generic r'__m\

automobile + + 0.32 0.43
L -
7 | Prototype
race car + t+Y" -3.00 0.75

M N A A i i s

Fuente: Katz, Joseph. Race car aerodynamics: designing for speed. Massachusetts, USA, 1995.

Como se verd mas adelante el downforce (lift negativo) puede incrementar el
desemperio del auto y por lo tanto los disefiadores agregan mas elementos al auto

para optimizar esto como lo son los alerones, difusores etc.
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5.3. INTRODUCCION A JAVAFOIL.

Figura 154. JAVAFOIL

P om—

JavaFoil
= loading... “

o 2001-20171 MH AecoTools )

Fuente: Autores

JAVAFOIL es un programa relativamente sencillo el cual usa métodos
tradicionales para el analisis de perfiles aerodinamicos con flujo sub-soénico.

El mayor propdsito de este programa es determinar el lift, drag y momentos
caracteristicos de los perfiles aerodinamicos, también puede calcular la
distribucién de velocidades sobre la superficie del perfil, la velocidad y la presion
local son hallados por medio de la ecuacion de Bernoulli, con esto JAVAFOIL
puede calcular el comportamiento de las lineas de flujo cercanas a la superficie (la
capa limite). El analisis de esta capa limite se hace a lo largo de la parte superior e
inferior de la superficie, empezando desde un punto asignado, esto se resuelve
por medio de ecuaciones diferenciales (ver anexo J) las cuales encuentran los
diferentes parametros de la capa limite, estos datos encontrados son los usados
para calcular el drag en el perfil que se esta analizando; los andlisis se repiten

para diferentes angulos de ataque.
Ademas posee herramientas especiales para la creacion y modificacion de perfiles

aerodinamicos, estas herramientas se presentan en una interfaz grafica sencilla y

facil de usar.
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5.3.1. Limitaciones

Figura 155. Flujo en un perfil

Geometria I_‘.Modificer I _Diseﬁar l Velocidad I Can'!?oﬂuido I Cgpa Limite 7‘|”Polar |  Aircraft |vlC:Qciones |

Angulo de ataque: 0 e o Re Mach A cl cd |Cmo0.25

Intervalo en direccion x: 400 Tamafio del campo:  100% v ¥ Ll 6] L] L] L] L1
_— Som—— 0,000 |[100000 | 0,080 L) -1,291 | 0,07706 | 0,071
Intervalo en direcciony: 200 Color Map Type: 2 v - I

Campo fluido

Fuente: Autores

Se puede notar que JAVAFOIL es un programa relativamente sencillo con algunas
limitaciones. Como en todos los software de ingenieria, las restricciones estan en
cdmo se juzga y que tanto el usuario confia en este.

Este software no modela separacién laminar de flujo, por lo tanto si esto ocurre los
resultados serian err6neos. El método de la capa limite no incluye ninguna
retroalimentacion para una solucién de flujo, lo cual indica que es limitado para la
mayor parte del fluido unido a la superficie, la separacion de flujo es modelada con
algunas correcciones empiricas asi que la maxima sustentacion puede ser
estimada por perfiles aerodinamicos convencionales.

Sin embargo una simple herramienta como JAVAFOIL ayuda a estimar la mayoria
de los efectos y contribuye a mejorar un disefio para evitar picos de succion y

separacion del flujo.
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5.3.2. Secciones o perfiles de aleron

Este programa da la posibilidad de seleccionar una variedad de secciones

(perfiles) con los cuales se puede iniciar el disefio de un alerén entre los cuales se

Geometria del perfil

Nombre:

Coordenadas:

Borrar

Figura 156. Secciones o Perfiles

NACA 7507
1,00021634 0,00075720 =
0,99754171 0,00176858
0,98954173 0,00476206
0,97628836 0,00961755 |&
0,95790206 0,01614095
0,33455223 0,02407286
0,30645806 0,03303990
0,87388794 0,04286791
0,83715964 0,05299630
0,79663885 0,06309288
0,75273744 0,07276830
0,70591100 0,08164997
0,65665574 0,08939482
0, 60550487 0,09570105
0,55302423 0,10031853
0,49382191 0,10308027
0,44656505 0,10382875
0.10279634 X

0,33381815

Familia:
Numero de Puntos:

Espesor max t/c:

Curvatura max fic:

Situacion de la curvatura max xfic:

Geomelriai Modificar | Disefiar I Velocidad | Campo fluido | Capa Limite | Pular] Aircrart[ Opciones

Crear un perfil NACA:

NACA 4 digitos (e.g. 2412)

INACA 4 digitos (e.g. 2412)

NACA 4-digitos, medificado (e.g. 0012-74)
NACA S-digitos (e.g. 23012)

NACA S-digitos (reflejado e.g. 23112)
NACA serie 07 (e.g. 07-412)

NACA serie 16 (e.g. 16-412)

NACA 6-digitos (e.g. 64012)

TsAGI "B" serie

NPL EQ and EQH serie

NPL EC and ECH serie

Biconvex perfil

Wedge

I Modificar el perfil NACA cerrando € cambered Plate

Es una famiiia de proposito general

Forma del Perfil

Van de Vooren symmetrical airfoil
Newman circular nose airfoil
Joukovsky airfoil

Helmbold-Keune airfoil

Parsec with 11 parameters
Rosner with 4 parameters

Horten brothers

encuentran:
NACA 4 Digitos

La diferencia entre cada uno de estos perfiles esta relacionado con la proporcion
gue hay entre cada uno de los elementos que componen el perfil; en el sub-

capitulo 5.5 se especificara de una mejor forma los elementos implicitos en los

NACA 4 Digitos modificado

NACA 5 Digitos
NACA serie 07
NACA 6 Digitos

TSAGI
NPL EQ

Fuente: Autores

perfiles y la seccion seleccionada para el FSO2e.
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5.4. INTRODUCCION A ANSYS FLUENT

Los programas como Fluent, se basan en el método de los voliumenes finitos,
utiliza las ecuaciones de continuidad, ecuaciones para determinar la velocidad en
regimenes turbulentos y la ecuacion de la energia. Hay que sefialar que la
ecuacion de la energia solo se tendr4 en cuenta cuando se esta tratando flujos
compresibles, es decir, cuando se trabaja con numeros de mach superiores a 0,2
que para el caso del FSO2-e no aplica.

Las leyes que rigen el movimiento de una particula fluida son conocidas desde
mediados del siglo XIX y son las denominas ecuaciones de Navier-Stokes, que
pueden expresarse con distintas nomenclaturas, en distintos sistemas de
referencia y con distintas notaciones. Para un fluido Newtoniano, se pueden

expresar asi:

Continuidad: % + pxV+xu=0 Ecuacion (16)

: - _ dii s . — .
Cantidad de movimiento: p * il bl (uUu*V)*u Ecuacion (17)
Energia:
8(pE)

. TV (p*U+E)=V*(kVT)+V+*(@u)+Ws+qy Ecuacion(18)

El concepto de conservacion significa que la variacion de una determinada
magnitud intensiva o propiedad en un determinado volumen es debida al efecto
neto de las fuentes internas de esa magnitud y al efecto del flujo de esa magnitud
que atraviesa la frontera del volumen que define al sistema. En el caso de la
Mecanica de Fluidos, las propiedades que se conservan son la masa, la cantidad

de movimiento y la energia.

Las condiciones iniciales definen el estado del fluido en el instante inicial
considerado como origen para la evolucion temporal (t = 0). Por tanto, para la

correcta definicién de un problema se debera conocer el valor que tienen todas las
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variables en ese instante. Muchas veces, en problemas resueltos mediante
técnicas numéricas esto es imposible, con lo que se ha de buscar una alternativa.
La mas sencilla y habitual consiste en dar a todas las variables un valor cero,
asumiendo que, si se avanza suficientemente en el tiempo, se llega a un estado
estacionario, o periodico, independientemente de la solucion inicial, segun las
condiciones de contorno sean constantes o periodicas. Tiene como ventaja la
sencillez de implementacion, pero tiene una gran desventaja, pues si dicha
solucion inicial se aparta bastante de la solucion real, puede dar lugar a problemas
de convergencia en cuanto a la resolucion de las ecuaciones.

Se dice que el sistema de ecuaciones algebraicas generadas en el proceso de
discretizacion es consistente con el sistema original si, cuando el espaciado del
mallado tiende a cero, el sistema de ecuaciones es equivalente al sistema en
derivadas parciales en cada punto. La comprobacion de la consistencia requiere la
sustitucion de la solucion exacta en las ecuaciones algebraicas resultantes de la
discretizacion, y la expansion de todos los términos como series de Taylor en
torno a un punto. Para obtener consistencia, la expresion resultante debe estar
formada por la ecuacion en derivadas parciales original mas un resto, el cual debe
anularse si el mallado se refina. Se define la convergencia como la capacidad que
tiene un conjunto de ecuaciones algebraicas para representar la solucion analitica
de un conjunto de ecuaciones diferenciales, si ésta existiese.

Las ecuaciones se dice que convergen si la solucion numérica tiende a la solucién
analitica cuando el espaciado del mallado o el tamafio del elemento tienden a

cero.

Una solucién de un sistema de ecuaciones algebraicas que aproxima un sistema
de ecuaciones en derivadas parciales es convergente si la solucion aproximada es
igual a la solucion exacta para cada valor de la variable independiente cuando el
espaciado en el mallado tiende a cero.

Un conjunto de ecuaciones resulta estable si los valores de las variables

implicadas tienden hacia una solucion correcta sin que los errores de calculo en la
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solucion discreta deformen los resultados mientras se realiza el proceso numérico.
El concepto de estabilidad esta relacionado con el crecimiento o la atenuacion de
errores introducidos en la fase de calculo, pues el ordenador introduce un error de
redondeo en cada calculo que realiza. Se utilizan distintos métodos numeéricos

para obtener una valoracién de dicha estabilidad.?

5.4.1. Modelos de Turbulencia
En la practica, casi todos los flujos que interesan a cientificos e ingenieros son

turbulentos.

Para entender en qué consiste la turbulencia pueden resultar ilustrativos unos
ejemplos corrientes. Al abrir un grifo de cocina so6lo un poco, el agua que fluye
desde el grifo lo hace suave y limpiamente. Este flujo se llama laminar. Si se abre
algo mas, el chorro deja de ser transparente y tiene una apariencia... jturbulenta!
Lo mismo se puede ver en el humo de un cigarrillo encendido en el aire en calma.
Al salir del cigarrillo el flujo es laminar. Algo mas arriba se transforma en ondulado
y difuso.

La turbulencia se podria definir como un fendmeno de inestabilidad intrinseca del
flujo. Provoca que el fluido pase a comportarse de forma aparentemente caética.
De una manera descriptiva podria hablarse de la formacién de torbellinos mas o
menos aleatorios alrededor de la direccion media del movimiento. Surge cuando la
velocidad del fluido supera un umbral especifico, por debajo del cual las fuerzas
viscosas amortiguan el comportamiento cadtico.

El medio que se suele utilizar para determinar si un flujo va a ser turbulento o no,
es el numero de Reynolds. Este numero indica la relacién, o la importancia
relativa, entre las fuerzas inerciales y las fuerzas viscosas de la corriente. Fuerzas

inerciales grandes en relacion con las viscosas tienden a favorecer la turbulencia,

'2 CARRERA, Rafael. OPTIMIZACION AERODINAMICA DE UN FORMULA UNO MEDIANTE DISPOSITIVOS
ESTABILIZADORES DE CAPA LIMITE. Proyecto de grado para obtener titulo de Ingeniero Industrial.
Universidad Pontificia Comillas. Madrid, 2007. 311 p.
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mientras que una viscosidad alta la evita. Dicho de otro modo, la turbulencia

aparece cuando el niumero de Reynolds supera cierto valor.

La turbulencia no es un fendmeno siempre indeseable. En los cilindros de un
motor de combustién interna, por ejemplo, la turbulencia mejora el mezclado del
combustible y el comburente y produce una combustién mas limpia y eficiente. La
capa limite turbulenta es mas resistente al desprendimiento que la laminar; por
eso en los aviones de aeromodelismo se busca conseguir que el flujo sobre las
alas sea turbulento de forma que puedan volar en circunstancias mas extremas sin
entrar en pérdida (en aviones de mayor tamafio no existe este problema porque el
flujo es siempre turbulento). Los hoyos de las pelotas de golf hacen pasar la capa
limite a turbulenta debido a que al desprenderse mas tarde que la laminar,
reducen el tamafo de la estela, disminuyendo sustancialmente el arrastre. Con
esto se consigue lanzar la bola a méas del doble de distancia con la misma fuerza.

Los torbellinos, también llamados vortices, que caracterizan el flujo turbulento son
de muy diversos tamafios. Estos vortices se forman y deshacen sin solucién de
continuidad. Los torbellinos grandes se rompen en otros menores, €stos en
torbellinos mas pequefios, y asi sucesivamente. Cuando los torbellinos se hacen

lo suficientemente pequeiios se disipan en forma de calor debido a la viscosidad.

Las ecuaciones de Navier-Stokes son una representacion matematica adecuada
de los flujos de fluidos, incluso turbulentos. Sin embargo, la resolucion de estas
ecuaciones de forma que se calcule el flujo turbulento requiere una discretizacién

temporal y de la malla de célculo tan detallada que en la practica resulta inviable.

Por fortuna, no se necesita simular el flujp de esta manera para obtener
informacion util. Incluso, aunque fuera factible, se generarian mas datos de los
gue se pueden manejar. Habitualmente lo que interesa son los efectos de la
turbulencia sobre los valores medios de las variables: la velocidad media y la

presion media en el caso del flujo en un conducto; en el caso de un avion, las
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fuerzas medias de resistencia y sustentacion; para el caso de un motor, los
efectos de la turbulencia sobre las relaciones de mezcla entre combustible y
comburente; etc.

Para conseguir esto, las ecuaciones de Navier-Stokes se promedian sobre las
escalas de las fluctuaciones de turbulencia. En la practica, esto significa que no
suele calcularse el movimiento de todos y cada uno de los pequefios torbellinos.
Antes bien, se calculan los torbellinos grandes y se utilizan modelos de turbulencia

para estimar los efectos de los pequefios torbellinos sobre los grandes.

Estos métodos dan lugar a un campo de flujo promediado y simulado que es més
uniforme que el flujo real, y, por tanto, reduce drasticamente el nUmero de puntos
de malla y la discretizacion temporal necesaria para simular el campo.

Los modelos basicos de turbulencia que se utilizan actualmente varian en
complejidad desde simples coeficientes de viscosidad ajustados hasta sistemas
completos de ecuaciones adicionales. Algunos de ellos son:

- Modelo de longitud de mezcla.

- Modelo K- Epsilon (con multitud de variantes).

- Modelos de Esfuerzos cortantes de Reynolds.

Todos ellos incluyen coeficientes que hay que ajustar para cada tipo de flujo y que,
habitualmente, se obtienen por via experimental. Por otra parte, cada modelo tiene
sus preferencias: van mejor con flujos abiertos o confinados, con separacion o sin
ella... En definitiva, las simulaciones de flujos turbulentos promediados poseen
s6lo la exactitud de los modelos que incorporan. Como resumen de estos
comentarios sobre la turbulencia, se puede decir que la validez de una simulacién
numeérica depende en gran parte de la modelizacion de la turbulencia, y que,

respecto a ésta, todavia no se dispone de modelos de resolucion perfectos.

No existe ningin modelo de turbulencia que se pueda definir como el mejor para

cualquier clase de simulacion y problema. La eleccion del modelo de turbulencia
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adecuado depende de la tipologia del flujo que se pretende estudiar. Segun el
modelo de turbulencia que se emplee para un determinado problema asi sera la
precision de los resultados, la convergencia de la simulacion, el requerimiento de
potencia de ordenador, el tiempo de simulacion, etc. Para elegir el modelo
adecuado para cada problema primero hay que entender las posibilidades y
limitaciones de cada uno de los modelos de los que dispone el programa. En el
anexo K se da una explicacion breve de cada uno de los modelos de turbulencia
disponible para el analisis en FLUENT en el caso de este proyecto se procedio a
tomar el modelo K-épsilon ESTANDAR esta decision fue tomada segun la
documentacion encontrada sobre estudios similares y conjuntamente es el
recomendado por ANSYS para estudios de vehiculos tipo formula con velocidades

no superiores a 200 km/h.

5.4.2. Discretizacion de las ecuaciones de flujo
Para que un ordenador pueda resolver las ecuaciones que describen el

movimiento del fluido, éstas han de ser transformadas en expresiones algebraicas
que sélo contengan numeros, combinados mediante operaciones sencillas, tales
como sumar, restar y multiplicar.

La transformacion de las ecuaciones diferenciales en su analogo numerico, es lo
que se llama proceso de discretizacion numérica. Hay varias técnicas de
discretizacion, dependiendo de los principios en que se basen. Las mas usadas
son: diferencias finitas, volimenes finitos, y elementos finitos. En el anexo L se
describira brevemente el método de los volumenes finitos, que es el utilizado por

el programa FLUENT.

5.5. ALERON

La terminologia de alerones proviene de la aeronautica. “Alerén” es considerada
normalmente otra forma de decir “ala”, que es un cuerpo en el que el aire que

pasa sobre €l crea fuerza de sustentacion o carga aerodinamica, sin que con ello
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se cause una resistencia al avance excesiva. Los elementos que componen un
alerén se describen en el siguiente gréfico:

Figura 157. Elementos que componen un aleron

Angulo de stacee

Lirea de cuerda
Borde de atague T nea de cuerda
\
/(’/—' ) \ - — /
. =
K ' Baorde do fuga
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Linea da curvatura Grosarmaximo, t

Relacion de aspecta =
orvargac iy ousa

Fuente: Carrera, Rafael. OPTIMIZACION AERODINAMICA DE UN FORMULA UNO MEDIANTE
DISPOSITIVOS ESTABILIZADORES DE CAPA LIMITE.

El punto o linea tedrico sobre el que actian las fuerzas sobre el alerén, y en el

cual no hay un momento o par incidente se denomina centro de presion. En

realidad la situacion de este punto surge de la suma de la distribucion de

presiones sobre todo el alerdn, tanto por la superficie superior como por la inferior.
Figura 158. Distribucion de Fuerzas

i ek M

Centro de presian

‘{# . Fuerza resultarnts
/ad

-

Fuente: Carrera, Rafael. OPTIMIZACION AERODINAMICA DE UN FORMULA UNO MEDIANTE
DISPOSITIVOS ESTABILIZADORES DE CAPA LIMITE.
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La relacion sustentacion/resistencia del aleron se utiliza como medida de eficiencia
aerodinamica.

La carga aerodinamica proporcionada por el aleron aumenta a medida que
aumenta el angulo de ataque, hasta un valor limite, por encima del cual el alerén
entra en perdida. En esta situacion el flujo de aire se separa el perfil. Se da
entonces una pérdida repentina de la carga aerodindmica y un aumento
proporcional de la resistencia, este efecto es conocido con el nombre de STALL.
Los alerones de los vehiculos de competicion pueden estar compuestos por uno o
varios elementos principales y también por distintos tipos de apéndices o “flaps”,
dependiendo de la reglamentacion y la competicion en la que participen.

En los siguientes gréaficos se ilustran diferentes configuraciones de alerones:

Figura 159. Configuraciones de Alerones multiples

Cenfiguracidn simpie de «flap extorno«

Flap

Canfiguracion ce «flap de ranuras o «lap Fowlers

Parno principal
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Fargia o flags

Plare prngpal

Fuente: Carrera, Rafael. OPTIMIZACION AERODINAMICA DE UN FORMULA UNO MEDIANTE
DISPOSITIVOS ESTABILIZADORES DE CAPA LIMITE.
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Por lo general el empleo de mas elementos principales logra valores de carga
aerodindmica mas altos. El empleo de pequefios alerones y apéndices (flaps),
facilita el ajuste de la aerodinamica del coche y una mejor puesta a punto del
equilibrio del vehiculo.

En algunos alerones se emplean elementos secundarios como las derivas
laterales y los perfiles Gurney. Las derivas laterales impiden que haya un derrame
0 gque se vuelva turbulento el aire en los extremos del aleron.

Al estar la zona superior en sobrepresion y la inferior en depresion el aire tienda a
irse de la superficie superior a la inferior. Este efecto, que aumenta la resistencia,

es el que impiden las derivas laterales.

Figura 160. Derivas laterales

A

o

Bl aire pass da kb zona de praskin )
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haga furbulento en los extremcs de las dlas

Fuente: CARRERA, Rafael. OPTIMIZACION AERODINAMICA DE UN FORMULA UNO MEDIANTE
DISPOSITIVOS ESTABILIZADORES DE CAPA LIMITE.

El “flap” o perfil Gurney es una pequena aleta en forma de angulo recto que va
fijada al aleron en la parte de atras y en la zona superior. Este elemento forma un
vortice invertido justo por detras de él lo que afiade una componente vertical a la

velocidad en el borde de fuga. El efecto de este elemento es analogo a afiadir mas
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curvatura a un alerén y, ademas, ayuda a evitar el desprendimiento de la capa
limite. Sus ventajas son la rapidez del montaje y su intercambiabilidad, que hacen
de ellos ser un elemento valioso para la puesta a punto precisa de la aerodinamica
del vehiculo.

Figura 161. Efecto perfil Gurney

___’

LowAngle of Attack

High Angle of Attack,
Separated Flow

High AnglewithGurneyFlap

Fuente: CARRERA, Rafael. OPTIMIZACION AERODINAMICA DE UN FORMULA UNO MEDIANTE
DISPOSITIVOS ESTABILIZADORES DE CAPA LIMITE.

Por ultimo comentar que las condiciones de trabajo de un alerén dentro de un
vehiculo de competicion distan mucho de ser las ideales. En un tinel de viento o
en un avion por ejemplo, un alerén trabajara con aire limpio por lo general, sin
turbulencias o perturbaciones. Sin embargo, en un vehiculo de competicién los
elementos aerodindmicos se veran influidos por las ruedas, los elementos de la
suspension, la cabeza del piloto, por el flujo de aire perturbado debido a la
presencia de un vehicul6 por delante, etc. Esto quiere decir que se deben disefiar
los elementos aerodinamicos del vehiculo como conjunto y teniendo en cuenta
estas perturbaciones, intentando con el disefio minimizarlas, o al menos, su

influencia.®

13 CARRERA, Rafael. OPTIMIZACION AERODINAMICA DE UN FORMULA UNO MEDIANTE DISPOSITIVOS
ESTABILIZADORES DE CAPA LIMITE. Proyecto de grado para obtener titulo de Ingeniero Industrial.
Universidad Pontificia Comillas. Madrid, 2007. 311 p.
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5.5.1. Normativa SENA

Figura 162. Logo formula SENA eco

@h o L @\
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Fuente: Reglamento Técnico Formula SENA eco

En el reglamento técnico del SENA se da una aclaracion sobre algunos elementos
que influyen en la aerodinamica del vehiculo estas especificaciones son las

siguientes:

5.5.1.1. Carroceria.

» La carroceria debe ser de tipo formula (con las ruedas descubiertas).

» La carroceria debera cubrir el vehiculo en su totalidad desde la parte delantera
hasta la parte trasera, exceptuando las entradas de aire y pequefas aberturas
gue permitan la salida de los brazos de suspension.

= A excepcidn de los alerones y la interseccién con el suelo, todas las aristas de
la carroceria deberan presentar un redondeo de al menos 1 cm. de radio, y la
parte frontal de la nariz y los pontones laterales deberan presentar redondeos
de al menos 3 cm. de radio.

= El material de la carroceria es libre. Sugerencia: materiales compuestos.

5.5.1.2. Alerdon y elementos aerodinamicos.

El uso de alerones delanteros y traseros es libre, se deben cumplir las siguientes

medidas:
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Distancia entre la parte exterior de la llanta delantera hacia la parte frontal
méaxima: 700mm (Ver Figura 163).

Distancia entre la parte exterior de la llanta trasera hacia la parte trasera
maxima: 700mm (Ver Figura 163).

El aleron trasero debe de estar por debajo de la parte mas alta de la jaula
antivuelco.

Todos los componentes aerodinamicos deben estar anclados rigidamente al

chasis.

Figura 163. Especificacion SENA de los alerones

| 700 mm

700 mm

Fuente: Reglamento Técnico Formula SENA eco

El suelo entre la parte trasera de la llanta frontal y la parte delantera de la llanta
de atras debe ser completamente plano (para evitar el efecto suelo). Ver Figura
164

Los perfiles de ala utilizados para los alerones deben estar dentro de los
perfiles NACA de 4 digitos.
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Figura 164. Especificacion SENA del piso

Esta porcion del suelo debe ser
completamente plana

Fuente: Reglamento Técnico Formula SENA eco

5.5.2. Perfiles NACA

A continuacién se dard una explicacion acerca de los perfiles NACA los cuales
fueron utilizados en los alerones siguiendo la normativa impuesta por el SENA el

cual decia usar perfiles NACA de 4 digitos.

Figura 165. Logo NACA

Fuente: NACA logo [recuperado de internet el 10 de septiembre del 2013] disponible en linea.

URL: http://www.dfrc.nasa.gov/Gallery/Graphics/Logos/HTML/NACA_logo.html

NACA es la sigla de National Advisory Committee for Aeronautics (Comité Asesor
Nacional para Aerondutica). Fue una agencia federal de los Estados Unidos
fundada el 3 de marzo de 1915 para ayudar a emprender, fomentar e
institucionalizar las investigaciones que se llevaban a cabo en aeronautica, pero el

1 de octubre de 1958 se disolvié y paso a ser parte del nucleo de la recién creada
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NASA (National Aeronautics and Space Administration: Administracion Nacional

de la Aeronéautica y el Espacio).

Los perfiles NACA se describen usando una serie de digitos después de la
palabra NACA, los cuales se describen por medio de ecuaciones. Al modificar este
codigo numérico se pueden introducir en las ecuaciones para generar con
precision la seccion transversal de la superficie de sustentacién y calcular sus
propiedades.

Los detalles sobre estas ecuaciones se describiran en el anexo M.

5.5.3. Aler6n Delantero.
Uno de los elementos mas importantes de un vehiculo tipo formula es el alerén

delantero. Actualmente abarca casi todo el ancho del vehiculo, 1,8 metros, y
proporciona alrededor de un tercio de toda la carga aerodinamica del vehiculo, en
la figura 166 se muestra el alerén delantero junto con la parte delantera del
vehiculo.

Figura 166. Parte delantera del FSO2-e

Fuente: Autores

Al ser el primer elemento sobre el que circula el flujo de aire, su influencia es

determinante en como el aire circula a través de todo el vehiculo, y una de sus
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principales funciones es la de desviar el aire alrededor de los neumaticos
delanteros.

Es capaz de crear mas carga de la que el vehiculo necesita, asi que se utiliza para
equilibrar la carga que se puede crear en la parte trasera del vehiculo con el
difusor y el alerdn trasero. Por lo tanto el alerén delantero se ajusta para ofrecer al
piloto el equilibrio que necesite para su estilo de pilotaje.

Por su gran importancia sus formas son muy complejas y pueden estar formados
por un namero ilimitado de perfiles aerodinamicos para el caso del FSO2-e no
contara con elementos secundarios.

Por ejemplo en el alerdn trasero estos elementos estan limitados a dos en la parte
superior (plano principal y el flap que se mueve con el DRS) y otro en la parte
inferior. Asi que el alerén delantero esta formado por el plano principal y un
namero ilimitado de secciones por detras, conocidos como flaps.

El plano principal y los flaps forman un angulo de ataque respecto al flujo de aire
que le llega, y el alerén producird mas carga cuanto mayor sea ese angulo o mas
grandes sean los elementos aerodinamicos.

Sin embargo ser muy agresivo con el angulo de ataque o el tamafio de los
elementos puede provocar que el flujo de aire que pasa por debajo no pueda
seqguir las formas del aler6n y se separe, entrando en pérdida, y pierde la mayor
parte de la carga que puede generar. Para evitarlo los equipos sustituyen un
elemento grande por varios pequefios, y la ranura que queda entre cada elemento
permite que el aire pase bajo los elementos para mantenerlo pegado a ellos, esto
se hace para vehiculos los cuales alcanzaran velocidades muy altas pero para el
caso del FSO2-e no se tendran en cuenta flaps en el alerén delantero.

Otro aspecto fundamental para el rendimiento de un aler6n delantero es su
proximidad a la pista. El fendmeno aerodinamico “efecto suelo” hace que un aleron
trabaje mucho mas eficientemente si esta cerca del suelo. Esto funciona hasta que
la holgura entre el alerén y el suelo es tan pequefia que el flujo de aire entre ellos

se detiene y el alerdn entra en pérdida.
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El actual alerén estd a 70 mm por encima del suelo, pero hacer que el vehiculo
entero esté inclinado hacia delante (elevando la parte trasera) o jugar con la
flexibilidad del aleron permiten crear un mejor efecto suelo y que cree mas apoyo.

Todo lo que haga que el aleron esté mas cerca del suelo es Uutil.

5.5.4. Disefio y Analisis.

Figura 167. Perfil aleron delantero

Fuente: Autores

En este sub-capitulo se explicara el proceso usado para el disefio y analisis del
aleron delantero cabe aclarar desde este momento que los andlisis hechos solo
mostraran la tendencia del flujo sobre este ya que como se explicé en capitulos
anteriores no se obtendra un resultado verdadero debido a que estos elementos
se ven afectados por los demas componentes del vehiculo. Y para hacer un
analisis real con resultados muy aproximados se tiene que hacer con el vehiculo
total.

Como todo proceso de disefio primero se inicia con una fase de documentacion en
la cual se estudié los elementos que conforman un alerén, como lo dice el
reglamento SENA el alerén deberia ser un perfil NACA de cuatro digitos por lo
tanto se investigé sobre estos tipos de perfiles y se hizo un primer modelo en el
software JAVAFOIL y a su vez se pudo estudiar mas sobre el comportamiento de

los perfiles de acuerdo a este software, en el proceso de disefio se conté con un
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disefiador industrial el cual ya tenia experiencia en el disefio de vehiculos de este
estilo y por esto se pudo verificar que los perfiles modelados primeramente tenian
mucha relacion con el perfil usado en el vehiculo ilustrado por el disefiador y se
procedi6 a analizar el modelado por el equipo FORSSA.
A continuacién se mostrara el proceso especifico usado para el disefio del alerén.
» JAVAFOIL
Antes de iniciar con el disefio del perfil aerodinamico se ajusta algunas opciones
en este software, como lo son densidad, viscosidad cinemética, velocidad del
sonido, mach. Aqui se introduce la velocidad a la cual se hizo el andlisis y por
ultimo se selecciona la casilla efecto suelo ya que para este alerén esto es de gran
importancia.
Para iniciar el disefio del perfil aerodinamico se selecciona la familia NACA de 4
digitos

Figura 168. Secciones en el software JAVAFOIL

Crear un perfil NACA:

Familia: NACA 4 digitos (e.g. 2412) |

Numero de Puntos:

NACA S-digitos (e.g. 23012)
NACA S-digitos (reflejado e.g. 23112)
n del espesor max xtic NACA serie 07 (e.g. 07-412)
St NACA serie 16 (e.g. 16-412)

Espesor max t/c:

Curvatura max fic: NACA 6-digitos (e.g. 64012)
TSAGI "B” serie
Situacion de la curvatura max xf/c:  |NPL EQ and EQH serie

NPL EC and ECH serie
Biconvex perfil

Wedge

™ Modificar el perfil NACA cerrando €|cambered Plate

Van de Vooren symmetrical airfoil
Newman circular nose airfoil
Joukovsky airfoil
Helmbold-Keune airfoil
Parsec with 11 parameters
Rosner with 4 parameters
Horten brothers

Es una familia de propositc general

Forma del Perfil

Fuente: Autores

Enseguida segun la documentacion encontrada los perfiles de los aleron de la
familia NACA 62XX en adelante son muy frecuentemente usados para alerones
delanteros entonces se procede a seleccionar un perfil NACA 6210 el cual es

mostrado en la figura 169, posteriormente en la pestafia siguiente (Modificar) se
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procede a seleccionar el comando (Flip y) esto para girar el perfil ya que por
defecto esta predeterminado para perfiles de aeronaves y debido a que esta
seleccionado la casilla efecto suelo el software toma el suelo en la coordenada
Y=0 por lo tanto se debe mover el perfil a una posicion deseada que esté por
encima del nivel del suelo. Cabe aclarar que el software trabaja
adimensionalmente lo cual indica que la traslacion del perfil se hace
porcentualmente de acuerdo a la medida real que tendra el perfil alerén. Por
ejemplo el software toma el ancho del alerén total de 0 a 1 unidad si el alerén
deseado tiene 10 cm desde el borde de ataque hasta el borde fuga esto
representaria el 100% en el software.

Figura 169. Configuracion del perfil

Geometria l Modiﬁcar] Disefiar l ‘elocidad ] Campo fluido 5 Capa Limite l Polar ] Aircraft | Opciones |

Modificar Perfil

Nombre: NACA 6210 Trailing Edge Gap | |0 [%] Elemento:
Mumero de Purtos: 61 8] Pivotar x: |1 [%]
Espesor max tic: 10,002 [%] Pivotar y: |0,15 [%]
Curvatura max fic: 0,476 %] Rotar: ]

Escalar por: Translacion x: A [%]

75 %]
Cuerda del Flap xfic: [%] Translacion y: 0, 1] [%]
I10 1

111]]

Deflexién del Flap & Duplicar Borrar Flip y Smooth y

te=10 % @29,65 %

fle=048 % @001 %

(-0/0 %ggﬂ (1/0,163)
e ——— . % ~ it —e——e—tﬁﬂ
\§\\\ i i ) ——ﬁ_—ﬂ_—_’_f 5
__————_——T_;’_,g-/‘* 2

Piyotar
(140}

(0/0)

Fuente: Autores
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Como este fue el primer disefio no se modificd su dngulo de ataque, enseguida se
selecciona la pestafia campo fluido en el cual se seleccionaron las opciones
(lineas de corriente y campo coloreado) para obtener una mejor resolucién del
grafico se aumenta los nimeros en las casillas (intervalos en x e intervalo en vy)
siempre manteniendo la relacion que hay entre ellos, aunque teniendo en cuenta
que entre mayor resolucion mayor es el tiempo de andlisis, y se oprime la opcion

(Analizar) el primer analisis es mostrado en la figura 170.

Figura 170. Resultado anélisis JAVAFOIL

TE
Geometria Modificar Disefiar Velocidad Campo fluido | Capa Limite Polar | Aprcraft | Opciones

Angule de atague: Io : o Re Mach A cl cd_ |Cm0.25

Intervalo en direccion x:  |400 Tamafio del campo: |1UU% - 1 L1 1 [ [-1 -1 -1

Intervalo en direccion y: 200 Color Map Type: |2 - - I 0,000 | 100000 | 0080 kel -2.112 ] 004754 | 0,321

Campo fluido

Cp

26

20

oz

o0z

HEEPHEHE R T ETTER T

I black Tufis ¥ campo coloreado [~ Lineasiso-Cp [~ Cp Vectors [V Lineas de corriente [~ temporizado [~ precision incrementada
Show distributions of " Welocity Ratio wiv & Pressure Coefficient Cp  -0,695

Analizar! Impariir .. Guardar ... Copiat (Texto)

Fuente: Autores

De este analisis lo mas importante por revisar son las lineas de flujo y los
coeficientes de drag y de lift (el lift en este caso se requiere que sea negativo y el

drag que sea lo mas pequefio posible) estos datos son mostrados en la parte
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superior derecha que para este caso son de Cl= -2.112 y Cd=0.04754, como se
observa el coeficiente de lift es bastante significativo si se compara con la figura
153 mostrada en sub-capitulos anteriores, ademas como se muestra en el grafico
la escala de presion se muestran en diferentes colores desde rojo que representa
una presion alta hasta el azul que representa una presion baja y esta presion baja
se observa debajo del perfil esto es llamado efecto suelo el cual genera una carga
aerodinamica extra.

Este proceso fue el llevado a cabo en este software hasta que se tomoé el perfil
NACA 7407 el cual se muestra en la figura 171.

Figura 171. Perfil Seleccionado

Geometria Maoddificar Disefiar “elocidad Campo fluido | Capa Limite Palar Aircraft Opciones
ramin fliidn

An gulo de atague: o : [ Re Mach n Cl Cd Cm 0.25
Intervalo en direccion x: 400 Tamafio del campo: |100% - 1 L] L1 L] L] L1 L]

0,000 | 100000 | 0,080 ) -4,285 |0,02873 | 0,222
Intervalo en direcciny: | 200 Color Map Type: | 2 - - I

/
\

Campo fluido

o
o

3
=

<
W

=
5

IEA PRI FHRERTTT R TT T

1.0

i

I black Tufts [v campe coloreado I™ Lineas iso-Cp | Cp Vectors ¥ Lineas de corriente [ temporizado u precision incrementada
Show distributions of (o Velocity Ratio viV < Pressure Coefficient Cp -2708

Analizar! Imprimir ... Guardar... Copiar (Texto)

Fuente: Autores

En esta simulacion se observa que el coeficiente de lift es de Cl=-4.289 y el
coeficiente de drag es de Cd=0.02973 lo cual indica que este perfil genera una

muy buena carga aerodinamica sin que genere mucha resistencia al avance.
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Después de tener un perfil ya seleccionado se toman de este software las
coordenadas del perfil que son mostradas en la pestafia (Geometria) como se
muestra en la figura 172; otras simulaciones realizadas se pueden observar en el
anexo N.

Figura 172. Coordenadas del perfil

Geometria del perfil

Nombre: 1
Coordenadas: |0, 99461238 0,30781274 -

0,99169127 0,30708781

Borrar 0,38352104 0,30431433
0,37001183 0,30140381
0,3513231% 0,29664387
0,92767412 0,29080635
0,89333326 o,
0,88664442 0,27
0,B82396182 o
0,78370504 o H
0,74632338 0,25261458
0,70028347 0,24480681
0,65213776 0,23744438
o 5468 0,23068650
0,55151953 0,22464684
0,50014882 0,21338953
0,44880019 0,21432726
339839820 0,21144378 ¥
1 2

Fuente: Autores

» SOLIDWORKS
Estas coordenadas son redimensionadas segun el disefio a realizar llevadas al
software SOLIDWORKS por medio de la opcion (curvas por puntos XYZ)

Figura 173. Importacion de las coordenadas

| Buscar comandos

@ o
Geometria | Curvas Instant
de refe... 0
B - 2f Curva por puntos XYZ

B Helice v espiral

Fuente: Autores

Y de esta forma se tiene el perfil en el software SOLIDWORKS como se muestra

en la figura 174
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Figura 174. Perfil en SOLIDWORKS

Fuente: Autores

Ya con el perfil en este software se procede a ubicar en la regién indicada para
formar parte de la parte delantera del vehiculo tal como se muestra en la figura
175.

Figura 175. Perfil ubicado

Fuente: Autores

Con el alerdn en la posicion indicada se procede a tomar solo la parte delantera
del vehiculo aproximadamente desde donde termina el habitaculo del piloto hacia
adelante. Para algunas partes como las ruedas se procedieron a hacer

simplificaciones; para realizar su respectivo analisis también se hizo cambio del
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grado de inclinacion de los soportes del aleron tal como se muestra en la figura
176.

Figura 176. Configuracion de los soportes

Fuente: Autores

Después de hacer estas modificaciones se guarda el archivo como tipo (Parasolid
X_t) esto se hace debido a que este tipo de archivo es muy universal y aceptado

por la gran mayoria de software.

» ANSYS FLUENT

Ya teniendo el archivo CAD terminado se procede a realizar su respectivo analisis.
La mayoria de andlisis se hizo en el software ANSYS mediante el modulo de
FLUENT aunque también cabe aclarar que algunos analisis por la complejidad de
la geometria y la falta de un equipo con altas prestaciones fueron hechos en el
software SOLIDWORKS mediante su médulo FLOW SIMULATION. A continuacion
se hara un descripcion del proceso hecho en el software ANSYS para la

realizacion del andlisis aerodinamico.
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Para empezar se ejecuta el software ANSYS y se ejecuta su modulo Fluid Flow
(FLUENT). Una vez hecho esto se procede a importar la geometria ya definida
como archivo tipo PARASOLID tal como se muestra en la figura 177.

Figura 177. Importacion a ANSYS

Fﬂ Unsaved Project - Workbench
Fle View Tools Units Extensions Help
_] New Ijcu:ieﬂ.” | save Elsave As... \ﬁjlmpcrt.‘. Reconnect @ Refresh Project  # Update Project | (2 Project GCompact Mode
ARl Froject Schematic
| B Analysis Systems ‘
4 DesignAssessment
Electric
i ExplicitDynamics
§d Fluid Flow - Blow Molding (Polyfiow)
@ Fluid Flow- Extrusion{Palyflow)
i3 Fluid Flow (CFX)
Fluid Flow (Fluent)
B Fluid Flow (Polyflow)
89 HarmanicResponse
(Y Hydrodynamic Diffraction
@3 Hydrodynamic Time Response
E IC Engine 7 Update
3 LinearBuckling Refresh
[05) Magnetostatic Reset
iy Mocal EE Rename
B Modal (Samcef)
[y RandomVibration
[llji ResponseSpectum Quick Help
fzd Rigid Dynamis Add Note
[ Static Structural
'

B rtie o] Fro oDV

A

% Fluid Flow (Fluent)
Geometry I

@

J

0l New Geometry...

]

Mesh

Import Geometry (3 |

o b @ G [

Browse...

ol | o

Setup

Duplicate
Transfer Data From New 3

o
iy

Ensamblajei.x_t

-

1
2
3
4
5 Solution
[

5 see

o) | eel

ENSAMBLE CARROCERIA FORSSA.x_t
FS02e.x_t

Results

Fluid Flow (Fluent) Transfer Data To New 4

Cuerpo.x_t

Properties

Fuente: Autores

Enseguida se ingresa en Geometry y alli se revisa la geometria importada, para
lograr ver la geometria se presiona la opcién generate y alli se puede observar la
geometria importada tal como se muestra en la figura 178.

Para realizar este analisis el software toma un volumen de control alrededor de la
geometria; entonces se procede a realizar dicho volumen de control. Este volumen
de control tiene ciertas condiciones a cumplir, una de ellas es que el volumen debe
tener cierta relacion con la dimensién de la geometria a evaluar, esto se hace para
lograr que el flujo este totalmente desarrollado cuando este haga contacto con la
geometria y que también se desarrolle una vez deja el elemento que se esta
analizando, se aclara que debido a que en esta geometria estan involucradas las
ruedas estan darian el nivel del suelo de este volumen de control, en la figura 179
se muestra esto. Los criterios para la forma delantera del carenado del cuerpo se

colocan en la seccion 5.6 al igual que para las cubiertas de las ruedas.
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Figura 178. Parte delantera del vehiculo en ANSYS

</ Generate  @)Share Topology (5 |Parameters
[Rextrude  aRevoive @pSweep i Skinfloft
BminSuface @ Bend » § Chamfer B Slice H @roint = Conversion

Bl A: Flud Flow (Fluent)
vy e XYPlENE
vy e DiPiznE
ey e VZPlane
) p—
B 5Parts, 5 Bodies

SketEhing Modeing

1| Details of Import1 -

) ]
Import Import1 2
Source C:\Users Luis Miguel Picon\... {Trompa.x_t -
Base Plane XYPiane
Cperation Add Frozen
z H

Solid Bodies Yes .00 500.00 1000.00 {mm)
Surface Bodes | es e e
Line Bodies No ' ’

Fuente: Autores

Figura 179. Volumen de Control

-} Generate P Share Topology  [Z5|Parameters
[RExtrude  GfaRevolve RgSwesp & SkinfLoft
Brhnjsufsce QBlend - 4 Chamfer @psice || @Pont B Conversion

<1 /J&8] A: Fluid Flow (Fluent)
- «* xyPlane
P DXPlane
- ")“ YZPlane
1B import
/@ Endosure1
£~ M 2Parts, & Bodies

- e Part

oy (1 Solid

ketthing Modeling |

Details of Enclosurel =
Endosure Endosure1
Shape Box.

Number of Planes 0
Cushion Non-Uniform

Fuente: Autores

Con este proceso terminado se puede cerrar esta ventana y seguir con el
siguiente paso, el cual es el mallado, una vez dentro se procede a realizar un
primer mallado de la geometria para verificar si es necesario reducir la malla o con
la que tiene por defecto se podria trabajar, tal como se muestra en figura 180 a

continuacion.
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Figura 180. Mallado de la parte delantera

Fuente: Autores

Figura 181. Mallado del perfil seleccionado

Fuente: Autores

Como se observa en la figura 181 el mallado (2859307 elementos y 528960
nodos) obtenido es bastante bueno por lo tanto se procede con el siguiente paso
gue es la configuracién de los datos de entrada y las condiciones de frontera esto

se hace en el modulo setup en el cual se le impondra la velocidad del aire, la
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presion y otras especificaciones como: el modelo de solucion, las condiciones
iniciales de iteraciones entre otras.
Cuando se ingresa en el modulo setup se obtiene la ventana mostrada en la figura
182.

Figura 182. Parte delantera del vehiculo en FLUENT

Meshing General
Mesh Generation lesh
Solution Setup
Scale... Chede Report Quality
| |
Model e
Materials
Phases Solver
Cell Zone Cﬂndi.ﬁ.nns T Velocity Formulation
Boundary Conditions * Pressure-Based % Absolute
VMesh Interfaces  Density-Based (" Relative
Dynamic Mesh
Reference Values
Time
Solution ¢ Steady
Solution Methods  Transient
Solution Controls
Monitors I Gravity Units... I
Solution Initialization
Calaulation Activities
Run Calculation Help
Results RES
Graphics and Animations
Plats Setting wall-solid (mixture) ... Done.
Reports Setting interior-solid (mixture) ... Done.

Fuente: Autores

En la figura 182 se puede observar al lado izquierdo los diferentes items para la
configuracion del modelo. Para empezar se tomara el resultado basado en presion
como lo esta por defecto, a continuacion se seleciona la opcion models en el cual
se escojera el modelo de solucion del sistema como se muestra en la figura 183
se toma el modelo de viscosidad y alli se toma el modelo k-epsilon-estandar y por

el momento los coeficientes no se modifican.

Como ya se mencioné anteriormente este modelo es el recomendado por FLUENT
para sistemas de flujo externo y con velocidades de flujos relativamente bajas.

Enseguida se selecciona el modulo boundary conditions; alli se daran las
condiciones de frontera del sistema, lo mas importante para estas condiciones son
la entrada, salida y el piso del auto, en estos andlisis el piso se tomara fijo o sea
sin movimiento esto debido a reducir el tiempo computacional estas condiciones

se muestran en las figuras 184 y 185.
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Figura 183. Modelo de solucion

; . )
Models =]

_— Mode! Model Constants
loaels
£ Invisad cmu |
= Laminar l—
0.0845
" Spalart-Almaras {1 eqn)
tion - Off & k-epsilon (2 eqn) C1-Epsilon
Heat Exchanger - Off " k-omega (2 eqn) ]i};sl
[S)Peﬂe‘fe-ngf off " Transition k-d-omega (3 eqr) '
ISCre Ese - (\- it
Solidification & Melting - Off Transition SST {4 eqn) C2-Epsilon
. " Reynolds Stress (7 eqn)
Acoustics - OFf 1.68
Eulerian Wall Fim - Off ™ Scale-Adaptive Smulation (SAS)
i Detached Eddy Simulation (DES)
" Large Eddy Simulation (LES)

-epsilon Model

i~ Standard
@ RNG
"~ Realizable

Edit... RMNG Options

[ Differential Viscosity Model
™ swirl Dominated Flow

Help |
lear-Wall Treatment:

* Standard Wall Functions

" Scalable wall Functions

™ Non-Equilibrium Wall Functions
" Enhanced Wal Treatment
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Turbulent Viscosity
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Curvature Correction
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Fuente: Autores

Figura 184. Configuracion datos en la entrada

%_
Zone

farfield Zone Name

interior-solid I inlet

outlet

wall

well-solid Momentum | Thermal | Radiation | species| DPM | Multiphase| ups |

Velodity Spedification Method IMagnimde, Mormal to Boundary

Reference Frame IAbsquhe

Velocity Magnitude (m/s) I 27,7 Iconsmnt

Ll Ll

Supersonic/Initial Gauge Pressure (pascal) I 101325 Iconstant

Turbulence

L

Spedification Method IIntensity and Viscosity Ratio

Ehase Turbulent Intensity (%%) I 5
Imixture
Turbulent Viscosity Ratio lmi
Parameters...

Display Meghlnl OK | Canoell Help |

= =

Exiit...

Fuente: Autores
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Figura 185. Configuracion datos en la salida

Zone & Pressure Outlet x|

farfield Zone Mame
inlet tet
interior-solid IDLI ©
outlet
wall Momentum |Therma|| Radiaﬁonl 5 ciesl DPM IMuIﬁphaseI uDs I
wall-solid Pe
Gauge Pressure {pascal) I 101325 Imnstant j
Backflow Direction Spedfication Method INormal to Boundary j

™ Radial Equilibrium Pressure Distribution
r Average Pressure Spedification

[~ Target Mass Flow Rate

Turbulence

Spedfication Method (10 tengity and Viscosity Ratio j

Phase Backflow Turbulent Intensity (%) I 5 H
Imixtul'e . .

Backflow Turbulent Viscosity Ratio I 10 J

P

Edit...

Parameters...

Display Mesh... OK | Cancell Help |

Fuente: Autores

En un capitulo anterior ya se habia mencionado que la velocidad se tomara como
100 km/h lo cual corresponde a aproximadamente 27.7 m/s se toma negativo
debido al sistema de referencia tomado.

Después se configura el modulo reference values en el cual se le ingresa al
software que tome los valores de referencia como los valores de ingreso del flujo
tal como se muestra en la figura 186.

Figura 186. Valores de referencia

Reference Yalues

Compute from
inlet j

Reference Values

Area (m32) |1—

Densty (o3 [1205
Enthalpy (i/ka) lﬂi
Length {m) ll—

Pressure (pascal) |101325—
Temperature (k) llﬁ&mi
Velocity (m/s) IW
Viscosity (kg/m-s) IW
Ratio of Specific Heats lmi

Fuente: Autores
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A continuacion se modifica el mdédulo monitors, en €él se configuran ciertos
parametros con el fin de visualizar los resultados que se quieren obtener
graficamente durante, y al final del proceso de iteracion, aqui es muy importante
agregar la visualizacion del LIFT y DRAG ya que con ellos se puede deducir
cuando el sistema ya est4 estable y no hay necesidad de seguir con el proceso de
iteracion, se debe tener en cuenta el sistema de referencia que tiene el elemento
gue se esta analizando, en la figura 187 y 188 se muestra este procedimiento.

Figura 187. Ingresando coeficiente drag

Create - | Edit... | Delete | EUEEEIIEY |
Drag... Mame Wall Zones = j
Lift... [22 (farfed
Moment... wall

Options wall-solid
[~ Print to Console
I~ Plot
Create... | Edt... | Delpte| | ‘dindow
=
Volume Monitors I 3’ CUrvEs, | Axes |
™ wirite
File Mams
I cd-2-history
™ Per Zone
Create... | Edit... | Delete | Force Vector
Convergence Monitors X uf z
I 1 Io Io
Saye Output Patameter... [™ Highlight Zones
oK | Plat | Clear | Cancel I Help I
:

Fuente: Autores

Figura 188. Ingresando coeficiente lift

Create v| Edit... | 22l L Lift Monitor x|
IET= hame Wall Zones HE|
] [d2 FarAeld
Moment wall

T Options wall-solid

™ Print to Console
™ Plot
Create... | Edit... | |Delete Wirdav
-
Yolume Monitors Z’ CURYES e | | BXES |
™ wirite
File Marme
I d-2-history
™ Per Zone
Create... | Edit... | Delete | Force Vector
Convergence Monitors X ¥ 7
I° E I°
Save OUtput Farameter, ., [™ Highlight Zones
. oK | Blat | Clear I Cancel I Help I

Fuente: Autores

204



En este procedimiento hay que seleccionar en wall zones la opcion wall-solid ya
que esta opcion representa el elemento a analizar y alli es donde interesa saber el
resultado del LIFT y del DRAG.

En este punto se tiene la mayoria de la configuracién. Para poder iniciar el analisis
solo falta decirle con cuales valores empezar el proceso de iteracion y esto se
hace en solution initialization alli se selecciona el método standar initialization y en
compute from se marca la opcion inlet y se da clic en la opcion initialize que se

encuentra en la parte de abajo, esto se muestra en la figura 189.

Figura 189. Valores iniciales de solucion

Solution Initialization

nitizlization Methods
~ Hybrid Initislization
' Standard Initislization

Compute from
|in\et j
eference Frame

@ Relative to Cel Zone
" Absolute

Initial Values

|»

Gauge Pressure (pascal)
| 101325

X Velodity (m/fs)
I 27.70001

¥ Velodity (m/fs)
| o

Z Velocity (m/s)
| 0

Turbulent Kinetic Energy (m2/s2)
I 2877339

Turbulent Dissipation Rate (m2/s3)
| 4789.242

Inihahzel Reset | Patch”.l

Fuente: Autores

Il

Por ultimo se selecciona la opcién run calculation se ingresa el niumero de
iteracion que se desea y se da clic en calculate tal como se muestra en la figura
190.
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Figura 190. Numero de iteraciones a realizar

Run Calculation

Check Case... | Prexyiew Mesh Matiorn, .. |

Mumber of Iterations Reporting Interval
[ =1 =
Profile Update Interval

1 -

-

Data File Quantities, .. | Acoustic Signals, .. |

Calculate |

Fuente: Autores

Con esto el proceso de iteracibn empieza y termina al finalizar el nimero de
iteraciones; mientras se esté llevando a cabo este proceso el software muestra la
grafica del LIFT o DRAG y esta en decision del disefiador parar este proceso
cuando identifigue que los resultados obtenidos no varian en gran proporcion.
Segun experiencia la estabilidad de los resultados se logra aproximadamente a
partir de la iteraciéon nimero 100 para elementos pequefios.

En la figura 191 se muestra el proceso de iteracidon para este estudio.

Figura 191. Proceso de iteracion lift

2: cd-1 Convergence Historyﬂ

| Run Calculation

CheckCaser.. | [Brevies feshibiotion o |

MNumber of Iterations Reporting Interval
[ [ 3
- ~
Profile Update Interval
-

o @  om

X} signals...

X

Calculating the solution...

Cancel —— 1 2 a ‘ 5
terations

cd-1 Convergence History Qct 16, 20
AMBYS Fluent 14.5 (3d, pbns, gl

reversed flow in 4581 faces on pressure-outlet 7.
3 4.9490e-81 1.8315e-82 9.4970e-83 9.7187e-83 5.08765e-01 4.2980e+82 B:34:41 17

reversed flow in 4609 faces on pressure-outlet 7.
4 2.7818e-01 1.6295e-02 5.8230e-03 5.4493e-03 7.6225e-081 1.5556e+00 0:29:06 16

reversed flow in 4568 faces on pressure-outlet 7.

turbulent viscosity limited to viscosity ratio of 1.0000888e+85 in 1 cells
5 3.7652e-81 9.3744e-83 5.8008e-83 6.863%e-83 4.8363e-01 6.4918e-81 B:24:32 15

reversed flow in 4593 faces on pressure-outlet 7.

Fuente: Autores
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Figura 192. Proceso de iteracion drag

2: cd-1 Convergence History ¥

Run Calculation

Check Case... | Freyiew MMesh Motion: . |

3

Number of Tterations  Reporting Interval
B =16

Profile Update Interval

ation an Sigrils...

D(Hulaﬁmﬂ-tlz.

0 2 i 15 ] @

T : : ! : :
trerations

cd-1 Convergence History Oct 16,
AMNSYS Fluent 14.5 (3d, pbns, r

turbulent viscosity limited to viscosity ratio of 1.0008080e+85 in 1 cells

18 5.3889e-82 6.8625e-B4 4.500he-B4 7._838L4e-04 5.5324e-61 3.4683e+00 0:81:50 2
reversed flow in 4651 faces on pressure-outlet 7.
turbulent wiscosity limited to viscosity ratio of 1.888088e+85 in 1 cells
19 5.1111e-82 7.143%e-84 4.7177e-04 1.0682e-03 2.8015e-81 2.254%e-01 0:90:55 1
reversed flow in 4654 faces on pressure-outlet 7.
turbulent viscosity limited to viscosity ratio of 1.008880e+85 in 1 cells
8

208 6.5546e-82 o6.4066e-84 4.5371e-04 1.1284e-83 2.4903e-681 2.3544e-01 0:080:08

Fuente: Autores

Como se puede observar solo se llevaron a cabo 20 iteraciones y el sistema ya
estaba empezando a estabilizarse, en grafica 192 solo muestra el DRAG, en la

figura 193 que esta a continuacion se muestra la grafica del LIFT.

Figura 193. Proceso final iteracion lift

3: d-1 Convergence History i{

Fuente: Autores
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Como se observa para el LIFT adn no se han estabilizado los valores por esta
razon es necesario realizar mas iteraciones, este software permite continuar con
las iteraciones tomando el ultimo valor calculado; en la figura 194 se muestra la
escala residual y se puede notar que la continuidad (linea de color blanco) esta
tomando valores mas pequefios y este es un indicio de que se va por buen
camino.

Este procedimiento se repite hasta encontrar que las graficas se estabilicen por un

buen nimero de iteraciones.

En las figuras 195,196 y 197 se muestra el mismo proceso después de 50
iteraciones y en ellas se puede observar que el modelo no convergié debido a que
se desestabiliza al aumentar las iteraciones por esta razén hay que cambiar los

coeficientes del modelo y realizar de nuevo este proceso.

Figura 194. Escala residual de los procesos

1: Scaled Residuals :I

lterations

Fuente: Autores
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Figura 195. Escala residual final del proceso

[1: Scaled Residuals 2

105

Fuente: Autores

Figura 196. Iteracion final lift

3: d-1 Convergence History ¥

Fuente: Autores
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Figura 197. Iteracion final drag

2_: cd-1 Convergence Hismryg

Fuente: Autores

Después de un proceso de cambio de coeficientes se obtuvieron los siguientes
resultados mostrados en las figuras 198 y 199 en los cuales se observa que los
modelos se estabilizaron después de un numero significativo de iteraciones y la
simulacion convergio.

Figura 198. Iteracion final drag estable

-120.0000
0 20 40 60 80 100 120 140 160 180

lterations

Fuente: Autores
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Figura 199. Iteracion final lift estable

0 20 40 60 80 100 120 140 160 180
lterations

Fuente: Autores

Con esto ya se obtienen las fuerzas que se producen en la parte delantera del
monoplaza y especificamente se pueden obtener las fuerzas sobre el alerén
delantero, en las figuras 201 y 202 se muestran las graficas de presion y energia
de turbulencia sobre el mismo.
El LIFT (color rojo) para la parte delantera del vehiculo es de -60.85 N y el DRAG
(color verde) es de — 31.23 N tal como se muestra en la figura 200.

Figura 200. Fuerzas Resultantes

Forces - Direction Uector (1 0 8)

Forces (n)
Zone Pressure Uiscous Total
punta -7.0616031 -4 445562 -11.506165
wall-solid -17 .506695 -2.2221723 -19.728867
Net -24.568298 -6.6667342
Forces - Direction Uector (0 0 1)

Forces (n)
Zone Pressure Uiscous Total
punta -64.241508 0.16761784 -64.073891
wall-solid 3.2962563 -8.0875901255 3.228355
Net -60.945252  0.091716588

Fuente: Autores
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Con estas consideraciones se da por terminado el disefio del aleron delantero y a
su vez la parte delantera del vehiculo.

Figura 201. Presion sobre parte delantera del vehiculo

7.314e+004
7.287e+004
7.259e+004

7.231e+004
[Pa]

Fuente: Autores

Figura 202. Energia cinética de turbulencia parte delantera

Fuente: Autores
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Figura 203. Presion baja sobre parte inferior del aleron delantero

Fuente: Autores

Figura 204. Lineas de flujo sobre parte delantera

Fuente: Autores
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5.5.5. Alerdn Trasero.

Figura 205. Aleron trasero final

Fuente: Autores

En los autos de Formula 1 los alerones traseros aparecieron desde los afios 60.
Estos producen apoyo aerodindmico en las ruedas traseras para un mejor paso
por curva, traccion y frenada. El aleron trasero sélo produce la mitad del apoyo
que las ruedas traseras soportan, debido a que la otra mitad lo crea el difusor. Aun
asi es muy importante para la aerodinamica del coche porque situado en una
posicion alta recibe un flujo de aire limpio y puede generar mucha carga
(downforce), aunque al mismo tiempo produce muchisima resistencia
aerodinamica (drag).

Por lo tanto, segln su ajuste, cuanto mas apoyo ofrezca (permitird un mayor paso
por curva), pero opondra mas resistencia (serd mas lento en las rectas), asi que la

configuracion del mismo para el caso del FSO2-e se haréa en pista.

» Derivas laterales

Las derivas laterales unen el plano inferior del aleron con la parte superior, y
normalmente tienen que soportar toda la carga generada en el alerén trasero, para
este caso un patrocinador se encarg6é de la fabricacion de los alerones y las
derivas laterales.
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También cabe agregar que el flap se us6 como DRS (Drag Reduction System)
que permite cambiar el angulo del flap en determinados momentos. El sistema es
muy sencillo y consta de un actuador hidraulico que mueve el flap, pivotado en su
parte trasera, de su posicion normal (cerrada) a una mas alta y plana, reduciendo
el apoyo aerodinamico y la resistencia que ofrece, para mejorar la velocidad punta.

5.5.6. Disefio y Andlisis

Al igual que para el aleron delantero el disefio de este aleron tiene los mismos
procesos claro estd que ahora se agregd el flap moévil el cual conformo el DRS
para este elemento el reglamento del SENA solo especifica que la parte mas alta
del mismo no debe superar el aro principal; a continuacion se describira el proceso

de disefio del alerén trasero.

» JAVAFOIL

De nuevo en este software se empieza con la seleccion del perfil a usar y como
ahora se tiene un flap entonces también se debe buscar el posicionamiento del
mismo y la configuracién que este tendra respecto al alerén base (alerén base es
el aleron gue esta fijo) para cada posicion se hace un analisis y se observan los
resultados y esto se varia hasta encontrar la mejor posicién, enseguida se mira si
el perfil seleccionado arroja buenos resultados de lo contrario se busca otro perfil y
se inicia de nuevo con el proceso, después de un proceso largo se obtuvo la
siguiente geometria mostrada en la figura 206 el cual es un perfil NACA 6410 el
cual tiene un flap que es un 25% mas pequefio que el alerobn base pero

manteniendo sus relaciones.
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Figura 206. Perfil seleccionado

Geometria Mndiﬁcarl Disefiar | elocidad Campa fluicio | Capa Limite | Polar | Aircraft | Opciones
Mumera de Purtos: | [90 5] Pivotar x: [1 %]

10,04 015
Espesor max the: %] Pivotar y: %]
5,664 1
Curvatura max 1o %] Rtar: rl
75 01
Escalar por: %] Translacion < %]
01
Cuerda del Flap xfic: %] Translacion y: %]
10 Duplicar | Barrar | Flipy Smooth v
Deflexion del Flap & r1

e = 10.04 % @ 2364 %

e =556 % @ 49,27 % £1,311/0,399)

(0,996/0,088)

(1)

Fuente: Autores

Con esta geometria se obtuvo el siguiente resultado mostrado en la figura 207

Figura 207. Analisis perfil seleccionado posicién 1

Angulo de atague: [] 2 « Re Mach
Intervalo en direccionx;  |400 Tamafio del campo:  [100% - 11 6] L1 6] 6] 6] 6]

0,000 | 100000 | 0,050 2342 |o002815 | 0487
Intervale en direccion y: | 200 Color Map Type: 2 - - I

=
]
o

d Cm 0.25

&

|

PUATIERATATEL WRARRARY

I

G

Fuente: Autores

216



Se puede observar que el CL=-2.342 y el CD=0.02815 esto para la posicion inicial
0 sea si el vehiculo estuviera en una recta pero para el caso en que se aproxime a
una curva y el piloto necesite frenar rapidamente activaria el DRS y los resultados
son los mostrados en la figura 208.

Figura 208. Andlisis perfil seleccionado posicién 2

Anguln de atague: I o = o Re Mach A Cl Cd Cm 0.25
Intervale en direccion x: 400 Tamaiio del campo: 100% - I 11 Il 6] 6] 6] I I

0,000 | 100000 | 0080 ] -0,030 [14,79625| 5,663
Intervalo en direccion y: IZDD Color Map Type: 2 - I -. I

Campo fluido

-z

il
/ﬁ/
=
=
=
=
=

Fuente: Autores

De lo anterior se puede observar que el LIFT disminuye drasticamente pero el
DRAG aumenta muy considerablemente lo cual indica que genera mucha
resistencia al avanza que es lo que se quiere obtener con el sistema DRS.

Ya con la geometria del perfil definida se procede a tomar las coordenadas de
este perfil y llevarlos al software SOLIDWORKS tal como se hizo para el perfil
delantero tal como se muestra en la figura 209.
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Figura 209. Perfil importando en solidworks

QAW E F-ow- @ - E

Proyectar curva

Jimxpert | Productos Office

Curva compuesta

Curva por puntos XYZ

Curva por puntos de referenda

o=

Hélice y espiral

Fuente: Autores

Con la geometria ya en SOLIDWORKS se realizan los laterales teniendo en
cuentan que se necesita que tenga un area especifica para que el flujo que entra
en contacto con el aleron sea lo mas laminar posible, en la figura 210 se muestra
el disefio final de los laterales.

Figura 210. Deriva lateral

Fuente: Autores
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El agujero que se puede notar en los laterales es el punto donde pivota el flap, en
las figuras 211, 212 y 213 se observa como fue la disposicion final del alerén

trasero

Figura 211. Alerdn trasero isométrica

Fuente: Autores

Figura 212. Corte alerdn trasero posicion 1

Fuente: Autores
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Figura 213. Corte alerdn trasero posicion 2

Fuente: Autores

Ahora con el aleron trasero definido se procede a importar al software ANSYS
para su posterior analisis cabe recordar que esta importacion se hace guardando
el elemento como tipo PARASOLID.

El procedimiento seguido fue similar al que se hizo para el aleron delantero, en la
figura 214 y 215, se observa los resultados de las iteraciones llevadas a cabo para
este elemento cuando se tiene activado el DRS.

Figura 214. Iteracion final lift aleron trasero

3: d-1 Convergence History v]

0 10 20 30 4 50 60 0 a0 @ 100
lterations

cl-1 Convergence History Oct17,2013
ANSYS Fluent 14.5 (3d, pbns, mgke)

Fuente: Autores
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Figura 215. Iteracion final drag aleron trasero

2: cd-1 Convergence History v

1.0000
0.5000

0.0000
0 10 20 30 40 50 60 70 80 a0 100

lterations

cd-1 Convergence History Oct17,2013
ANSYS Fluent 14.5 (3d, phns, rgke)

Fuente: Autores

Como se observa tanto el LIFT como el DRAG se estabilizaron para un total de
100 iteraciones, el sistema converge y con esto se da por terminado este proceso,
a continuacién se procede a almacenar datos entregados por el software; el DRAG

dio un valor de 81.75 N (color verde) y el LIFT de 246.36 N (color rojo).

Figura 216. Fuerzas sobre alerdn trasero DRS on

Forces - Direction Vector (1 8 0)
Forces (n)

Zone Pressure Uiscous Total
wall-solid 79.724419 2.06298829 81.754302
Net 79.724419 2.0298829 81.754302

Forces - Direction VUector (8 1 0)
Forces (n)

Zone Pressure Uiscous Total
wall-solid -246.68559 0.32000026 -246.3655
Net -246.68559 0.32000026

Fuente: Autores
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Figura 217. Presion estatica aleron trasero

Fuente: Autores

Figura 218. Energia de turbulencia aleron trasero 1

Fuente: Autores
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Figura 219. Energia de turbulencia aleron trasero 2

9.928e+000
7.447e+000
4.966e+000
2.485e+000

3.675e-003
[ kg™1]

Fuente: Autores

Figura 220. Lineas de flujo alerdn trasero DRS on

1.197e+001

0.000e+000
[m s*-1]

Fuente: Autores

A continuaciéon se muestra los analisis hechos para cuando el sistema del DRS

esta desactivado cabe aclarar que se logré un resultado satisfactorio usando el
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mismo modelo de solucién y por supuesto tomando las mismas condiciones
iniciales asi como el mismo volumen de control. Los resultados se estabilizaron
después de aproximadamente 50 iteraciones pero el sistema convergié hasta 70
iteraciones tal como se muestra en la figura 221 y 222.

Figura 221. Iteraciones DRAG

0 10 20 a0 40 50 60 70
Iterations

Fuente: Autores

Figura 222. Iteraciones LIFT

0 10 20 30 40 50 60 70
Iterations

Fuente: Autores

Para esta configuracion del DRS los resultados que se obtuvieron fueron los
siguientes, ver figura 223:
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Figura 223. Fuerzas sobre alerdén trasero DRS off

Forces - Direction Uector (1 0 8)

Forces (n)
Zone Pressure Uiscous Total
wall-solid 15.094138 2.11687385 17 .20487
Net 15.094138 2.11087385 17 20487
Forces - Direction Uector (6 1 8)

Forces (n)
Zone Pressure Uiscous Total
wall-solid -179.72699 0.13698994 -179.59
Net -179.72699 0.13698994 -179.59

Fuente: Autores

En la cual el DRAG (color rojo) genera 17.20 N de fuerza y para el LIFT (color
verde) genera -179.59 N de fuerza, lo cual comparado con el sistema de DRS
activado se logra observar una diferencia bastante significativa.

En la grafica 224 y 225 se puede observar el contorno de presion y de energia

cinética de turbulencia del alerén trasero.

Figura 224. Presion sobre aleron trasero DRS off

Fuente: Autores
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Figura 225 Energia de turbulencia sobre alerén trasero DRS off

Fuente: Autores

Figura 226. Lineas de flujo sobre alerén trasero DRS off

Fuente: Autores
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5.6. CARENADO DEL CUERPO

El carenado del FSO2-e fue disefiado basado en el prototipo X1 de la escuderia
Red Bull, el cual tiene sus ruedas cubiertas con el fin de reducir el arrastre
producido por las mismas, al principio se hizo un disefio propio, pero debido a que
se buscaba un disefio llamativo este fue descartado, y se procedié a contratar un
disefiador grafico quien ya tenia experiencia en el disefio de vehiculos de este
tipo, el disefio dado por él, tuvo ciertos cambios que surgieron debido a los analisis
realizados y a su vez que estuvieran de acuerdo a la normativa del SENA.
Después de haber aprobado el disefio, este fue modelado a escala 1:1 en poli
estireno expandido en la ciudad de Medellin y con este molde se procedio a hacer
el vehiculo real en fibra de vidrio.

En la figura 227 se muestra el modelo hecho en Medellin.

Figura 227. FSO2-e modelado en Icopor

Fuente: Autores

Los cambios realizados durante el proceso de disefio se hicieron con el objetivo de

reducir al maximo posible el DRAG, en esta fase del disefio el DRAG es el
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parametro central, ya que la carga producida por el LIFT se puede variar con los

alerones.

5.6.1. Disefio y Analisis

Como ya se menciono6 anteriormente el disefio final fue realizado por un disefiador
industrial, cuando se tuvo el primer modelo en 3D se procedié a hacer el analisis
del perfil del auto para revisar el grado de inclinacion de la punta del vehiculo, la
cual se varid hasta encontrar una posicion donde no hubiese desprendimiento del
fluido generando turbulencias, y a su vez generando DRAG. También se muestra
en la figura 176...seccion 5.5.4...1os soportes del aleron delantero, los cuales
tuvieron cambios debido a su gran area.

Cabe aclarar que en el proceso de disefio se tuvo en cuenta el confort del piloto en
el cockpit (habitaculo del piloto), esto surgié gracias a la experiencia que tenia el
equipo con el vehiculo anterior y sugerencias de algunos pilotos profesionales
referente al como deberia ir el piloto dentro del vehiculo, en la figura 228, 229y
230 se observa el ensamblaje final que tuvo el carenado sobre el chasis y la
disposicion final del piloto en el FSO2-e con respecto al FORSSA del afio 2010.

El proceso de analisis en este caso es muy similar a los estudios anteriores con la
herramienta Fluent del ANSYS, por esta razén no se describird con gran detalle.
Para esta geometria no se uso el software JAVAFOIL, en lugar de ello se usé el
analisis 2D de Fluent, en el cual el proceso de configuracion del software es muy

similar, por esta razén solo se mostraran resultados obtenidos en el mismo.

Una vez obtenido el perfil del vehiculo se hace un andlisis del mismo, estas
simulaciones tienen la ventaja de consumir poco recurso computacional, con lo
cual se pueden realizar un sin numero de iteraciones hasta llegar a la
convergencia del sistema. En las figuras 231 y 232 mostradas a continuacion se
puede observar simulaciones durante los cambios realizados en la punta del
vehiculo, logrando una disminucion considerable del desprendimiento de fluido en
la punta del monoplaza.
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Figura 228. Vehiculo final isometrica

Fuente: Autores

Figura 229. Vehiculo final lateral

Fuente: Autores
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Figura 230. Ergonomia con el piloto

FORSSA 1

Fuente: Autores

Figura 231. Punta con gran desprendimiento de fluido

Fuente: Autores
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Figura 232. Punta con poco desprendimiento de fluido

Fuente: Autores

De igual forma se realizaron andlisis 2D a diferentes partes del auto: las ruedas, la
cubierta de las ruedas, los alerones, entre otros. Todo esto se puede observar en
el anexo O.

Una vez seleccionada la forma mas Optima para la punta del vehiculo, se hace la
modificacién en el modelo 3D y se procede a realizar la simulacion del vehiculo.
Estas simulaciones consumen demasiado recurso computacional, para disminuir
el tiempo de simulacion se toma solo la mitad del elemento a analizar, ya que al
ser simétrico longitudinalmente los resultados seran los mismos a los dos lados
del vehiculo.

En las figuras 233, 234 y 235 se muestran los resultados obtenidos después de la
simulacién del vehiculo en su forma final, obteniendo los coeficientes de LIFT y
DRAG generado por el vehiculo cuando este lleva una velocidad de 100 Km/h.
Con este diseio final aprobado por el SENA, el diseiio CAD fue enviado a una
empresa la cual modelo el vehiculo en Polipropileno expandido sobre el cual se

realizaria el trabajo en fibra de vidrio.

Como se puede observar los alerones generan gran carga, lo cual es favorable.

231



Figura 233. Contorno presion vehiculo final

Pressure ANSYS
Contour 1 R145
7.519e+004

7.472e+004
7.424e+004
7.376e+004
7.328e+004
7.281e+004
7.233e+004
7.185e+004
7.138e+004
7.090e+004

7.042e+004
[Pa]

0 1.000 2.000 (m) /L.
2 X

0.500 1.500

Fuente: Autores

Figura 234. Contorno energia de turbulencia vehiculo final

ANSYS

Turbulence Kinetic Energy R14.5

Contour 1
2.387e+001

2.149e+001
1.910e+001
1.672e+001
1.433e+001
1.195e+001
9.566e+000
7.182e+000
4.798e+000
2.414e+000

2.955e-002
[J kg™-1]

0 0500 1.000 (m) /I\‘
- .. b, %

0.250 0.750

Fuente: Autores
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En la figura 234 se puede observar que la mayoria del vehiculo tiene una energia
cinética de turbulencia baja (color azul y celeste), también se observa que en
ciertos puntos esta energia aumenta. Donde ocurre esto se generan
desprendimientos del fluido contribuyendo con aumento del DRAG.

Por dltimo en la figura 235 se muestra el contorno de velocidades sobre el
vehiculo representando velocidad igual a cero el color azul. Este estudio se realiza
para corroborar que el modelo esta bien definido.

En el anexo P se pueden observar mas graficas obtenidas de la simulacion

realizada al FSO2-e.

Figura 235. Contorno velocidad vehiculo final

Velocity
Contour 1

. 0.000e+000
0.000e+000
- 0.000e+000
- 0.000e+000
- 0.000e+000
- 0.000e+000
- 0.000e+000
- 0.000e+000
- 0.000e+000
I 0.000e+000
- 0.000e+000
[m s*-1]

1.000 (m)
|

I
0.250 0.750

Fuente: Autores
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5.7. ANALISIS DE LOS RESULTADOS OBTENIDOS

Durante el proceso de disefio se logré entender mas a fondo el fenomeno que
representan los fluidos sobre un contorno exterior. La gran ventaja que se tuvo fue
contar con la ayuda de un experto en manejo del software ANSYS y sus diferentes
modulos. Cabe destacar que la escuderia RED BULL usa este software,
especificamente el modulo FLUENT; Teniendo como desventaja la falta de un
computador con suficientes prestaciones para poder realizar dichas simulaciones
de forma rapida, por esta razén el proceso de simulacién y analisis tomo mas
tiempo de lo esperado, aun asi se lo logro cumplir con todos los objetivos que se
tenian planeados.

Se recalca que las simulaciones en el médulo Fluent tienen un porcentaje de error
comparado a otros modulos de analisis entregados por el ANSYS, por tal razén los
resultados obtenidos durante estas simulaciones sirven para mirar la tendencia
que tendria el fluido al momento de rodear esta geometria.

> Segun los estudios realizados variando el angulo de inclinacién de la parte
delantera del monoplaza, y tomando como posicion inicial la punta horizontal,
luego de varios analisis, se eligié la punta de posicion cuatro (ver anexo O).

En la tabla 16 se pueden ver los porcentajes obtenidos; aunque se aumenta un
poco el DRAG se recompensa ejerciendo menos carga sobre el vehiculo, por esta

razon se toma la decision prefiriendo tener mas velocidad de punta que agarre.

Tabla 17. Porcentaje de variacion del arrastre y sustentacion respecto a la primera

posicion.
1 2 3 4
posicion | posicién |posicion | posicién
ARRASTRE 1% -4.30% -4.86%| 10.20%
SUSTENTACION 1.00%| -22.13%| -20.81% -44%

Fuente: Autores
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> En el alerdn trasero, se obtuvo que al momento de activar el DRS se logra
generar un aumento en el drag de 28.3%.

> Algunos de los resultados obtenidos se pueden mejorar realizando un
mallado mas fino con un computador con mejores prestaciones para realizar
dichas simulaciones, y asi no depender del tiempo de ejecucion.

> El proceso de simulacion en 3D tuvo un estudio previo con el cual se busco
estabilizar el modelo que se seleccioné para la solucién de este tipo de geometria,
durante este proceso se tuvo en cuenta que los resultados obtenidos fueran de
acuerdo a la teoria aprendida durante la academia.

> En el alerén trasero al momento de activar el DRS desprende flujo, lo cual
genera gran turbulencia aumentando el DRAG y a su vez generando
inconvenientes al vehiculo que esté detras del FSO2-e.

> En el proceso de simulacion 2D de la llanta, se tomaron cuatro condiciones
geomeétricas, mostradas en el anexo O. Con esta simulacion se pudo realizar la
tabla 17, la cual muestra el porcentaje de aumento o disminucién de la fuerza de
arrastre y la fuerza de sustentacion en las cubiertas respecto a la llanta sin ningun
elemento que se interfiera en el paso de flujo sobre la misma.

Tabla 18. Porcentaje de variacion segun el elemento respecto a la llanta sola

Cubierta Cubierta Cubierta en los dos
Delantera Trasera lados
ARRASTRE 25% 1.40% 9.10%
SUSTENTACION 6.30% 11.50% -15.80%

Fuente: Autores

Con estos datos obtenidos se decide colocar cubiertas en ambos lados de la llanta

aungque aumenta un poco el DRAG, la llanta tiene mayor adhesion al suelo.
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CONCLUSIONES

En noviembre 17 del afio 2013 se realiz0 la segunda carrera de vehiculos de
competencia organizada por el servicio nacional de aprendizaje SENA con el fin
de desarrollar competencias tecnoldgicas en el ambito automotriz en el pais con
presencia de 10 escuderias. La Universidad Industrial de Santander de nuevo hizo
presencia en el SENA Regional Santander con el ya conocido equipo FORSSA,
con el nombre de FORSSA Oriente, siendo participe la regional de Norte de
Santander y la regional del Cesar.

El proceso de documentacién, disefio, simulacién y andlisis se hizo junto con un
equipo de mas de 50 personas quienes dieron lo mejor de cada quien para

cumplir con el objetivo principal: construir un vehiculo tipo férmula.

El objetivo de los estudiantes de la Universidad Industrial de Santander participes
de este gran proyecto se define en disefio, simulacion y andlisis de diferentes

partes del vehiculo llamado FSO2-e, para este caso:

» Los autores de este libro disefiaron, simularon y analizaron el chasis, cono anti-
impacto y carenado, satisfactoriamente dejando en constancia documentacion
sobre el proceso de disefio y simulacién de diferentes elementos que

componen un vehiculo.

» EIl chasis fue disefiado cumpliendo la normativa establecida por la formula
SENA-eco y fue estudiado bajo diferentes condiciones de carga, siendo
sometido a diferentes fuerzas dependiendo del estudio en particular, ya fuese
estatico, dinamico, impacto o armonico, realizados satisfactoriamente. Cada
uno de estos estudios fueron analizados con la ayuda de elementos finitos
mediante simulacién en el software ANSYS con las herramientas apropiadas

del programa.
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» Las pruebas de elementos finitos son una herramienta Gtil en la determinacion
de los efectos de las fuerzas sobre los materiales. En el caso del cono anti-
impacto, se hace dificil replicar un impacto en SolidWorks. Por esta razon se
realizaron en ANSYS una gran cantidad de analisis obteniendo variables y
mallados correctos, de esta manera se alcanzaron resultados razonables en

las pruebas.

» Se disefi6 el cono anti-impacto de acuerdo al reglamento del SENA y con
ensamble perfecto en el chasis y el carenado.

» Se logré un diseiio del carenado atractivo y con caracteristicas aerodindmicas

Optimas.

» Se realizaron diferentes simulaciones para partes especificas del auto y que

son facilmente modificables.
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RECOMENDACIONES

Para proximos disefios de elementos como el cono anti-impacto se recomienda
realizar un modelo real y realizar dicha prueba, esto para comparar los resultados
de la prueba con los obtenidos por el software a usar, con el fin de hacer més real

el modelo computacional.

Otro aspecto que no se tuvo en cuenta en el proceso de simulacion mediante
FLUENT fue el movimiento de las ruedas, seria recomendable realizar dichas
simulaciones teniendo en cuenta esto pero contando con buenas herramientas

para poder realizar dicha simulacion de una forma mas rapida.

Al trabajar con varias personas en un mismo modulo (disefio, electricidad,
electronica) es recomendable que todos usen los mismos software para en un

futuro no tener problemas con la importacion y exportacién de archivos.

Si se desea en un futuro volver a realizar simulaciones de fluidos sera bueno
comparar los resultados arrojados por diferentes software para tomar una decision
sobre cuél es el mas conveniente mirando desde el punto de vista precision vs

tiempo
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Anexo A. Reglamento técnico formula Sena eco
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La Formula SENA ECO es una competencia académica, donde los estudiantes fabricaran
vehiculos de competicion eléctricos, que serdn evaluados de acuerdo con los
requerimientos descritos en el presente reglamento.

Cada equipo debe asumir el rol de una empresa que se dedica a fabricar vehiculos de
competicion eléctricos. Esta empresa debera tener un organigrama y flujos de trabajo
claros, teniendo en cuenta que el componente organizacional del equipo también serd
evaluado.

COMISION REGLAMENTARIA:
La comisién reglamentaria estd compuesta por:

e Mauricio Toro
e David Sierra
e Comité Experto

Esta comision redactéd el siguiente documento y estara encargada de responder
permanentemente preguntas e inquietudes sobre el mismo a través de los canales de
comunicacion definidos, siendo el principal el correo electrénico. Las respuestas a estas
preguntas y las clarificaciones a las normas realizadas se convertiran en normas en caso
tal de que no existan. Se hardn los cambios sobre este reglamento en caso de ser
necesario. El reglamento estd para que se cumpla. Si en este reglamento no se especifica
que algo esta permitido es porque esta prohibido.

En la etapa de formacion inicial de los equipos habrd un tiempo determinado para
repasar las reglas y normas del concurso con el fin de aclarar todos los puntos.

La comisién podra realizar todas las modificaciones al reglamento que estime pertinente
teniendo como base un sustento técnico justificado.

1. GENERALIDADES

1.1. El vehiculo debe tener cuatro ruedas, dos adelante y dos atras.
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1.1.1. El eje imaginario que une las dos ruedas delanteras debe tener un
angulo de 90 grados con respecto al plano de simetria del vehiculo.

1.1.2. El eje imaginario que une las dos ruedas traseras debe tener un angulo
de 90 grados con respecto al plano de simetria del vehiculo.

1.2. La distancia entre ejes minima es de 2 metros.

2 mts (distancia minima)

1.3. El ancho maximo del vehiculo es de 2 metros.
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2 mts (ancho maximo)

1.4. Se deben instalar dos espejos retrovisores, uno en cada lado del vehiculo, con
una superficie minima de 100cm2 cada uno. Los espejos pueden tener cualquier
forma geométrica pero deben cumplir con el d&rea minima establecida.

1.5. Es obligatoria la instalacion de una platina de minimo 5mm de espesor con una
perforacion de 5cm de didmetro, dicha platina debe ser pintada en color rojo y
sobresalir claramente en la parte trasera del vehiculo para su arrastre en caso de
averia.

1.6. La(s) bateria(s) se debera(n) encontrar por fuera del habitdculo del piloto y
deberd(n) ser fijada(s) mediante correas o material resistente a la corrosion.
Esta(s) debe(n) ademas estar dentro de una caja de seguridad fabricada con un
material aislante.

1.7. Se recomienda el uso de tornilleria DIN grado 8 o su equivalente SAE grado 5.

1.8. La porcion de la carroceria que cubre el motor, debera estar fijada mediante
pines de acceso rapido, y debe ser posible removerla en 10 segundos.

1.9. Una luz de freno ubicada en la parte trasera del vehiculo deberd ser instalada, se

iSENA, DE CLASE MUNDIALj 5
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recomienda el uso de LEDs.

1.10. No se permiten objetos en el habitdculo que se puedan aflojar o desprender y
afectar la integridad del piloto.

2. MOTOR

El sistema motriz es eléctrico y hara parte del kit que la organizacién entregara a los
equipos.

3. EJES DE TRANSMISION
3.1 El disefio de los ejes de transmision depende de cada equipo, se deberan
entregar memorias de disefio. La comisiéon reglamentaria del concurso se
permite la libertad de descalificar cualquier vehiculo cuyo disefio de ejes no la
satisfaga.
3.2. Esta prohibido el uso de soldadura en los ejes de transmision.
4. LLANTASY RINES
4.1 Las llantas deberan ser llantas de calle, con labrado de alto desempefio.
4.2 Los rines deberan tener un diametro de 15”.

5. FRENOS

5.1 Se permite la perforacién y el alivianado de los discos de freno, siempre y
cuando se sustente mediante célculos.

5.2 Se permite el mecanizado de ranuras de hasta 1mm de profundidad en
las caras de los discos para aumentar su “mordida” y limpiar las plaquetas.

5.3 El sistema de frenos deberd consistir de dos circuitos separados,
accionados por dos bombas de freno. Uno de estos circuitos debe controlar
los frenos delanteros y el otro, los traseros.
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6. SUSPENSION

6.1 El vehiculo deberd presentar una suspensién que permita un
movimiento relativo entre las ruedas y el chasis de minimo una pulgada (25.4
mm).

6.2 La suspension debe ser de doble tijera (brazo superior y brazo inferior).

6.3 La geometria de la suspension y el método de accionamiento y posicion de los
amortiguadores es libre.

6.4 Todos los anclajes de las tijeras de suspension deberdn realizarse mediante
esferas (rétulas).

6.5 La altura minima entre el suelo del vehiculo y la pista es de 5 cm.
7. CHASIS

7.1 El chasis es de libre configuracion y disefio pero debe presentar una jaula de
seguridad que debe exhibir los elementos presentados en la figura 1. El uso del
material se restringe a un acero entre el siguiente rango: AlSI SAE 1008-1020 (En
este rango se encuentra la tuberia comunmente conocida como tuberia
estructural, tuberia de mueble, entre otras).

7.2

Figura 1. Elementos de jaula antivuelco
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Aro delantero
Aro trasero
Riostre aro trasero
Riostre aro delantero
Miembro lateral superior
Miembro lateral intermedio
Miembro lateral inferior
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7.3 La jaula antivuelco tiene como objetivo proteger al piloto en caso de volcadura,
impacto con una barrera de seguridad u otro vehiculo. Debe ser disefiada para
resistir fuerzas verticales originadas por el peso del carro sobre la jaula y fuerzas
longitudinales y laterales originadas por le deslizamiento de la jaula sobre el
suelo en caso de volcadura.

7.4 El riostre del aro trasero y los demds elementos de la jaula antivuelco que
puedan entrar en contacto con el casco del piloto en caso de accidente
deberdn estar cubiertos con espuma (como se usa en las bicicletas de los
nifios).

7.5 Ningun elemento de la jaula antivuelco debera ser deformado de tal forma
que busque generar un agarre aerodinamico, el perfil de la tuberia se debe
conservar circular.

7.6 El disefio de la jaula antivuelco deberd impedir el ingreso del motor al
compartimiento del piloto.

7.7 Todos los elementos de la jaula antivuelco se deberdn fabricar en tuberia
de acero, de acuerdo con las siguientes especificaciones. Los equipos estaran
obligados a presentar un certificado del material que demuestra que esta
norma se cumplié:

Tipo de tuberia
Diametro 1 % “espesor 1.8mm (calibre 14)

7.8 El aro trasero se deberd fabricar utilizando las siguientes reglas:

7.8.1 El aro trasero se debera fabricar a partir de un tramo continuo de
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tuberia que parte del piso de un costado del vehiculo ytermina en el
piso del otro costado.

7.8.2 El radio minimo de doblez es de 3 veces el didmetro de la tuberia.

7.8.3 La parte mas alta del aro trasero debera estar al menos 2.5” (5cm) mas
alta que el casco del piloto en posicion sentada, con el arnés de seguridad
asegurado.

7.8.4 Una linea recta imaginaria entre la parte alta del aro trasero y la parte
alta del aro delantero, debera pasar por encima del casco del piloto.

7.8.5 El aro trasero deberd encontrarse como maximo a 10cm de la parte mas
trasera del piloto en vista lateral.

7.8.6 El perfil exterior del aro trasero, en vista frontal, deberd en todo
momento estar a una distancia de al menos 5cm del contorno del piloto
en posicion sentada con el arnés de seguridad amarrado.

7.8.7 Un tubo que permita el anclaje del arnés de seguridad deberd
ubicarse de manera horizontal en el aro trasero de la manera indicada:

Figura 2. Instalacion correcta de arnés de seguridad en vista superior
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Figura 3. Instalacion del arnés de seguridad en vista lateral.

7.9 El aro trasero deberd presentar dos riostres que salen hacia delante desde una
distancia no superior a 20cm de la parte mas alta (distancia entre el extremo
superior del riostre y el didmetro exterior del aro trasero, ver figura 4.) del aroy
que debe estar a un angulo de minimo 30° grados con respecto al aro.

Figura 4. Distancia entre riostre y aro superior

Si estos riostres no van hasta el aro delantero una estructura triangular debera
utilizarse para darle rigidez al anclaje como se muestra en la figura 1.

7.10 El aro delantero se debera fabricar utilizando las siguientes reglas:

7.10.1 El aro delantero se deberd fabricar a partir de un tramo continuo de
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tuberia, que parte del piso de un costado del vehiculo y termina en el
piso del otro costado.

7.10.2 El radio minimo de doblez es de 3 veces el diametro de la tuberia.
7.10.3 El aro delantero no debe ser mas bajo que la parte mas alta del volante.

7.10.4 El aro delantero no podra estar a mas de 250mm delante del volante
en vista lateral.

7.11 El aro delantero debera presentar dos riostres que salen hacia delante desde su
parte mas alta y que terminan al menos 10 cm. por delante de la suela de los
pies del piloto en vista lateral. Estos dos riostres se pueden entrecruzar
formando un riostre en cruz.

7.12 Los miembros laterales superiores se deben encontrar a una altura no
superior a 40 cm. y no inferior a 30cm. del suelo y unir los aros delantero y
trasero.

7.13 Los miembros laterales inferiores deberdn estar ubicados a la altura del suelo
del vehiculo y unir los aros delantero y trasero.

7.14 Los miembros laterales intermediosdeben triangular el paralelogramo
formado entre los miembros laterales inferiores y superiores como se
muestra en la figura 1.Esta triangulacién no elimina el miembro lateral
intermedio, se debe incluir de todas maneras si se hace la triangulacion.

7.15 La suela del zapato del piloto, cuando tiene el pie sobre el pedal de freno
(activandolo) no puede estar mas adelante que una linea imaginaria que une el
centro de las ruedas delanteras.

8. CARROCERIA
8.1 La carroceria debe ser de tipo férmula(con las ruedas descubiertas).

8.3 La carroceria deberd cubrir el vehiculo en su totalidad desde la parte delantera
hasta la parte trasera, exceptuando las entradas de aire y pequefias aberturas
que permitan la salida de los brazos de suspension.
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8.4 A excepcion de los alerones y la interseccién con el suelo, todas las aristas de la
carroceria deberdn presentar un redondeo de al menos 1 cm. de radio, y la
parte frontal de la nariz y los pontones laterales deberan presentar redondeos
de al menos 3 cm. de radio.

8.5 El material de la carroceria es libre. Sugerencia: materiales compuestos.
9. ALERON Y ELEMENTOS AERODINAMICOS

9.1 El uso de alerones delanteros y traseros es libre, se deben cumplir las
siguientes medidas:

9.1.1 Distancia entre la parte exterior de la llanta delantera hacia la parte
frontal maxima: 700mm (Ver Figura 5).

9.1.2 Distancia entre la parte exterior de la llanta trasera hacia la parte
trasera maxima: 700mm (Ver Figura 5).

|
:" 700 mm

700 mm

Figura 5. Esquema de distancia
de alerones
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9.1.3 El alerdn trasero debe de estar por debajo de la parte mas alta de la
jaula antivuelco.

9.1.4 Todoslos componentes aerodindmicos deben estar anclados
rigidamente al chasis.

9.1.5 El suelo entre la parte trasera de la llanta frontal y la parte delantera
de la llanta de atrds debe ser completamente plano (para evitar el
efecto suelo). Ver Figura 6.

Esta porcion del suelo debe ser
completamente plana

Figura 6. Suelo plano

9.1.6 Los perfiles de ala utilizados para los alerones deben estar dentro de
los perfiles NACA de 4 digitos.

10. HABITACULO

10.1 La integridad del habitdculo del piloto desde los pies hasta la parte de atras
de su espalda debe ir protegida por una célula de supervivencia. Esta célula
debe estar aislada de los conductos y componentes mecdnicos.

10.2 El tablero frontal es libre. Deberan incluirlo con una instrumentaciéon minima
de seguridad.

10.3 El arnés de seguridad debe ser una pieza homologada para la competicion.
Debera tener como minimo 6 puntos de anclaje al chasis.

10.4 El arnés de seguridad debera ser instalado de acuerdo con las figuras 2y 3.
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11.1 Dos (2) interruptores maestro, uno interno y otro externo deberan ser
instalados. Estos interruptores deberan cortar el circuito entero del
vehiculo sin importar la velocidad del motor. Deberan estar claramente
sefializados con las calcomanias.

11.2 El vehiculo deberd contar con un sensor de impacto que corte la fuente
energética y apague el motor en el momento de una colisién.

11.3 El vehiculo debe presentar un extintor (reglamentado para sistemas
eléctricos) instalado rigidamente en la posicion que el equipo desee.

11.3.1 Este debe presentar dos manillas de accionamiento, una dentro del
habitdculo del vehiculo y la otra al exterior del vehiculo claramente
sefalizada.

11.4 Debe existir una estructura deformable de absorcidon de impactos frontal
anclada de manera rigida al chasis que permita que en caso de impacto, el
vehiculo se desacelere desde una velocidad de 16m/s hasta cero sin presentar
una desaceleracion superior a 25g. Este elemento debera estar por delante
de la estructura rigida del chasis.

11.4.1 Este elemento se deberd sustentar con cdlculos y se deberdn
presentar evidencias de ensayos practicos donde se verifican estos
calculos. (Se recomienda realizar una compresién en una prensa de un
prototipo, midiendo la fuerza de compresion).

11.4.2 Los elementos de este tipo con una longitud inferior a 52cm. no
seran permitidos.

12. DEFINICION DE PRUEBAS
La calificacion total de las pruebas se hara sobre 1000 puntos.

12.1 Presentacion general (Puntaje: 150)

12.1.1 Un miembro del equipo realizara una presentacion de maximo 20
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minutos que debera contener:
12.1.1.1 Descripcion de la metodologia de trabajo.

12.1.1.2 Justificacion de elecciones tecnoldgicas.

12.1.1.3 Descripcion de las pruebas realizadas antes del evento y
los resultados obtenidos.

12.1.1.4 Anadlisis de las ventajas y desventajas del disefio
seleccionado.

12.1.1.5 Andlisis organizacional: se deberd demostrar el
funcionamiento empresarial del equipo sustentando el

presupuesto y la gestién.

12.2 Disefio e Ingenieria (Puntaje: 200)

12.2.1 Entrega de todas las memorias de cdlculo. Las memorias se
deberan presentar con un mes de anticipacion a la presentacion
general. La fecha de las presentaciones se publicara en su debido
momento pero serd aproximadamente una semana antes del
evento final en el Autédromo.

12.2.2 Andlisis del vehiculo por el Comité Experto.
12.2.3 Sesion de preguntas y respuestas.

12.3 Seguimiento (Puntaje: 150)

12.3.1 El puntaje de seguimiento serd asignado por los encargados de
hacer las visitas de la comisiéon reglamentaria y evaluarda en 4
visitas a cada equipo los siguientes aspectos:

12.3.1.1 Cumplimiento del cronograma vy justificacion de retrasos
(informes de avance quincenales).

12.3.1.2 Seguridad en el area de trabajo.

iSENA, DE CLASE MUNDIALj 15
Ministerio del Trabajo
SERVICIO NACIONAL DE APRENDIZAJE

Plazoleta La Previsora Calle 57 No. 8-69 - www.sena.edu.co - A.A. 53329 - Fax 546 15 51 — PBX: 546 15 00 Bogota- D.C. Colombia

www.sena.edu.co
SENA, de clase mundial

257



é">— -

. {'né__ Férmula SE N‘A‘.E??ssm
SENA

N

De clase mundial

12.3.1.3 Cumplimiento del reglamento.

12.3.1.4 Competencia (capacidades) del equipo técnico.
12.3.1.5 Metodologia de trabajo.

12.4 Prueba de duracién (Puntaje: 500)

12.4.1 Se recorrera una distancia de 50km con todos los vehiculos en un
circuito determinado. El piloto serd el piloto designado por cada
equipo y todos los vehiculos correran al mismo tiempo.

12.4.2 Los vehiculos deberan realizar el recorrido satisfactoriamente y el
puntaje se otorgara teniendo en cuenta el tiempo que cada vehiculo
haya utilizado para completar el recorrido, otorgando el mayor
puntaje al menor tiempo y a los demas proporcionalmente.

12.4.3 Cualquier comportamiento determinado inseguro por los
comisionados de la carrera sera causal de descalificacion
inmediata e inapelable del equipo.
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LETRA

CANTIDAD

ELEMENTO

1

ARO DELANTERO

ARO TRASERO

RIOSTRE ARO TRASERO

RIOSTRE ARO DELANTERO

MIEMBRO LATERAL SUPERIOR

MIEMBRO LATERAL INTERMEDIO

Q|—~|o|a|o|T

NININININ =

MIEMBRO LATERAL INFERIOR

UNIVERSIDAD INDUSTRIAL DE

SANTANDER
NOMBRES
DIBUJADO  FABIAN ENRIQUE GONZALEZ ESTEBAN 07-11-13
DIBUJADO  LUIS MIGUEL PICON JAIMES 07-11-13
REVISADO  ISNARDO GONZALEZ JAIMES 13-11-13
MATERIAL: ACERO DE FUSELAJE AISI 4130

SALVO INDICACION CONTRARIA
COTAS EN MILIMETROS
ANGULOS EN GRADOS

TITULO: JAULA ANTIVUELCO DEL MONOPLAZA FSO2e

ESCALA:1:9

ESCUELA DE INGENIERIA
MECANICA

PLANO GENERAL

JA-00-00

A4
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TEM | canT DESCRIPCION _H.:wa_,,__o:co
1 1 1SO PIPE 38.10 X 1.80 1746
2 1 1SO PIPE 38.10 X 1.80 1284
3 2 1SO PIPE 38.10 X 1.80 853
4 2 1SO PIPE 38.10 X 1.80 ko2
5 2 1SO PIPE 38.10 X 1.80 510
6 2 1SO PIPE 38.10 X 1.80 394
7 2 1SO PIPE 38.10 X 1.80 358
8 2 1SO PIPE 38.10 X 1.80 408
9 2 1SO PIPE 38.10 X 1.80 32
10 | 2 1SO PIPE 38.10 X 1.80 33
n ] 2 1SO PIPE 38.10 X 1.80 250
12 | 2 1SO PIPE 38.10 X 1.80 828
EN ISO PIPE 310X 1.80 pos | UNIVERSIDAD INDUSTRIAL DE
14 1 ISO PIPE 38.10 X 1.80 420 | SANTANDER
15 | 1 1SO PIPE 38.10 X 1.80 874
16 | 2 1SO PIPE 25.40 X 1.27 b75 N ONERES
17 | 1 | IS0 RECTANGULAR TUBE 25.40X25.40X1.27 [406 IS0 AR ENGGUE GO B TERRN
18 | 1 | 1ISO RECTANGULAR TUBE 2540X25.40X1.27 [134 .
19 1| 1ISO RECTANGULAR TUBE 25.40X25.40X1.27 |564 | DIBUJADO | LUIS MIGUEL PICON JAIMES
20 | 1 1SO PIPE 38.10 X 1.80 560 REVISADO  ISNARDO GONZALEZ JAIMES
2t | 2 ISOPIPE 38:10:X:1.60 p10 MATERIAL: ACERO DE FUSELAJE AIS| 4130
2 | 1 1SO PIPE 38.10 X 1.80 k3s
23 1 1SO PIPE 38.10 X 1.80 076 ” O N IR
24 | 1 1SO PIPE 38.10 X 1.80 560 , ANGULOS EN GRADOS

14-11-13
14-11-13
15-11-13

ESCUELA DE INGENIERIA
MECANICA

ESCALA:1:9

PLANO TUBERIA

JA-00-01

TITULO: JAULA ANTIVUELCO DEL MONOPLAZA FSO2e

A4
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PARTE TRASERA

PARTE DELANTERA

JAULA DE SEGURIDAD

UNIVERSIDAD INDUSTRIAL DE ESCUELA DE INGENIERIA

SANTANDER MECANICA
NOMBRES
| TITULO: CHASIS DEL MONOPLAZA FSO2e
DIBUJADO  FABIAN ENRIQUE GONZALEZ ESTEBAN 07-11-13
DIBUJADO  LUIS MIGUEL PICON JAIMES 07-11-13
REVISADO  ISNARDO GONZALEZ JAIMES 13-11-13
MATERIAL: ACERO DE FUSELAJE AIS| 4130 PLANO GENERAL A4
SALVO INDICACION CONTRARIA o
COTAS EN MILIMETROS

ANGULOS EN GRADOS ESCALA:1:10 CH-00-00
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CANT DESCRIPCION
50 PIPE 38.10 X 1.80
: 50 PIPE 25.40 X 1.27 508
2| ISO RECTANGULAR TUBE 25.40X25.40X1.27 | 828 ESCUELA DE INGENIERIA
1SO RECTANGULAR TUBE 25.40X25.40X1.27 | 250 C2_<m_u~mWU>p_w_.%ﬂUUrmW4m_>_u DE MECANICA
2| ISO RECTANGULAR TUBE 25.40X25.40X1.27 | 375
ISO RECTANGULAR TUBE 25.40X25.40X1.27 | 250
ISO RECTANGULAR TUBE 25.40X25.40X1.27 | 421 NOMBRES
1ISO RECTANGULAR TUBE 25.40X25.40X1.27 425 TITULO: CHASIS DEL MONOPLAZA FSO2e
O PIPE 25.40 X 1.27 251 | DIBUJADO  FABIAN ENRIQUE GONZALEZ ESTEBAN 14-11-13 PARTE DELANTERA
: O PIPE 25.40 X 1.27 467
O PIEE S5 A0 XA o7 490 DIBUJADO  LUIS MIGUEL PICON JAIMES 14-11-13
O PIPE 25.40 X 1.27 524  REVISADO  ISNARDO GONZALEZ JAIMES 15-11-13
SO PIPE 25.40 X 1.27 244
ISO RECTANGULAR TUBE 25.40X25.40X1.27 59 :
: LOULAR TUBE 25402 1o MATERIAL: ACERO DE FUSELAJE AIS| 4130 PLANO TUBERIA A4
“mm WHWm : m.kmm 27 mw%q SALVO INDICACION CONTRARIA
2 E 25.40 X 1.27 COTAS EN MILIMETROS
: ISO PIPE 25.40 X 1.27 158 ANGULOS EN GRADOS ESCALA:1:8 CH-00-01

263



ITEM

LONGITUD
NO. | CANT DESCRIPCION {mmi
43 4 1SO PIPE 38.10 X 1.80 95
44 2 1SO PIPE 38.10 X 1.80 490
45 1SO PIPE 38.10 X 1.80 750
46 2 1SO PIPE 25.40 X 1.27 490
47 1SO PIPE 25.40 X 1.27 491
48 1SO PIPE 25.40 X 1.27 759
49 ISO PIPE 25.40 X 1.27 574
50 1SO PIPE 25.40 X 1.27 287
1SO PIPE 25.40 X 1.27 287
52 1SO PIPE 25.40 X 1.27 750
5 2 1SO PIPE 25.40 X 1.27 75
54 z 1SO PIPE 38.10 X 1.80 300

5 4 SO PIPE 25.40 X 1.27 300 |

6 4 1SO RECTANGULAR TUBE 25.40X25.40X1.27 58 |
57 p 1SO RECTANGULAR TUBE 25.40X25.40X1.27 25
58 p SO PIPE 25.40 X 1.27 601
59 4 1ISO RECTANGULAR TUBE 25.40X25.40X1.27 590
60 1SO RECTANGULAR TUBE 25.40X25.40X1.27 3
6 p SO PIPE 25.40 X 1.27 3
62 2 O PIPE 25.40 X 1.27 620
6 2 O PIPE 25.40 X 1.27 06
64 1 SO PIPE 25.40 X 1.27 849
65 2 | 1SO RECTANGULAR TUBE 25.40X25.40X1.27 620
66 1 1SO PIPE 25.40 X 1.27 627
67 4| 1SO RECTANGULAR TUBE 25.40X25.40X1.27 100

UNIVERSIDAD INDUSTRIAL DE
SANTANDER
NOMBRES
DIBUJADO  FABIAN ENRIQUE GONZALEZ ESTEBAN
DIBUJADO  LUIS MIGUEL PICON JAIMES
REVISADO  ISNARDO GONZALEZ JAIMES

MATERIAL: ACERO DE FUSELAJE AISI 4130

SALVO INDICACION CONTRARIA
COTAS EN MILIMETROS
ANGULOS EN GRADOS

14-11-13
14-11-13
15-11-13

ESCUELA DE INGENIERIA

MECANICA
TITULO: CHASIS DEL MONOPLAZA FSO2¢
PARTE TRASERA
PLANO TUBERIA A4
ESCALA1:8 CH-00-02

264



|
! !

v 1 !
i 1
400
560 -
750
UNIVERSIDAD INDUSTRIAL DE
SANTANDER
NOMBRES
DIBUJADO FABIAN ENRIQUE GONZALEZ ESTEBAN 07-11-13
DIBUJADO  LUIS MIGUEL PICON JAIMES 07-11-13
REVISADO  ISNARDO GONZALEZ JAIMES 13-11-13
MATERIAL: ACERO DE FUSELAJE AISI 4130

SALVO INDICACION CONTRARIA
COTAS EN MILIMETROS
ANGULOS EN GRADOS

106 117 240 300 425 475 3511

.

ESCUELA DE INGENIERIA

MECANICA

TITULO: CHASIS DEL MONOPLAZA FSO2e

ESCALA:1:8

PLANO FRONTAL A4

CH-01-01
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DETALLE A
ESCALA1:8

DETALLE B
ESCALA1:8

2755

2325

2225

s
LTI T T It =1

B =400

UNIVERSIDAD INDUSTRIAL DE

SANTANDER
NOMBRES
DIBUJADO  FABIAN ENRIQUE GONZALEZ ESTEBAN
DIBUJADO  LUIS MIGUEL PICON JAIMES

REVISADO  ISNARDO GONZALEZ JAIMES

MATERIAL: ACERO DE FUSELAJE AISI 4130

SALVO INDICACION CONTRARIA
COTAS EN MILIMETROS
ANGULOS EN GRADOS

07-11-13
07-11-13
13-11-13

1480

825

568

219

245

ESCUELA DE INGENIERIA
MECANICA

TITULO: CHASIS DEL MONOPLAZA FSO2e

ESCALA:1:16

PLANO SUPERIOR A4

CH-01-02
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DETALLE A
ESCALA1:4

610

300

240

DETALLE B
ESCALA1:4

UNIVERSIDAD INDUSTRIAL DE

SANTANDER

NOMBRES
DIBUJADO  FABIAN ENRIQUE GONZALEZ ESTEBAN
DIBUJADO  LUIS MIGUEL PICON JAIMES
REVISADO  ISNARDO GONZALEZ JAIMES
MATERIAL: ACERO DE FUSELAJE AISI 4130
SALVO INDICACION CONTRARIA

COTAS EN MILIMETROS
ANGULOS EN GRADOS

117

ESCUELA DE INGENIERIA

MECANICA
TITULO: CHASIS DEL MONOPLAZA FSO2e
07-11-13
07-11-13
13-11-13

PLANO POSTERIOR A4

ESCALA:1:8 CH-01-03

267



780 o
300 L
p ! M . A
373 ——
= 425 |
| 825
1480
e 1675 !
2165
2265
2490
- 2580 -—
2755
UNIVERSIDAD INDUSTRIAL DE ESCUELA DE INGENIERIA
SANTANDER MECANICA
NOMBRES
TITULO: CHASIS DEL MONOPLAZA FSO2e
DIBUJADO  FABIAN ENRIQUE GONZALEZ ESTEBAN 07-11-13
DIBUJADO LUIS MIGUEL PICON JAIMES 07-11-13
REVISADO  ISNARDO GONZALEZ JAIMES 13-11-13
MATERIAL: ACERO DE FUSELAJE AISI 4130 1r>zo r>._.mm>_l A4
CH-01-04

SALVO INDICACION CONTRARIA
COTAS EN MILIMETROS
ANGULOS EN GRADOS

DETALLE A
ESCALA 1:8

ESCALA:1:16
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DETALLE A
ESCALA 1:8

—

DETALLE B
ESCALA 1:8

MATERIAL:

ACERO DE FUSELAJE AISI 4130

SALVO INDICACION CONTRARIA
COTAS EN MILIMETROS
ANGULOS EN GRADOS

560
L ! ~— 425 —~]
825
- 1475 -
= 2421 -
2649
i 2755 =
UNIVERSIDAD INDUSTRIAL DE ESCUELA DE INGENIERIA
SANTANDER MECANICA
NOMBRES
TITULO: CHASIS DEL MONOPLAZA FSO2e
DIBUJADO  FABIAN ENRIQUE GONZALEZ ESTEBAN 07-11-13
DIBUJADO  LUIS MIGUEL PICON JAIMES 07-11-13
REVISADO  ISNARDO GONZALEZ JAIMES 13-11-13

PLANO INFERIOR A4

ESCALA:1:16 CH-01-05
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COLD DRAWN SEAMLESS ASI 4130 AIRFRAME TUBING

AMS-T-6736
UNS G41300

This material was intended to be used in the as received or near as received condition.
A cold worked, burnished surface finish is a prerequisite. Material is Aircraft Quality.

ANALYSIS
C Mn P (Max.) S (Max.) Si Cr Mo
.27/.33 .40/.60 .025 .025 .20/.35 .80/1.10 15/.25

APPLICATIONS — This material is commonly used for aircraft frames, race cars,
ultra-lights, racing bicycles and other sport uses where strength combined with
ductility for bending (Condition N.) is required.

MECHANICAL PROPERTIES (psi)

Tensile Strength (psi) Yield Strength (psi) Elongation

Condition N*

Up to .035 incl. 95,000 min. 75,000 min. 10% min.
Over .035 to .187 incl. 95,000 min. 75,000 min. 12% min.
Over .187 90,000 min. 70,000 min. 15% min.
Condition A 95.000 max.

Condition HT-125 125,000 min. 100,000 min. 12% min.
Condition HT-150 150,000 min. 135,000 min. 10% min.
Condition HT-180 180,000 min. 165,000 min. 8% min.

*Condition N requires normalize or stress relieve at mills option.
MACHINABILITY — This grade has a machinability rating of 78% of 1212.

WELDABILITY — This grade is weldable using most processes when proper pre
and post heating techniques are used.

HARDENING — This grade (Conditions A and N) can be hardened by heating to
1600°-1700° F and water quenching followed by tempering at 800°-1300° F to
the required hardness.

4130 AIRFRAME TUBING
AMS-T-6736 — CONDITION N

0.D. Wall  Weight 0.D.  Wall  Weight OD.  Wall  Weight 0D.  Wall  Weight
(Inches)  Thick-  Per (Inches) Thick-  Per (Inches) Thick-  Per (Inches) Thick-  Per
ness Foot | ness Foot ness Foot | ness Foot

18 035 .0336 @ /e 028 1226 | 96 035 1974 | Ya 028 2159

316 .022  .0390 .035 .1506 .049 2690 .035 2673

.028 .0478 .042 1776 .058 .3128 .049 .3668

.035 .0572 .049 2036 .065 .3457 .058 4287

.049 0727 .058 .2354 .083 4255 .065 4755

14 .028 .0664 .065 .2589 .095 4748 072 5214

035 .0804 072 2814 109 5285 083 .5913

049 .1052 083 .3147 120 5677 095 .6646

058 .1189 088 .3289 134 6140 120 .8074

065 .1284 095 .3480 156 .6781 134 8816

.072 1369 120 4075 219  .8034 156 .9897

5116 .028 .0852 129 4257 5/g 028 1785 188  1.128

.035 .1039 134 4351 035 2205 219 1.242

049 1382 2 .028 1411 042 2615 250 1.335

.058 .1580 .035 1738 049 3014 | e 065 .5193

065 1722 .049 2360 .058 .3512 083 .6471

075 .1906 058 .2738 .065 .3888 095 7285

083 .2039 065 .3020 .083 4805 109 .8195

095 2212 .083 .3696 .095 5377 120 .8881

38 .028 .1038 .095 4109 20 6472 | Is .028 .2533

032 1172 109 4552 125 6675 .035 .3140

035 1271 120 4870 133 6989 049 4323

049 1706 131 .5163 156 7814 058 .5061

.058 .1964 134 5238 188 8774 065 .5623

.065 .2152 156 5731 16 .049 3344 .083 7021

083 .2588 183 .6196 .065 4325 095 .7914

090 .2739 188 .6264 .083 5363 120 .9676

095 .2841 095 6017 156  1.198

109 .3097 120 .7279 188 1.379

120 .3268 156 .8864 219 1534

188  1.004 250 1.669
Sec. K Page 114
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4130 AIRCRAFT AIRFRAME ROUND TUBING (CONTINUED)
CONDITION N

0.D. Wall

(Inches)  Thick-

ness
56 120
1 .028
.035
.049
.058
.065
.083
.095
109
120
134
.156
.188
219
.250
1116 .095
120
.188
.281
1158 .035
.049
.058
.065
.083
.095
120
156
.188
219
.250
.281
313
13416 .065
.083
120
.188
1 .035
.049
.058
.065
.083
.095
120
134
156
.188
219
.250
313
375
1516  .095
.188

Sec. K

Weight |

Per
Foot

1.048
.2907
.3607
4977
.5835
6491
8129
9182
1.037
1.128
1.239
1.406
1.630
1.827
2.003
.9821
1.209
1.757
2.347
4074
5631
6609
.7359
9237
1.045
1.288
1.614
1.881
2119
2.336
2.533
2.714
7796
9795
1369
2.008
4542
6285
7384
8226
1.034
1.172
1.448
1.597
1.823
2132
2411
2.670
3.132
3.504
1.236
2.259

AMS-T-6736

0.D.

(Inches)  Thick-

13/8

17he
112

1916

15/8

13/a

Wall

ness

.035
.049
.058
.065
.083
.095
120
.156
188
219
.250
313
375
219
.028
.035
.049
.058
.065
.072
.083
.095
120
.156
188
219
.250
156
188
.049
.058
.065
.083
.095
120
156
188
219
.250
313
375
438
.049
.058
.065
.083
.095
120
156
188
219
.250
313

Weight
Per
Foot

.5009
.6939
.8158
.9094
1.145
1.299
1.608
2.031
2.383
2.704
3.004
3.550
4.005
2.851
4402
.5476
.7593
.8932
.9962
1.098
1.256
1.426
1.769
2.239
2.634
2.996
3.338
2.344
2.761
.8248
9707
1.083
1.367
1.652
1.929
2.447
2.885
3.289
3.671
4.386
5.006
5.553
.8902
1.048
1.170
1.478
1.679
2.089
2.656
3.136
3.581
4.005
4.804

0.D.

(Inches) Thick-

17l8

21/8

21/a

25/16
23/8

212

Wall

ness

.035
.049
.058
.065
.083
.095
120
.156
.188
.250
313
.035
.049
.058
.065
.083
.095
120
134
.156
.188
.250
313
.065
.156
.188
.250
313
375
.065
.083
.095
120
134
.156
188
219
.250
375
.156
188
.250
375
.049
.058
.065
.083
.095
120
134
.156

Weight
Per
Foot

6878
.9556
1.126
1.257
1.589
1.806
2.249
2.864
3.387
4.339
5.222
.7345
1.021
1.203
1.343
1.699
1.933
2.409
2.670
3.072
3.638
4.673
5.639
1.430
3.281
3.889
5.006
6.057
7.009
1.517
1.921
2.186
2.730
3.028
3.489
4.140
4.750
5.340
7.762
3.697
4.391
5.674
8.010
1.283
1.513
1.690
2143
2.440
3.050
3.386
3.905
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0.D.
(Inches)

212
(Cont.)

25/
2304

27l

31fs
31a

338

312

3518
334

414
412
43/
5304

Wall
Thick-
ness

188
219
.250
313
375
.500
.250
.065
.083
.095
120
134
.156
188
.250
375
.058
.058
.065
.083
.095
120
156
.188
.250
375
313
125
188
.250
375
438
.500
188
313
.095
120
188
.250
313
375
.250
.500
188
.250
.500
1.000
.188
.500
.500
.500

Weight
Per
Foot

4.642
5.3356
6.008
7.311
8.511
10.68
6.341
1.864
2.364
2.694
3.371
3.744
4.322
5.144
6.675
9.512
1.745
1.822
2.037
2.586
2.947
3.791
4.738
5.646
7.343
10.51
9.400
4.172
6.148
8.010
11.51
13.15
14.69
6.399
10.24
3.455
4.332
6.650
8.678
10.65
13.02
9.345
17.36
7.654
10.01
18.69
32.04
8.156
21.36
22.70
28.04
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4130 SQUARE TUBING

AMS-T-6736 CONDITION N

Outside Wall Weight Outside Wall Weight
Dimensions Thickness Per Foot Dimensions Thickness Per Foot
3/8 x 3/8 .049 2172 T8 x /8 .035 .3998
12 x1/2 .035 2213 .049 .5504
.065 .3845 1x1 .035 4593
5/8 x 5/8 .035 .2808 .049 .6337
.049 .3670 .083 1.035
.058 4472 A25 1.488
.065 4950 114 x 11/4 .065 1.048
3/4 x 3/4 .035 .3403 13/8 x 13/8 .058 1.039
.049 4671 112 x 11/2 .065 1.163
.058 .5454 125 2.338
.065 .6055
4130 AIRCRAFT RECTANGULAR TUBING
AMST-6736 CONDITION N
Outside Wall Weight Outside Wall Weight
Dimensions Thickness Per Foot Dimensions Thickness Per Foot
1x 12 .049 4671 13/4 x 1 .065 1.158
.065 .6055 2x 112 .049 1.134
11/2 x 3/4 .049 .7170
CDS 4130 STREAMLINE TUBE
CONDITION N AMS-T-6736
SIZE WALL WT/FT
1.012 MAJOR X .428 MINOR X .035 WALL .2680#/FT
1.180 MAJOR X .500 MINOR X .035 WALL 3140#/FT
1.349 MAJOR X .571 MINOR X .049 WALL 3610#/FT
1.685 MAJOR X .714 MINOR X .049 WALL .6290#/FT
2.023 MAJOR X .857 MINOR X .049 WALL T593#/FT
2.023 MAJOR X 1.429 MINOR X .049 WALL 1.2830#/FT
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INFORME AREA DE SOLDADURA

CONSTRUCCION DE CHASIS FSO2e
PROYECTO:

FORSSA ORIENTe

CENTRO INDUSTRIAL DE MANTENIMIENTO INTEGRAL
2013

% INTRODUCCION

El siguiente informe técnico, abordara las diferentes actividades desarrolladas
durante el disefio y construccién de la jaula antivuelco y la fabricacion de cada una
de las diferentes piezas 0 accesorios que tuvieron que ser soldadas.

El objetivo principal de este informe es dar a conocer las normas, cddigos,
estandares y especificaciones técnicas de los materiales, procesos y los
elementos de proteccidon personal utilizados en la fabricacion de la jaula
antivuelco.

% SELECCION DEL MATERIAL:

Teniendo en cuenta el reglamento técnico y la recomendacion emitida por la
comision reglamentaria, donde nos dice que: “el uso del material se restringe a un
acero entre el siguiente rango: AISI SAE 1008-7020” se determins utilizar material
con la especificacion: AISI /SAE 1020.

AISI: (American Iron and Steel Institute) Instituto Americano del Hierro y el Acero
SAE :(Society of Automotive Engineers) Sociedad de Ingenieros Automotores
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CARACTERISTICAS DEL MATERIAL AISI /SAE 4130

e Esun acero de baja aleacion

e Su composicion quimica le permite entregar un mejor desempefio en sus
propiedades mecanicas, soldabilidad y maquinabilidad.

e F&cil de ser soldado por los procedimientos mas comunes entregando
resultados de una excelente calidad, el tipo de soldadura a usar depende
del servicio, disefio y medidas requeridas.

e Tiene una fuerza excelente al cociente de peso

< SELECCION DEL PROCESO DE SOLDADURA:

El proceso de soldadura que se seleccioné fue el GTAW (Soldadura por Arco con
Electrodo de Tungsteno y Proteccion Gaseosa). Este proceso de soldadura se
encuentra avalado por el Cédigo Estructural AWS D1.3

CARACTERISTICAS DEL PROCESO DE SOLDADURA GTAW:

e La caracteristica mas importante de GTAW, es que el calor se concentra y
no se expande, es decir su zona ZAC (Zona Afectada por el Calor) es
reducida evitando la distorsion del material.

e La proteccién del arco y del metal se hace a través del uso de un gas inerte.

e Capacidad para operar con amperajes muy bajos.

e Produce soldaduras de excelente calidad y excelente apariencia visual.

e EIl proceso es muy limpio y no hay que remover escoria luego de la
soldadura.

< SELECCION DEL ELECTRODO:

El electrodo de tungsteno seleccionado se realiz6 de conformidad con el cédigo
estructural AWS D1.3 cuya especificacion es AWS A5.12 y su clasificacion segun
la AWS es EWTh-2

< SELECCION DEL MATERIAL DE APORTE:

El material de aporte se seleccion6 de acuerdo al proceso de soldadura y de
conformidad con el codigo estructural AWS D1.3, y cuya especificacion técnica es
AWS Ab5.18, equivalente a la Norma Técnica Colombiana 2632, y su clasificacion
segun la AWS es ER-80S-D2
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< DISENOS DE CONEXIONES SOLDADAS:

Los diferentes trazos y cortes para realizar las uniones soldadas tubulares y no
tubulares se realizaron de conformidad al codigo estructural AWS D1.3

% CONTROL DE CALIDAD DE LAS SOLDADURAS APLICADAS:

Para la calificacion del control de calidad de las soldaduras aplicadas se
seleccionaron dos métodos de ensayos no destructivos (END) y se acogio de
conformidad con la especificacion ANSI / AWS B1.10 equivalente a la Norma
Técnica Colombiana 2120 (Guia para la inspeccion de Soldadura mediante END)

-Inspeccién Visual: La inspeccién visual se realizd de conformidad con la
especificacidon ANSI/ AWS B 1.11 (Inspeccion Visual de Soldaduras)
Las soldaduras inspeccionadas cumplieron con los siguientes requisitos y
paradmetros:

e Las soldaduras estaban libres de grietas

e Las soldaduras estaban libres de poros.

¢ No presentaron defectos de socavacion.

e Elrefuerzo de la soldadura no excedié los 3 mm

e Se realizé fusion total en las diferentes conexiones o uniones soldadas.

-Liqguidos Penetrantes  (PT): Este ensayo no destructivo se realiz6 de
conformidad con la norma ASTM E -1220, Tipo IlI, Método C, removibles con
solvente.

Con este tipo de analisis buscamos discontinuidades y defectos superficiales y
grietas en las soldaduras aplicadas y en la zona afectada por el calor.

Después de realizar los andlisis a las diferentes juntas soldadas se observé que
cumplieron con los criterios de aceptacién, segun el cédigo estructural AWS D1.3

< PRACTICAS DE SEGURIDAD:

La seguridad es lo mas importante en todo trabajo de soldadura, es por ello que
tomamos como referencia y aplicamos en los procesos de soldadura la norma
ANSI / ASCZz49.1 “Safety in Welding and Cutting” “Segquridad en Soldadura y
Corte”. Este documento describe y destaca todas las practicas sequras que deben
tener los operarios de soldadura y corte.
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Anexo D. Calculos suspension y cédigo
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Vehicle Dynamics for Racing Games

By Ted Zuvich
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Introduction

Vehicle dynamics is concerned with the movement of vehicles. In general, the
movements of interest are braking, acceleration, and cornering. The forces imposed on the
vehicle by the tires, gravity, and aerodynamics determine its behavior during these conditions.
The vehicle and its components are studied to determine the vehicle’s response to the forces
produced during operation. This paper discusses methods that can be used to develop a
realistic vehicle dynamics model for use in a racing simulation.

EquationsofMotion

Vehicle dynamic behavior is described by three deceptively simple equations that
govern lateral force, longitudinal force, and yaw moment:

F, Ma,

X

Fy May
I

X XX X

Equations through make it possible to develop a highly accurate simulation of a
vehicle’s motion. However, in order to provide useful information, you must take great care to
accurately define the lateral and longitudinal forces. In order to discuss the forces, we must
first define a standard coordinate system.

CoordinateSystems

Work in vehicle dynamics uses both world-fixed and vehicle-fixed coordinate systems.
It is often necessary to use matrix transformation methods to convert back and forth between
the two systems. In any vehicle dynamics simulation, there are some calculations that are
better carried out in a particular coordinate system. See Figure 1, the SAE standard vehicle
axis system. The vehicle fixed coordinate system is right-hand orthogonal, originates at the
CG, and travels with the vehicle. We will use this standard coordinate system to describe the
forces on the vehicle.

Yaw K
r Longitudinal

CG  Roll

Y
Lateral l '
Vertical

z

Figure 1 SAE Vehicle Axis System
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SummaryofForces

Figure 2 depicts the significant forces acting on a vehicle. Subsequent sections will
provide further details about these forces.

Figure 2 Significant Forces Acting on a Vehicle

W is the weight of the vehicle acting at its CG. On a grade, it may have a cosine
component perpendicular to the road and a sine component parallel to the road.

If the vehicle is accelerating along the road, it is convenient to represent the effect by an
equivalent inertial force known as a “d’Alembert force,” denoted as W/gay acting at the CG
opposite to the direction of the acceleration.

The tires will experience a normal force denoted by W and W..

Tractive forces Fx and Fy, and/or rolling resistance forces Ry and R, may act in the
ground plane at the tire contact patch.

Steering forces Fy and Fy act in the ground plane at the tire contact patch.

Da is the aerodynamic force acting on the vehicle, usually represented as acting at a
point above the ground indicated by the height ha.

Most of these forces do not act at the center of rotation for the vehicle, and thus create
moments.

StaticLoadDistribution

Static loads are the basis for determining the dynamic behavior of the vehicle, so this is
an important first step in the analysis of vehicle forces.
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s

Figure 3 Static Load Distribution on Level Ground

r

A stationary vehicle on level ground has the load distribution shown in Figure 3. In this
case, load distribution is strictly a function of vehicle geometry, and can be determined by
summing the moments around the contact point A, leading to equations and :

¢

L

b

W —

L
where:

W, front axle normal force

W, rear axle normal force

b longitudinal distance from CG to front axle
¢ longitudinal distance from CG to rear axle
L wheelbase

Example: a 1970 Chevelle (m =1765kg, L =2.84 m, b =1.22 m, c = 1.62 m) is sitting

on level ground. The load on the front axle is Wi = 1765(1.62/2.84) = 1007 kg. The load on
the rear axle is W,s = 1765(1.22/2.84) = 758 kg.
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ety

Figure 4 depicts the effect of a bank angle on the load distribution. A bank causes the
load on the interior (lower) tires to increase, while the load on the exterior (upper) tires

decreases. The formulas for the change in load (using the small angle approximation) on the
tires are:

| W, Wan
2 t

) W, Wah
2 t

where:

h height of CG above ground

bank angle, in radians
t track width

W, axle load

Example: a 1970 Chevelle (h=0.6 m,t=1.52 m) sits on a bankedroad ( =3 ). In
this case, Wy = (1007/2) — 1007(0.6/1.52)(3 /180) = 483 kg.

The effect of gradients is very similar to the effect to the effect of a bank angle. In this
case, the lower tires become more heavily loaded. Refer to equations and :

h
w, wo wl
L L
w, w2 wh
L L

where:

gradient angle, in radians
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Example: a 1970 Chevelle sits on an incline( =5 ), pointing uphill. In this case, Wi =
1007 — 1765(0.6/2.84)(5 /180) = 974 kg and W,s = 758 + 1765(0.6/2.84)(5 /180) = 791 kg.

The small angle approximation is useful for bank ( ) or gradient ( ) angles of up to 10 or

20 degrees. After that, it becomes necessary to derive equations including all sine and cosine
terms.

DynamicLoadTransfer

In dynamic conditions, load can transfer to the front wheels (during braking), the rear
wheels (during acceleration), and side to side (during cornering). Determining the axle loads
under arbitrary conditions is an important step in the analysis of acceleration, braking, and
cornering because the axle loads determine the tractive and steering forces available at each
wheel, affecting acceleration, braking performance, and maximum speed.

The governing equations for acceleration and deceleration are:

w, Sw "W,
L Lg
A EW —hWA
L Lg
where:

W, front axle load
W_  rear axle load

r

Equations and work for both acceleration and deceleration provided you keep the sign
of the acceleration (Ay) straight.

Example: a 1970 Chevelle accelerates at 6 m/s? (a mild acceleration given the vehicle’s
capabilities). The front axle load is then W; = 1007 — (0.6)(1765)(5)/(2.84)(9.81) = 817 kg.
Likewise the rear axle load is then W, = 758 + (0.6)(1765)(5)/(2.84)(9.81) = 948 kg.

The governing equation for lateral load transfer is:

Fo, F, 2 F 2Fh I/t 2K It

zZl z

where:
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lateral force F, F,

tread (track width)

Fy

h, roll center height
t

K roll stiffness of the suspension K, K

r

roll angle of the body

Equation has two components. The 2F/h,/t component acts because of acceleration
and instantaneously affects the load distribution. The 2K /t term depends on the roll angle of
the vehicle; naturally the body take some time t to complete its rolling motion. To be
completely accurate, this rolling motion must be integrated over time, taking into account the |
(roll axis) inertial properties of the vehicle.

The roll angle ( ) of the body is given by:

WhV?/ Rg
K, K., Wh

r

where:

h, Roll axis to vertical CG distance
R Radius of turn

The roll rate is usually in the range of 3 to 7 degrees/g on passenger cars. Sports cars
are often in the 1 to 2 degrees/g range.

AccelerationPerformance

As power delivered to the wheels increases, acceleration eventually becomes limited
either power or traction. In power limited acceleration, the vehicle reaches its peak
acceleration because the engine cannot deliver any more power. In traction limited
acceleration, the engine can and does deliver more power, but vehicle acceleration is limited
because the tires cannot transmit any more driving force to the ground. Equation gives the
maximum transmittable force:

FFF

X z

where is the coefficient of friction between the tire and the road. Note that depends on
many factors, including load and velocity. If Fx exceeds this limit, the tire slips excessively and
enters dynamic friction, where the coefficient of friction dramatically decreases, i.e., it breaks
traction.

The acceleration of the vehicle (and therefore the longitudinal forces on the tires) at a
given point can be determined via equation :
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w W N

M M a ——a <= R D, Wsin
g r
where:
M Mass of the vehicle W /g
M, Equivalent mass of the rotating components
a, Longitudinal acceleration

R, Rolling resistance forces
D, Aerodynamic drag force
T. engine torque at a given rpm (from dynamometer data)
N; combined ratio of the transmission and final drive

« combined efficiency of the transmission and final drive
I radius of the tire

Engine torque is measured at a steady speed on a dynamometer; thus, the actual
torque delivered to the drivetrain is reduced by the amount required to accelerate the inertia of
the rotating components (as well as any accessory loads). The combination of the two masses
in the above equation is an “effective mass,” which accounts for the rotational inertia of the
drivetrain components. The ratio of (M+M;)/M is the “mass factor.” The mass factor depends
on the operating gear. Representative numbers are often estimated using equation [1],
although they can also be calculated from the basic inertial properties of the components.

Mass Factor 1 0.04N, N;

In this complete form of the acceleration equation , there is no explicit solution. All
terms except the grade term must be evaluated at speed. Fortunately, this is relatively easy to
do with a spreadsheet, and we can easily evaluate the tractive force term on the right.

Example: consider the following plot of tractive force and total drag (rolling resistance

plus aerodynamic drag) for a 1970 Chevelle. Note that the tractive force and total drag
intersect at about 54 m/s (120 mph), which represents a theoretical top speed for the vehicle.
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Tractive Force Diagram
6000 |
5000
1st Gear
= 4000
= 2nd Gear
& 3000 - » ——3rd Gear
£ 2000 I Y
o / —— Total Drag
1000 M
0
0 20 40 60 80
Velocity [m/s]

Figure 5 Tractive Force Diagram for 1970 Chevelle

Acceleration performance is also limited by other factors, such as suspension geometry,
the drivetrain, and lateral load transfer caused by engine torque.

BrakingPerformance

The general equation for braking performance is:

W :
Ma —D, F, F, R, D, Wsin
g
where:

M Mass of the vehicle W /g

D, Linear deceleration

F, Front axle braking force

F. Rear axle braking force

R, Rolling resistance forces

D, Aerodynamic drag force

Uphill grade

Braking causes the vehicle to decelerate, which causes load to transfer to the front of
the vehicle. This is why brake pads are usually larger and heavier on the front of a vehicle. If
they were not, the brakes would wear out too fast. Braking is usually limited by friction, just
like acceleration performance.

The torque produced by the brake generates a braking force at the ground to decelerate
the wheels and driveline components. Then:
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where:

r Rolling radius of the tires
|, Rotational inertia of the wheels and driveline components

w

Rotational deceleration of the wheels

w

As long as the wheels are rolling, the braking forces can be predicted using . However,
the brake force can only increase to the limit of the friction coupling between the tire and road.
The friction coupling depends on some small amount of slip occurring between the tire and the
road. Various deformation processes cause braking force and slip to be coexistent. Slip of the
tire is defined as:

. V r
Slip —
P V
where:

V  Vehicle forward velocity
Tire rotational speed (rad/sec)

Brake force (expressed as a coefficient F./F) for a dry surface is shown as a function of
slip in Figure 6.

Braking Coefficient Versus Slip

peak coefficient

S 0.8 -

o

5 0.6 -

o

% 0.4 - minimum coefficient
c

=

S 0.2 1

m

O T T T T
0 20 40 60 80 100

Wheel Slip (%)

Figure 6 Braking Coefficient versus Slip

The brake coefficient increases up to about 10 or 20%, establishing the maximum
braking force that can be obtained from the particular tire-road combination. This peak
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coefficient is denoted by ,. At higher slip the coefficient diminishes, reaching its minimum
value at 100% slip (wheel fully locked) and denoted by .

Tire-road friction also varies with velocity, inflation pressure, road surface, and load.

Tracking wheel slip adds a great deal of realism to the simulation of braking. However,
it requires careful tracking and integration of the wheel angular velocity and braking forces.

EnvironmentalForces

Braking and acceleration forces are applied by the vehicle; there are two primary
environmental forces operating on a vehicle: aerodynamic loads and tire friction (rolling
resistance).

The aerodynamic effect familiar to most people is aerodynamic drag, which is given by:
F, 0.5 C,AV?

where:

air density
C, drag coefficient
A frontal area of the vehicle
V  velocity

Cq is usually determined by wind tunnel tests, although there are methods of estimating
it from coast-down tests. Drag is strongly influenced by vehicle yaw ( ). If the vehicle is
yawing relative to the direction of the airflow around the vehicle, airflow separation will occur
on the downward side. This causes an increase in the drag coefficient. Normally this increase
is limited to 5 to 10% on passenger cars, but can be much larger on trucks.

Crosswinds can also produce large lateral aerodynamic forces. Crosswind components
in a game are generally unsatisfactory for the user without some sort of force feedback
indicating the direction and strength of the crosswind. Without the force feedback, the user
gets frustrated by seemingly arbitrary changes of direction in the vehicle.

The pressure differential from the top to the bottom of the vehicle causes a lift force, just

as airflow over a wing provides lift for an airplane. In the case of a vehicle, however, this is
bad because it reduces the load forces on the tires, leading to a loss of control.

L, 0.5 V°CA

where:
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C, aerodynamic lift coefficient

Example: consider a 1970 Chevelle operating at 100 mph (44.7 m/s). A=2.2m? =
1.3 kg/m?, C_ = 0.5, The lift force is 1428 N. The total load on the vehicle is around 17 kN, so
even with this conservative estimate for C., the car just lost about 8% of its loading.

At zero wind angle, lift coefficients normally fall in the range of 0.3 to 0.5 for modern
passenger cars, but under crosswind conditions this can increase dramatically. All sorts of
devices are used to reduce the lift forces, or even provide negative lift (i.e., a push downward).

Rolling resistance is caused by the tire’s resistance to deformation, scrubbing losses in
the contact patch, tire slip, and air drag on the tire, among other things. Unlike aerodynamic
forces, rolling resistance becomes effective as soon as the tire starts rotating. Aerodynamic
loads only become equal to rolling resistance at 50-60 mph for modern passenger cars. The
basic equation for rolling resistance is:

R, fW

X

where:

f  rolling resistance coefficient

It generally suffices to use the vehicle’s static weight in equation . Taking account of the
vehicle’s dynamic load changes vastly increases the complication of the calculation without a
significant increase in accuracy, which you can verify with a spreadsheet.

Important factors affecting the coefficient of rolling resistance include tire type (radial
versus bias ply), temperature, inflation pressure, material, design, slip, velocity, and load.
Because of these many inter-related factors, it is virtually impossible to develop a method of
considering all these variables. However, there are several good, empirical estimates. Once
estimate such treats velocity as the significant variable, and provides linear speed
dependence:

f 0.011 V/100)

:
where:

V  speedin mph

There are several other ways to estimate the coefficient of rolling resistance, as
discussed in references [1] and [4]. These books also present methods of taking some of the

other effects into account, including tables of coefficients and relationships for different types of
tires. Itis possible to develop models that take most of the factors into account [1].
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TireForcesandMoments

Determining the cornering forces is probably the most difficult task in defining the forces
acting on the vehicle. When the wheels are steered at some angle, , they develop lateral
forces that turn (yaw) the vehicle. Getting an accurate model of these forces is a complex
task.

In high speed cornering, the tires must develop lateral forces, and will experience lateral
slip as they roll. The lateral force (denoted F,) is called the cornering force. Slip angle ( ) is
the angle between the tire’s direction of heading and the direction of travel. At a given tire load,
the cornering force grows with slip angle as shown in Figure 7.

0.9
0.8
0.1
0.6
0.5
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0.3
0.2

—o—FN=033

—u— FN=0.96
FN=0.78
FN=1

Normalized Lateral Force

0 ¢
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Slip Angle [deg]

Figure 7 Normalized Lateral Force Versus Slip Angle for a Bias Ply Tire
At low slip angles, the relationship is linear; hence, the cornering force is given by:

F, C

y

where C is the cornering stiffness, and is defined as the slope of the curve for F, versus
at =0.

This linear representation only holds true out to about 5 degrees, which is generally
insufficient for use in a game, where the user will spend a great deal of time performing
extreme (high slip angle) maneuvers. To simulate these conditions, it is necessary to develop
accurate methods to calculate lateral force as a function of slip angle and load. Tire lateral
forces developed from slip angle and camber angle are also influenced by inflation pressure,
aspect ratio, and rim size.

In most cases, the following equations for slip angles suffice. Reference [3] discusses
several nonlinear models.
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The angle is known as the sideslip angle. It is the angle between the longitudinal axis
and the actual direction of travel. Sideslip angle is determined by:

<

tan' =

Vv

z

Determining the slip angle (and hence the lateral force exerted by the tire) is then a
matter of having accurate information on the tire load, steering wheel angle, and angular
velocity of the vehicle.

The inclination of a wheel outward from the body of the vehicle is known as the camber
angle. Camber on a wheel produces an additional lateral force known as “camber thrust.”
Camber angle produces much less lateral force than slip angle. About 4 to 6 degrees of
camber are required to produce the same lateral force as 1 degree of slip angle on a bias-ply
tire. Camber stiffness on radial tires is generally much lower than on bias-ply tires; hence as
much as 10 or 15 degrees is required on a radial. Camber thrust is additive to the cornering
force from slip angle.

Modeling the lateral force versus slip angle curves is a delicate task. Third order
polynomials work well, but require a different set of coefficients for each load region in order to
develop the necessary accuracy. Pacejka magic formulas [3] are a method of curve fitting
lateral force versus load and slip angle, using either eleven or seventeen coefficients.
Typically, these coefficients have to be derived from tire data (reference [2] is a good source)
using constrained nonlinear optimization or genetic algorithm techniques. Pacejka magic
formulas are very accurate, but are mathematically tricky and computationally expensive to
implement.

In addition to lateral forces, tires also generate an aligning moment when operating at a
slip angle. Aligning moment arises because the lateral force does not actually act directly on
the normal axis of the tire; it acts at some small distance p behind the central point of the tire,
which of course causes a moment. In most cases, the aligning moment always acts to oppose
the moments developed by the lateral forces, thus acting to stabilize the yaw (spin) of the
vehicle. In extreme slip angle conditions, however, the aligning moment can become negative,
thus adding to the other moments and destabilizing the vehicle. Aligning moment is also a
function of load. See Figure 8, which depicts aligning moment versus slip angle for a bias ply
tire.
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Figure 8 Normalized Aligning Moment Versus Slip Angle for a Bias Ply Tire

A “traction circle” is a graphical representation of the friction limits and forces on the tire.
The traction circle is often actually a traction ellipse, because friction coefficients are often
different in the lateral ( ,) and longitudinal ( ) directions. The friction limit of the tire is
determined by F;; therefore, the tire can exert lateral force, brake force, or a combination of
the two, in positive or negative directions. However, in no case can the vector total of the
forces exceed the friction limit. This is why it’s critical to correctly calculate the dynamic load
on the tire. Figure 9 depicts an example traction circle depicting force vectors for braking [A],

cornering [B], and combined acceleration and cornering [C].

Example Traction Circle
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Theoretically, the tire only needs to be just wide enough to provide contact at one point.
The reason why wider tires provide better traction is that the coefficient of friction is a
theoretical limit, dependent upon good contact and a variety of factors. The wider the tire, the
more likely that the tire will have good contact and approach its theoretical maximum. With

Figure 9 Example Traction Circle
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very soft tires, the rubber actually deforms into the cracks and ridges of the driving surface,
providing a further “friction” effect.

CorneringPerformance

When discussing cornering, there are two regimes of interest: low speed cornering and
high speed cornering. In low speed cornering (parking lot speeds), a kinematic bicycle model
generally suffices. This is not a region of extreme maneuvers, and we are not generally very
interested in the (lateral) forces and moments on the vehicle. In a game, just about any way
that you want to handle this region of steering is fine.

In the high speed cornering regime, equation describes how the steering angle ( ) must
be changed with the radius of the turn, or the lateral acceleration, V4/(gR).

180L W W,V
R C, C, gR

r

This is often written in shorthand as follows:

180 L
iR Kay

where:

K Understeer gradient (deg/qg)
a, Lateral acceleration (g)

The term [W¢/C {— W,/C ] determines the magnitude and direction of the steering input
required to maintain the turn. It has two terms, each of which is the ratio of the axle load to the
cornering stiffness of the tires. This is called the “understeer gradient,” denoted by the symbol
K. Three possibilities for the value of K exist:

1) Neutral Steer:  W,/C, W,/C, K O i

r

In this case, the balance of the vehicle is such that the force of the lateral acceleration
at the CG causes an identical increase in slip angle at both front and rear wheels. No change
in steering angle is required as the speed varies (in a constant radius turn).

2) Understeer: w,/C, W, /C, K O

f r
In a constant radius turn, the front wheels slip sideways more than the rear wheels.

Thus, to develop the required lateral force to maintain the turn, the front wheels must be
steered at a greater angle.
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3) Oversteer: w, /C, WI/C K O . )

The lateral acceleration causes the slip on the rear wheels to increase more than at the
front. The outward drift on the rear wheels causes the front wheels to turn inwards, thus
diminishing the radius of the turn, which increases the lateral acceleration. The process
continues in a feedback loop unless the steering angle is reduced in order to maintain the
radius of the turn.

These definitions provide a quantitative measure of the meaning of oversteer and
understeer, and a way to calculate it. You can influence understeer and oversteer behavior by
changing the weight balance of the vehicle, adjusting suspension stiffness, adjusting camber
geometry, and modifying the tires. You can quantify the car’s steering behavior in your game
and tune it to operate the way you want to.

The suspension obviously affects the cornering behavior, since it influence the load on
the tires. Possible factors include the roll moment distribution, camber change and geometry,
roll steer, compliance steer, and various tractive force effects.

SummaryofForcesandMoments

Once you have determined all of the forces exerted by (and acting upon) the vehicle,
calculating the response is simply a matter of adding up all the forces. In the lateral direction,
the tire lateral forces are the only contribution. In the longitudinal direction, care must be taken
to sum all aerodynamic loads, rolling resistance loads, and acceleration and braking forces.
These forces can be summed and equations and used to determine the accelerations acting
on the vehicle. The accelerations must be integrated over time to determine vehicle velocity
and position.

The yaw rate (angular velocity) of the vehicle can be determined from equation , taking
care to include all the relevant tire forces. Manipulating the equation produces the following
eqguation for angular acceleration:

—

L F, L F

xf Xr a
2

b F. ¢ F

z yf yr E

1
IZZ
The vehicle also has angular acceleration and velocity in the x (roll) and y (pitch)

directions, and these can be determined in a similar fashion.

The equation for angular acceleration can be integrated over time to determine the
angular velocity.

Conclusions
To accurately simulate the operation of a vehicle, you must have knowledge of the
various forces acting on the vehicle. These include static and dynamic loads, acceleration and

braking forces, steering forces, aerodynamic loads, and rolling resistance. Knowledge of these

294



loads provides a means to model cornering performance through the
integration of the equations of motion.

These are simple methods taken from the field of vehicle dynamics, which
can be easily used in modern driving games. With today’s personal computers,
there is no longer a need to rely on abstract, simplified models of vehicle
dynamics. The full simulation of the vehicle’s behavior is possible.
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ANEXO CODIGOS
Las cargas fueron calculadas asi:
Las tijeras son rotuladas en sus extremos, por ende se supone la carga longitudinal en un solo

plano.
Por geometria de la suspension calculamos las cargas en las barras.

Ejemplo:
Suspensién delantera (rueda izquierda)

17.51mm

— Fts
ﬂ 5.52 degrees

s i
2 Pb i
- Y P 23.17 degrees |
. <a Fti

=

5

. Fx y
Fy
35.175mm

El codigo EES que soporta el andlisis es el siguiente:

oa = 0 [Degrees]
B = 552 [Degrees]
p = 23.17 [Degrees]

Sumatoria de Fuerzas en X

—Fx + Ftj - cos (o) + Fig - cos (B) + Py - cos (p)

I}
o

Sumatoria de Fuerzas en Y
Fy — Fg - sin(a) + Fis - sin(B) — Pp - sin(p) = 0O

Sumatoria De Fuerzas en O

— 250 - Fis - cos (B) — 1751 - Fs - sin (B) — Fx - 1791 + 35175 - F, = 0
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@Parametric Table =10l x|
Table 1 |
1 2 3 4 5

1’3 Fy Fy Fi Fis Py

i [N] [N] [N] [N] [N]
Run 1 7503 2202 8525 -5055 4361
Run 2 -312.6 31.01 -663 2278 134.5
Run 3 9092 2668 10332 -6125 5283
Run 4 -378.8 37.58 -803.5 276.1 163
Run 5 5910 1735 6714 -3981 3436
Run 6 -246.3 19.89 -51 178.9 94.28

Calculamos las cargas en los puntos de anclaje con el siguiente cédigo:
Ejemplo: Aceleracion Tren delantero al momento de tomar una curva hacia la derecha

Fanclajel

- sin(0) =

Friera =
I:anclajel
2+ vi 2
) x1
Xl = —
R2
. yl
yli = _R2
) z1
zi = ——
R2

+

z1

2 - R1

I:anclajez

2

- COs (9) + Fanclajez

- sin (o)
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) x2
i = —
R2
N 7
2= me
) 2
22 = —
R2
Fxanclajer = x1i - Fanclaje1
Fyanclser = VYli * Fanclaje1
Fzanclajer = z1i - Fanclaje1
Fxanclaje2 = X2 - Fanclaje2
Fyanclaje2 = y2i - Fanclaje2
Fzanclaje2 = z2i - Fanclaje2

Teniendo como entradas, la fuerza en la tijera y datos de geometria como se muestra en la
siguiente tabla:

Ak EL EL L ES ES L 55

18.46 18.46 -459.8 -65.2 155 -459.8 -65.2 -155 -7629
18.46 18.46 459.8 -65.2 185 459.8 -55.2 -155 32186
13.26 13.26 -459.8 415 107 -459 8 415 107 12038
13.26 13.26 4598 415 107 4598 415 107 -824 3
Obteniendo los resultados en los anclajes:
10 11 12 13 14 15 e
annclaje1 F'_.ran claje annclaje1 ann claje2 F'_.ranclajez ann claje2
T 535.6 1273 T 5356 .. 1273
1592 -22 58 53.67 169.2 -22 58 -53.67
-6000 541.5 1396 -6000 5415 1396
-410.8 -37.08 -95.61 -410.8 -37.08 -35.61

Las fuerzas presentes en las barras de suspension se transmitieron a los puntos
de anclaje del chasis, obteniendo un conjunto de fuerzas para los tres casos a
evaluar al momento de tomar una curva como se muestra en la Tabla TAL.
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TABLA tal: Fuerzas en los anclajes de tijeras suspension curva a la derecha

Tijera Delantera Superiar izquierda 2585 213 2518 GEs T 2641 2540 2472 676 5
Tijera Delantera Superiar derecha 1165 178 -11.35 30 86 119 114.5 -11.58 -30.49
Tijera Delantera Inferior izquierda 438 4778 5232 1065 41 -42493 -6.327 -1094
Tijera Delantera Infericr derecha -139.4 -128.8 DaBaT 28 -M4E -313.8 D492 8542
Tijera Trazera Superior izquierda M6 J208 4549 -1081 -H16 3208 454 3 1081
TiiE'[EI Traszera Superior derecha 1241 1353 1919 45 63 1421 1353 1913 45 83
Tijera Trazera Inferior izquierda 5253 50% 430 1186 5253 -G0S 460 1186
Tijera Trazeralnferior derecha -35T 5 -156.6 -32.19 8295 -367.5 -356.6 -312.13 429

Tijera Delantera Superiar izquierda 3133 | 167 | 3051 ire i 3200 J0TH NT | 17
Tijera Delantera Superior derecha 1412 1227 -13.75 ira 1243 1387 -14.05 -35 95
Tijera Delantera Inferior izquierda 5285 5124 -7.553 1250 5370 -5202 -T G6E -1331
Tijera Delantera Inferior derecha -111.3 -338.5 0.5874 -100.4 4176 -1 & 0.5963 135
Tijera Trasera Superior izquierda -2871 2640 3744 890 2811 2640 3744 B0
Tijera Trazera Superior derecha 1186 1114 -15.73 37.55 1186 1114 -15.79 -37 55
Tijera Trazera Inferior izquisrda £33 <4134 L a6 4373 4154 ras 976
Tijera Trazeralnferior derecha -3025 -2935 -26 49 6813 -302 5 -293 5 -2 48 &83
% £ 21 == 23 24 = =
Fancas! E] Francieie! E] Fyamchie! EI F, . EI F j F EI F, 1E‘ Fy

Tijera Delantera Superiar izquierda -203% 2058 198 3 530 3 -20E0 2000 2026 532 8§
Tijera Delantera Superiar derecha 91.51 92.49 8912 2423 93.47 B389 -3.103 23,94
Tijera Delantera Inferior izquierda 3437 3330 4 503 838 5 3490 3381 4 933 gEs
Tijera Delantera Inferior derecha -261.6 -253.4 03736 -£53.82 2656 -25T7.3 03732 6584
Tiie[a Trazera Superig[ izquierda 2021 Jrr 5356 1273 4071 Irrr 53356 1273
Tijera Trazera Superior derecha 169.5 159.2 -22.58 53.67 169.5 1592 -22 58 5367
Tijera Trazera Inferior izquierda 6184 5000 5415 1396 6184 5000 5415 1396
Tijera Trazera Inferior derecha 434 4108 -3T.08 9561 A¥3 4 -410.8 -37.08 49561

Fuente: Autores
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Anexo E. Elementos finitos y ANSYS
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3. METODOS NUMERICOS. EL M.E.F. Y ‘ANSYS’

3.1. INTRODUCCION

Trataremos en este tema de introducir lo mas clara y brevemente posible nuevas
herramientas que utilizaremos para la resoluciéon de los casos mencionados en el
planteamiento de los objetivos del proyecto, que se identifican con cada uno de los
tipos de inestabilidad presentados en el tema anterior.

En concreto se estableceran y desarrollaran las bases sobre las que se sustenta
el Método de los Elementos Finitos (MEF), asi como los aspectos fundamentales del
software comercial ANSYS en lo que respecta al tratamiento de los problemas de
inestabilidad; relacionandose ambos bloques debido a que el MEF es el método de
célculo empleado en la resolucién de problemas modelados mediante ANSYS.

3.2. EL METODO DE LOS ELEMENTOS FINITOS

El Método de los Elementos Finitos, presentado brevemente en el Tema 1, ha
adquirido una gran importancia en la soluciéon de problemas ingenieriles, fisicos, etc.,
ya que permite resolver casos que hasta hace poco tiempo eran practicamente
imposibles de resolver por métodos matematicos tradicionales, lo cual obligaba a
realizar prototipos, ensayarlos y perfeccionarlos de forma iterativa, con el consiguiente
coste tanto econémico como en tiempo de desarrollo que ello supone.

El MEF permite realizar un modelo matematico de célculo del sistema real, mas
facil y “econémico” de modificar que un prototipo. Sin embargo no deja de ser un
meétodo aproximado de calculo, que proporciona la solucidon exacta Unicamente en
determinados puntos discretos (nodos). Los prototipos, por lo tanto, siguen siendo
necesarios, pero en menor nimero, ya que el primero que realicemos (en base a la
aplicacion del MEF) puede acercarse bastante mas al disefio 6ptimo.

3.2.1. CONCEPTOS GENERALES DEL METODO

La idea general del método de los elementos finitos es la division de un continuo en un
conjunto de pequerios elementos interconectados por una serie de puntos llamados
nodos. Las ecuaciones que rigen el comportamiento del continuo regiran también el
del elemento. De esta forma se consigue pasar de un sistema continuo (infinitos
grados de libertad), gobernado por una ecuacion diferencial o un sistema de
ecuaciones diferenciales, a un sistema con un niumero de grados de libertad finito cuyo
comportamiento se modela por un sistema de ecuaciones, lineales o no.

—
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62 Proyecto Fin de Carrera Métodos numéricos. EI M.E.F. y ‘Ansys’

En cualquier sistema a analizar podemos distinguir entre:

. Dominio: Espacio geométrico donde se = A
va a analizar el sistema. contomo

. Condiciones de contorno: Variables ﬁ)f/ e
conocidas y que condicionan el cambio - J
del sistema (cargas, desplazamientos, / — _

temperaturas, voltaje, ...)

. Incognitas. Variables del sistema que \
deseamos conocer después de que las -
condiciones de contorno han actuado
sobre el sistema: desplazamientos, Figura 3.1. Sistema continuo
tensiones, temperaturas, ...

condiciones de contorno

Para solucionar el problema, el método de los elementos finitos supone el
dominio discretizado en subdominios denominados elementos. ElI dominio se divide
mediante puntos (en el caso lineal), mediante lineas (en el caso bidimensional) o
superficies (en el tridimensional) imaginarias, de forma que el dominio total en estudio
se aproxime mediante el conjunto de porciones (elementos) en que se subdivide.

Los elementos se definen por un nimero discreto de puntos, llamados nodos,
que conectan entre si los elementos. Sobre estos nodos se materializan las incognitas
fundamentales del problema.

En el caso de elementos estructurales estas incégnitas son los desplazamientos
nodales, ya que a partir de éstos podemos calcular el resto de incégnitas que nos
interesen: tensiones, deformaciones,... A estas incognitas se les denomina grados de
libertad de cada nodo del modelo. Los grados de libertad de un nodo son las variables
que determinan el estado y/o posicion del nodo.

Por ejemplo si el sistema a estudiar es una viga en voladizo con una carga
puntual en el extremo y una distribucion de temperaturas tal y como muestra la figura,

AAANAN
-

elementos

Figura 3.2. Modelo y discretizacion de un sistema continuo

En el caso de la figura, los grados de libertad de cada nodo seran:

. Desplazamiento en direccién x
. Desplazamiento en direccién y
. Giro seglin z
. Temperatura
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El Método de los Elementos Finitos Aplicacion a un continuo elastico 63

El sistema, debido a las condiciones de contorno: empotramiento, fuerza puntual
y temperatura, evoluciona hasta un estado final. En este estado final, conocidos los
valores de los grados de libertad de los nodos del sistema podemos determinar
cualquier otra incégnita deseada: tensiones, deformaciones, etc.

Planteando la ecuacion diferencial que rige el comportamiento del continuo para
el elemento, se llega a férmulas que relacionan el comportamiento en el interior del
mismo con el valor que tomen los grados de libertad nodales. Este paso se realiza por
medio de unas funciones llamadas de interpolacién, ya que éstas ‘interpolan’ el valor
de la variable nodal dentro del elemento.

El problema se formula en forma matricial debido a la facilidad de manipulacién
de las matrices mediante ordenador. Conocidas las matrices que definen el
comportamiento del elemento (en el caso estructural seran las llamadas matrices de
rigidez, amortiguamiento y masa, aunque esta terminologia ha sido aceptada en otros
campos de conocimiento) se ensamblan y se forma un conjunto de ecuaciones
algebraicas, lineales o no, que una vez resueltas nos proporcionan los valores de los
grados de libertad en los nodos del sistema.

3.2.2. APLICACION A UN CONTINUO ELASTICO

A continuaciéon se muestran algunas de las ideas basicas relacionadas con los
fundamentos matematicos del MEF aplicadas al caso estructural.

3.2.2.1. ECUACIONES DE EQUILIBRIO. PRINCIPIO DE LOS TRABAJOS VIRTUALES

Muchos problemas de medios continuos vienen expresados mediante ecuaciones
diferenciales y condiciones de contorno sobre la funcién o funciones incégnita. Ante la
dificultad, y en muchos casos la imposibilidad, de encontrar una solucién cerrada, se
opta por realizar una aproximacion, siendo necesaria la expresion integral del Principio
de los Trabajos Virtuales (PTV).

Se considera un continuo elastico como el de la figura sometido a unas fuerzas
superficiales {t}={t t, t,}" y a unas fuerzas por unidad de volumen {X}={X\ X, X;}", (las
fuerzas por unidad de superficie podrian ser presiones y el peso propio seria una

fuerza por unidad de volumen). El vector desplazamientos lo denotamos por {u}={u v
w}'. Las deformaciones correspondientes a estos desplazamientos son

{€}={Exx Eyy €22 Yoy Vyz Yo}
y las tensiones debidas a estas deformaciones seran {c}={oy 6yy 62, Ty Ty, T}
Las ecuaciones de equilibrio para un elemento diferencial pueden escribirse como
v {o}+{X}=0 (3.1)

donde el vector {X} incluye de forma general las fuerzas de inercia {X} = {X} - pii es
decir, consideramos las fuerzas de inercia como fuerzas por unidad de volumen.
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64 Proyecto Fin de Carrera Métodos numéricos. EI M.E.F. y ‘Ansys’

Multiplicando la ecuacién anterior por una funcién de ponderacion {du} e integrando:
[ fou}" vigjdv+[ fou} {Xldv=0 (3.2)
Utilizando la formula de Green (que no desarrollaremos aqui) se puede escribir:
— |, viou}T {odv + j fou}T {olnids +[ {ou}" {X}dv=0 (3.3)

Si se asocia la funcion de ponderacion {du} con un desplazamiento virtual, el
operador V actuando sobre él sera una deformacién virtual

(08} = v {61} =%((5uiwj +0u;;)

El equilibrio en el contorno exige que se cumpla la relacion {o}{n}={t} y
sustituyendo en la expresion (3.2)

587 ordv + Js u)T {tyds + [, Bu)T {X3dv=0 (3.4)

En la relacion anterior es posible introducir la ley de comportamiento de material
mediante la matriz elastica con las propiedades de éste, [C], de forma que

{o}=[Cl({e}-{eo})+{oo} (3.5)

siendo los vectores {e}' y {o,}" las deformaciones y las tensiones iniciales
respectivamente. Introduciendo la expresiéon (3.5), suponiendo deformaciones y
tensiones iniciales nulas, en la ecuacioén (3.4), obtenemos

[, @87 [Clterdv = |, (BT {thds + |, (BT (£X3-pit)dv (3.6)

que constituye la formulacion del PTV y relaciona el sistema de cargas real de
esfuerzos con el virtual de desplazamientos.

3.2.2.2. FUNCIONES DE INTERPOLACION

Discretizado el continuo, la idea es tomar un conjunto de funciones (funciones de
interpolaciéon o de forma) que definan de manera Unica el campo de desplazamientos
en el elemento en funcién de los desplazamientos en los nodos del mismo. Es decir:

{u(x,y,2)} =[N(x,»,2){U}  siendo {U} el vector con los desplazamientos nodales.

Una vez conocidos los desplazamientos en todos los nodos se determinan las
deformaciones

{¢} = [DKu} @.7)

donde [D] es el operador diferencial que depende del problema en estudio

—
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El Método de los Elementos Finitos Aplicacion a un continuo elastico 65

Sustituyendo el valor del desplazamiento tenemos que

{e} = [DIINKU} = [B{U} (3.8)

donde se obtiene el valor de las deformaciones en funcion de los desplazamientos
nodales.

Sustituyendo la ecuacion anterior en la expresién del PTV (4) tenemos

LB [CUBHUydv + LINI'(1X} — pINH{ U})dv + L[N {1}ds =0 (3.9)
Reordenando esta ecuacién podemos llegar a un sistema de la forma
[M{UM[KKU} = {P} (3.10)
donde se definen:

e Matriz de masa consistente
M] = L,[N]" p[Nav @3.11)
o Matriz de rigidez
K] = L[B]" [C][Bdv (3.12)

e Matriz de cargas nodales consistentes

P} = [N (X dv + [ [N]"{ £} ds (3.13)

La expresion anterior es general y permite determinar las matrices elementales
para cualquier tipo de discretizacion.

3.2.2.3. SINTESIS DE LAS CARACTERISTICAS GLOBALES

Las anteriores matrices se calculan para cada uno de los elementos. Realizando una
transformacion de coordenadas a las denominadas coordenadas unitarias del
elemento, las matrices quedan en funcién de parametros puramente geométricos y se
facilita la integraciéon numérica. Antes de proceder al ensamblaje de todas las
ecuaciones hay querealizar la transformacion a coordenadas globales con el objeto de
tener todas las matrices formuladas respecto al mismo sistema de coordenadas.

Una vez que se dispone de las matrices y vectores elementales en coordenadas
globales su acoplamiento en el sistema puede realizarse segun el llamado método
directo, por el que sumamos en cada posicién nodal la contribucion realizada por los
distintos elementos.

3.2.2.4. IMPOSICION DE LAS CONDICIONES DE CONTORNO. SOLUCION

Antes de obtener la solucién al sistema de ecuaciones planteado es necesario imponer
las condiciones de desplazamientos nodales que sean conocidas. El sistema
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resultante se puede subdividir en dos términos: uno que contenga los desplazamientos
impuestos y otro los incognita. Resolviendo este sistema tendremos la solucion.

Una vez conocidos los desplazamientos nodales es posible calcular otro tipo de
magnitudes (deformaciones, tensiones,...).

3.2.3. ANTES DE REALIZAR UN CALCULO MEDIANTE EL MEF

Conviene observar que la aplicacion manual del MEF sélo es posible (en términos de
tiempos razonables de resolucion) para geometrias sencillas bajo hipétesis de cargas
no demasiado complejas. Por tanto, la forma habitual de abordar este tipo de
problemas consistira en la utilizacion de alguna aplicacién informatica basada en el
calculo por MEF como por ejemplo ANSYS.

Dado que, como ya hemos comentado, el MEF no deja de ser un método
aproximado que facilita la obtencién de la solucion de un problema complejo, es
posible que una mala utilizacion de las herramientas informaticas mencionadas nos
conduzca a una mala aproximacion de la solucién real, y es por ello que antes de
comenzar a resolver un problema mediante cualquier programa de Elementos Finitos
conviene reflexionar sobre una serie de puntos:

¢Qué se pretende con el analisis?

Determinar tensiones, obtener distribuciones de temperatura, ver cémo
evoluciona el sistema, calcular frecuencias y modos propios,... Esta pregunta nos
determinara el tipo de andlisis a realizar.

¢Como va a ser la geometria que vamos a analizar?

Seguramente conocemos la geometria real del problema, pero a la hora de
realizar su analisis deberemos simplificarla al maximo en funcién del objetivo del
andlisis, ya que la mayoria de los detalles son superfluos y lo Unico que conllevan es
un consumo excesivo de tiempo de calculo y de espacio de almacenamiento. Para ello
deberemos buscar posibles simetrias, antisimetrias, axisimetrias del problema,
problemas de tension o deformacién planas, eliminacion de detalles superfluos: radios
de acuerdo, entallas,... Una vez estudiada la geometria podremos decidir el o los tipos
de elementos a utilizar, las caracteristicas de los mismos, asi como las propiedades de
el o los materiales (modulo de elasticidad, conductividad,...) a emplear.

¢Qué condiciones de contorno imponemos sobre el sistema a estudiar?

También seran conocidas, pero deberemos estudiar si son o no importantes o
influyentes en el tipo de andlisis que vamos a realizar (puede darse el caso, por
ejemplo, de que nuestro sistema esté sometido a un cambio brusco de temperatura,
pero que deseemos realizar un analisis modal para conocer sus frecuencias naturales,
en cuyo caso el resultado es independiente de esta condicion). Una vez decididas las
condiciones de contorno hemos de estudiar la forma de aplicarlas, si representan las
condiciones reales del problema, si existe equilibrio (en el caso de que sea un analisis
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estatico),... La imposicién de condiciones de contorno apropiadas es una de las
decisiones mas complejas a la hora de realizar un analisis por Elementos Finitos.

¢Qué resultados esperamos obtener?

Para poder saber si hemos realizado correctamente el analisis o si representa
bien la realidad, deberemos tener una idea de cémo va a responder. Por ejemplo, si
estamos analizando una tuberia sometida a presién interior y los resultados nos
indican que disminuye el radio deberemos pensar que hemos modelado mal el
sistema, bien en la aplicacion de las cargas, en el mallado, etc.

Una vez estudiados estos puntos se estara en disposiciéon de realizar un andlisis por
Elementos Finitos, después del andlisis y a la vista de los resultados conviene repasar
los puntos que se han remarcado.

3.3. NO LINEALIDAD ESTRUCTURAL

El comportamiento no lineal de soélidos puede tomar 2 formas: no linealidad material y
no linealidad geométrica. En lo que a este documento respecta nos interesaremos
unicamente por la no linealidad geométrica fruto de las importantes diferencias
existentes entre la geometria deformada y la indeformada (grandes desplazamientos)
a causa de las inestabilidades analizadas en el Capitulo 2.

Las sustanciales diferencias mencionadas hacen que no sea posible obtener
relaciones lineales entre desplazamientos y deformaciones o plantear el equilibrio
respecto de la posicion indeformada como vimos al analizar el pandeo de Euler.

Dado que es posible que el pandeo y la bifurcacién del equilibrio se produzca
incluso antes de que aparezcan deformaciones finitas sera necesario considerar
efectos no lineales de cara a la obtencion de una solucion lo mas exacta posible.

El calculo no lineal consiste basicamente en un método de resolucion iterativo
que en cada paso se aproxima a la solucion buscada, a partir de la solucién obtenida
en el paso anterior. Es de suponer que cada nueva solucién mejora a la anterior
(convergencia), y el algoritmo de resolucion se dara por terminado cuando se cumpla
una determinada condicion.

Como ya hemos comentado, la solucién se actualiza a partir de la obtenida
anteriormente, lo cual en un problema estructural con grandes desplazamientos
supone que los parametros correspondientes al vector desplazamiento se vayan
modificando en cada paso de carga, con lo que la geometria en una iteracion dada
diferira de la inicial, pudiendo aparecer nuevos esfuerzos provocados por las cargas
aplicadas.

Un ejemplo claro de lo anterior se da para el caso del estudio de placas
sometidas a ciertos estados de cargas y bajo ciertas hipétesis de contorno. Conforme
aumentamos la carga la geometria en iteraciones sucesivas se va asemejando mas a
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la de una lamina por lo que aparecen esfuerzos de membrana “estabilizadores”
imposibles de obtener mediante un analisis lineal.

En consonancia con la nomenclatura empleada en los apartados anteriores, en
un problema no lineal deberemos resolver una serie de ecuaciones algebraicas de la
forma:

[®(w)]=[P]-{K(u)} =0 (3.14)
En el sistema anterior u es el conjunto de parametros de discretizacion

(parametros geométricos en nuestro caso), [P] es un vector independiente de los
parametros, y {K} un vector dependiente de los parametros.

Para obtener respuestas realistas es necesario tener un conocimiento fisico de la
naturaleza del problema y normalmente, utilizar incrementos con pasos pequefos a
partir de soluciones conocidas, principalmente en los casos en los que la curva
carga/desplazamiento presenta bifurcaciones a ciertos niveles de carga.

3.3.1. EL METODO DE NEWTON-RAPHSON
El método de Newton-Raphson es el método de convergencia mas rapido para
solucién de problemas en los que sélo se hace una evaluacion de ® en cada iteracion,

y se incluye en este documento por ser utilizado por ANSYS como herramienta en la
resolucion de problemas no lineales.

El problema general busca una solucién del tipo
[Py ]=[Pu )] =[Phy ] - {K(uyy )} =0 (3.15)
obtenida a partir de una solucién conocida u=u,, [®,]=0, [P]=[P.]

Desarrollando en serie de Taylor el sistema [®] y truncando a partir del segundo
término obtenemos una aproximacion de la solucién de la forma

(@i =D, )]+[agf]] dul, =0 (3.16)

n+l
donde i es un contador que indica el nimero de la iteracién.

Sustituyendo (3.16) en (3.15), la matriz de rigidez tangente vendra dada por:

K} =-22 (3.17)
ou

Resultando la siguiente expresion para las soluciones iterativas:

Kildu, =[®h,] = duj =K} [@),] (3.18)

308



Introduccion a Ansys 69

Una serie de aproximaciones sucesivas nos llevara a la soluciéon buscada en
base a un cierto criterio establecido

i
il oy . i i k
ubfl=ul  +dul, =u+Aul donde Auj=>duy
k=1

El proceso se ilustra en la Figura 3.8 para mayor claridad.
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Figura 3.3. Proceso iterativo de Newton-Raphson

Como puede observarse en la grafica anterior, este método presenta el
inconveniente de requerir el calculo de la matriz de rigidez en cada paso, y la gran
ventaja de proporcionar una velocidad de convergencia cuadratica en la mayoria de
los casos.

En la figura se observan también claramente los “pasos de carga” y los distintos
subpasos que éstos engloban. En las situaciones de interés para el proyecto que nos
ocupa estos subpasos de carga se deberan al incremento paulatino de las cargas que
actuan sobre la estructura, hasta alcanzar un cierto valor establecido o converger a la
solucién deseada en base a un determinado criterio.

3.4. INTRODUCCION A ANSYS

En este apartado se pretende continuar con la presentacion de herramientas que nos
permitan resolver problemas asociados a los fendmenos introducidos en el Capitulo 2;
herramientas que incorporaremos a los desarrollos tedricos incluidos en dicho capitulo.
En concreto realizaremos una aproximacion al programa de célculo ANSYS, el cual,
en base a los métodos numéricos presentados en apartados anteriores, nos permitira
reproducir modelos matematicos de los problemas planteados en el apartado de
Objetivos generales (pag. v).
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Estos problemas esbozados brevemente en la introduccion de este documento
seran descritos con mayor detalle en el Capitulo 4. En dicho capitulo seran ademas
modelados y resueltos mediante ANSYS, buscando asi valorar la aptitud de esta
herramienta para la reproducciéon de fendmenos de inestabilidad, enfocando esta
valoracién desde un punto de vista marcadamente docente.

3.4.1. CARACTERISTICAS GENERALES Y FUENTES DE ERROR

ANSYS es un programa para el calculo computacional basado en el MEF, con
aplicabilidad a una amplia variedad de problemas habituales en la ingenieria.

Este programa cuenta con mas de 100.000 lineas de cddigo que le permiten la
implementacion de analisis estaticos y dinamicos en calculos de estructuras, asi como
en problemas de transferencia de calor, fluidos y electromagnetismo.

Como es habitual en todos los programas para célculo por elementos finitos
ANSYS dispone de tres modulos de trabajo:

* Pre-procesador: Donde se prepara el modelo para el calculo. En él se realizan las
operaciones de:

- Dibujo del modelo, o importacién si se ha generado por medio de un sistema
CAD que genere ficheros compatibles.

- Seleccion del tipo de elemento o elementos a emplear. En funciéon del tipo de
célculos a realizar, estos programas suelen disponer de diferentes tipos de
elementos que son especiales para cada aplicacion. Por ejemplo, suelen tener
elementos especiales para cdlculos de tensiones planas, tensiones 3D,
electrostatica, magnetostatica, elementos de contacto, etc.

- Seleccién de los materiales a emplear, que pueden obtenerse por librerias, o
ser definidos por el usuario. Esto tltimo es comun cuando se emplean materiales
de propiedades no lineales o materiales anisétropos.

- Asignacion de elemento y propiedades de materiales a los diferentes
componentes del modelo.

- Mallado de los componentes del modelo.
- Aplicacioén de las cargas exteriores (puntuales, lineales o superficiales).

- Aplicacién de las condiciones de contorno del modelo.

* Solucion: Es la parte del programa que realiza todo el calculo del MEF y genera las
soluciones. Los pasos que abarca son los siguientes:

- Seleccion del tipo de célculo a realizar, por ejemplo si es un analisis transitorio,
en régimen armonico, estatico, de pandeo, etc.

- Configuracion de los parametros de célculo. Seleccién de intervalos de tiempo,
norma del error, nimero de iteraciones, etc.
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- Inicio del célculo: el programa empieza transfiriendo las cargas al modelo,
genera las matrices de rigidez, realiza la triangulacion de la matriz, resuelve el
sistema de ecuaciones y genera la solucion.

* Post-procesador: es la herramienta que permite la representacion grafica de los
resultados, asi como resultados indirectos que se pueden obtener operando las
soluciones del modelo.

Pese a la potencia computacional aportada por el programa, el factor principal
para conseguir una aceptable aproximacion de los resultados finales con los reales
pasara inevitablemente por la aplicacion de unos conocimientos minimos por parte del
usuario en cuanto a los métodos empleados por el programa, y sobre todo, en cuanto
a las posibles fuente de error, tales como:

1. Numero de elementos utilizados, que debera ser suficiente (pero no excesivo)
para el tipo de problema en cuestion. Un mayor niumero de elementos supone
un mayor coste computacional, asi que deberemos ser conscientes de si el
refinamiento de la malla “merece la pena” en cuanto a “mejora” de la solucion.

2. La geometria del objeto que se deseé analizar, que puede generar errores en
la solucién, debido a que si el mallado realizado no mantiene ciertos
parametros (como los angulos de las aristas o las relaciones de tamafo en las
aristas) dentro de un rango predeterminado, el método puede fallar en un
punto, lo cual afecta a la convergencia del sistema.

3. Debido a la utilizaciéon de un rango discreto en cuanto a las propiedades de la
materia, se debe aumentar la cantidad de puntos en el mallado del objeto en
los puntos en que el gradiente de la propiedad analizada sea muy grande para
obtener resultados mas precisos.

4. El tipo de elemento, asi como algunas propiedades son ingresadas de forma
manual por el usuario, lo cual genera errores de tipo humano en la utilizacién
de ANSYS, para los que el programa no generara alerta alguna. Se hace
conveniente por ello la validacién de la soluciéon mediante comparacion de ésta
con la obtenida por aplicacion del mismo analisis a un modelo mas sencillo.

El siguiente esquema resume el proceso a seguir en la utilizacién de cualquier
tipo de programa de calculo basado en el MEF como el que nos ocupa en este caso.

FEM Solucién

VERIFICACION
(Error numérico)
VALIDACION

(Error de simulacién: discretizacion y formulacion)

Figura 3.4. Esquema de calculo basado en el MEF
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3.4.2. ANALISIS DE PANDEO. ANALISIS LINEAL vs. NO LINEAL

El moédulo de Solucién de ANSYS anteriormente introducido permite, entre otras
posibilidades, realizar un ‘Andlisis de Pandeo’ (Buckling Analysis) de la estructura,
mediante el cual podremos determinar, para un sistema con una geometria concreta y
bajo un determinado régimen de carga y condiciones de contorno, los valores de las
cargas para los cuales la estructura se vuelve inestable, asi como el modo en el que
dicha inestabilidad se manifestara (modos de pandeo).

Una vez seleccionado el ‘Analisis de Pandeo’, ANSYS permite elegir entre 2
posibilidades: ejecutar un analisis LINEAL (Eigenvalue) o uno NO LINEAL (analisis
estatico con consideracion de grandes desplazamientos — NLGEOM, on).

Como ya se razon6 en el capitulo anterior, estos andlisis pueden arrojar
resultados muy diferentes en determinados casos de geometria y carga, por lo que
intentaremos esbozar a continuacion las principales diferencias entre uno y otro.

3.4.2.2. ANALISIS LINEAL DEL PANDEO

La ejecucion de un analisis lineal de pandeo establece un valor de la carga de pandeo
basado en las teorias clasicas planteadas en el Capitulo 2, aplicadas a una estructura
lineal y elastica, y por tanto, determina los puntos de bifurcacion del equilibrio,
resolviendo un problema de autovalores, que proporciona los factores de pandeo (\)
para las cargas (todas, incluidas las gravitacionales) definidas sobre el modelo:

([Kol*+ A[Kc])-{@}={0} (3.19)

Para este tipo de andlisis, las imperfecciones y las “no linealidades” no pueden
ser tenidas en cuenta, los cual conduce en ocasiones a resultados “ideales” del lado
de la “inseguridad” respecto a la situacion real.

3.4.2.1. ANALISIS NO LINEAL DEL PANDEO

Es el que ofrece una aproximacion mas exacta al comportamiento real, utilizando para
ello un analisis estatico no lineal, que como ya sabemos consiste en el incremento
gradual de la carga hasta alcanzar un cierto valor definido.

La ejecucion de un analisis no lineal nos permitira incluir determinados aspectos
tales como imperfecciones iniciales o grandes desplazamientos. Ademas, mediante el
andlisis no lineal, serd posible realizar un seguimiento del comportamiento de la
estructura una vez alcanzado el pandeo, en el caso de que la aparicion de la
inestabilidad no suponga el fin de la capacidad de resistir carga por parte de la
estructura (ej: abolladura en placas o snap trough (ver Figura 4.2)).

La inclusiéon de las imperfecciones anteriormente mencionadas dara lugar a un
valor de la carga critica inferior al previsto mediante el analisis lineal, tal y como se
aprecia en la Figura 3.5. Estas y otras figuras mostradas en sucesivos apartados han
sido obtenidas directamente de la “Ayuda” del propio programa [31], cuya consulta se
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recomienda de cara a ampliar los conceptos aqui tratados, asi como otros mas
basicos pero igualmente necesarios a la hora de ejecutar los analisis deseados.

. . F Bifurcation
F Snap-through buckling _.__S—pmm
Limit load (from
/ nonlinear
‘\ buckling)
| /

(a) (b)

Figura 3.5. Analisis No Lineal (a) y Lineal (b) de un mismo problema

Como se observa en la figura, el andlisis no lineal arroja un valor de la carga
critica que se encuentra por debajo del determinado por el analisis lineal (Fig. 3.5.(b)),
que relaciona la aparicion de la inestabilidad con el punto de bifurcacién tedrico.

3.4.3. ASPECTOS FUNDAMENTALES DEL ANALISIS NO LINEAL

El andlisis no lineal en ANSYS consiste en la ejecucién de un andlisis estatico con el
comando [NLGEOM,on] activado, que permite los grandes desplazamientos hasta
alcanzar la carga critica, o una carga maxima previamente establecida.

ANSYS emplea una aproximacion mediante el método de Newton-Raphson para
la resolucion del problema no lineal, lo cual justifica el desarrollo del mismo en el
capitulo anterior.

Como se aprecia en la Figura 3.6, el proceso iterativo requiere de unos pasos de
carga (que pueden dividirse a su vez en subpasos), que permitan la convergencia de
la solucion hasta el entorno de un valor esperado.

Dado que, como hemos comentado, el andlisis lineal del pandeo arroja un valor
de la carga critica que usualmente excede al calculado mediante el analisis no lineal,
es recomendable que con vistas a definir el valor maximo para el paso de carga, se
realice un analisis lineal previo (eigenvalue analysis). En el Apartado 3.3 se recogia la
necesidad que los incrementos de carga sean lo suficientemente pequefios para una
correcta convergencia de la solucién.

ANSYS permite al usuario introducir manualmente criterios tales como los
correspondientes a los incrementos de carga, pero también admite la posibilidad (por
defecto) de la determinacion automatica de los pasos de carga (load stepping) con
objeto de prevenir problemas de convergencia.

Otro tipo de problemas de convergencia pueden darse en casos en los que el
sistema bajo estudio alcance un punto de inestabilidad que lo conduzca a una nueva

—
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posicién de equilibrio (snap trough (ver Figura 4.2)). Para estas situaciones es
conveniente activar un esquema iterativo diferente al recogido por la Figura 3.8
denominado arc-length method; esquema que se recoge en la siguiente figura.

F F
Spherical arc
P, //
Faz P r:,
P, P, Converged solutions
) ry - The reference arc-length radius
Converged solutions .
tz, t3 - Subsequent arc-length radii

I u

Figura 3.6. Método arc-length vs. método de Newton-Raphson

En cualquier caso, la no convergencia de la solucion, no implica necesariamente
que se haya alcanzado la maxima capacidad de carga del sistema tal y como muestra
la Figura 3.5, sino que puede ser debida a inestabilidades numéricas que podrian
solucionarse mediante un refinamiento del modelo.

Un dltimo aspecto a tener en cuenta sera el comportamiento de las cargas
durante la deformacion de la estructura. Determinadas cargas como las fuerzas
concentradas o las fuerzas de inercia conservaran la misma direccion de aplicacion
que tenian al inicio del analisis, pero otras como las cargas de presién se actualizaran
al mismo tiempo que lo hace la geometria del modelo, manteniéndose siempre
perpendicular a la superficie de aplicacion. Estos y otros aspectos deberan ser tenidos
en cuenta a la hora de modelar.

3.4.4. ALGUNAS FAMILIAS DE ELEMENTOS

Una familia de elementos engloba a un cierto tipo de elementos con caracteristicas
comunes, tales como:

e Geometria (elementos bidimensionales, tridimensionales, planos,...).

e Numero de nodos (afecta al numero de puntos para los cuales se realizara la
aproximacion exacta de la solucién, y por tanto a las funciones de forma que
aproximaran los valores de la misma en el resto del sistema continuo).

e Grados de libertad de los nodos.

e etc.

Trataremos de describir brevemente en este apartado las caracteristicas
fundamentales de los elementos que se han utilizado para el modelado de los
fendmenos, con objeto de justificar dicha utilizacion.

Es uno de los objetivos de este proyecto la comprobacion de la sensibilidad de
los resultados ante la utilizacion de uno u otro elemento de entre los que componen
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una serie o familia, por lo que se dejard para mas adelante la discusién sobre cual de
los elementos descritos a continuacion resulta mas adecuado para cada uno de los
fendmenos a simular.

3.4.4.1. ELEMENTOS “BEAM”

Los elementos BEAM son elementos uniaxiales que pueden estar sometidos a tension,
compresion y flexion. De entre todos ellos nos interesaremos en concreto por los tipos
BEAM3 y BEAM4 muy utilizados en estructuras de barras, y por la serie 180 que
incluye los tipos BEAM188 y BEAM189. Estos ultimos incluyen los efectos de la
deformacion por cortante y de rigidizacion por tensién, y como ya veremos son muy
apropiados para analizar estructuras en las que aparezcan fenémenos de inestabilidad
lateral o por torsién (como en el caso de pandeo lateral que corresponde con uno de
los modelos reproducidos para este proyecto).

3.4.4.1.1. BEAM3 Y BEAM4

El elemento BEAM3 tiene tres
grados de libertad en cada nodo:
traslaciones en las direcciones X e Y
y rotaciéon alrededor del eje Z. La
Figura 3.7 muestra la geometria y
sistema coordenado del elemento. La
comprension del sistema coordenado
resulta fundamental a la hora de
aplicar cargas distribuidas (presiones)
sobre los elementos; las presiones .
normales positivas actuan hacia el Figura 3.7. Elemento BEAM3

elemento, de la forma indicada por los nimeros encerrados en circulo en dicha figura.

El elemento requiere de la definicion del area transversal, el momento de inercia
del area (fundamental si existe flexion), la altura de la seccién transversal y una
deformacion inicial (si existe).

El elemento BEAM4 es
similar al elemento BEAMS3,

pero se utliza en analisis z /0
tridimensionales. Tiene seis Vv \' 2
grados de libertad en cada
nodo: tres traslaciones y tres
rotaciones. El elemento puede
definirse con dos nodos (al
igual que el elemento BEAM3)
o con tres nodos; en este caso,
el tercer nodo se usa para
orientar la seccion transversal
del elemento en el espacio, e
aunque esta misma tarea Figura 3.8. Elemento BEAM4

(Si &l nodo K es omitido y
[ =0° el eje ¥ del elemento es
paralelo al plano global X-Y)

TS T4T8
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puede llevarse a cabo indicando un angulo de orientacién (8) en sus constantes
reales. Las cargas del elemento se definen segun las direcciones indicadas en la
Figura 4.5.

Para usar el elemento se deben definir su area transversal, los momentos de
inercia alrededor de los tres ejes, el espesor de la seccion en las direcciones Y y Z (en
coordenadas del elemento), la deformacion inicial (si existe) y las constantes de
deflexion por cortante (ShearY y ShearZ) si se desea tener en cuenta este efecto.

3.4.4.1.2. SERIE180: BEAM188 Y BEAM189

El elemento BEAM188 es apropiado
para analizar estructuras esbeltas o
moderadamente delgadas, basandose en
la teoria de Timoshenko para vigas. Los
efectos de la deformacién tangencial se
incluyen en este tipo de elemento.

El BEAM188 es un elemento 3-D
lineal o cuadratico (2 6 3 nodos, estando el
3° destinado a orientar el elemento) como
se muestra en la Figura 4.6; con 6 6 7
grados de libertad en cada nodo,
dependiendo del valor que asignemos al argumento de entrada KEYOPT(1). Cuando
KEYOPT(1)=0 (por defecto) tendremos 6 grados de libertad en cada nodo (tres
traslaciones y tres rotaciones segun los ejes X,Y y Z); para KEYOPT(1)=1 se activa un
séptimo grado de libertad que tienen en cuenta el alabeo del elemento (y por tanto de
la estructura).

Figura 3.9. Elemento BEAM188

El elemento también incluye efectos de rigidizaciéon por tensiéon al ejecutar un
analisis con [NLGEOM,on], es decir, cuando ejecutamos un andlisis no lineal.

Todas estas caracteristicas lo convierten en un elemento idéneo para modelar
en casos en los que resulte previsible la aparicion de problemas de estabilidad
lateral, torsional o por flexion, como ocurre en el 2° de los casos planteados en el
apartado introductorio de este proyecto

El elemento BEAM 189 es muy
parecido al BEAM188, con la unica
diferencia de presentar 3 nodos
(elemento cuadratico), siendo aun mas
adecuado para analizar problemas con
grandes rotaciones y/o deformaciones.

Figura 3.10. Elemento BEAM189
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3.4.4.2. ELEMENTOS “SHELL”

Los elementos SHELL encuentran gran aplicacion en el modelado de estructuras
hechas a partir de laminas o en elementos de pared delgada. Algunas variaciones de
este elemento (SHELL91) pueden utilizarse para modelar varias capas de elementos
delgados, como ocurre en el modelado de materiales compuestos.

3.4.4.2.1. SHELL 63 Y SHELL93

El elemento SHELL63 representado en la Figura 3.11 se define por cuatro
nodos, y cada nodo tiene seis grados de libertad: tres de traslacion y tres de rotacion.
Los ejes coordenados X y Y del elemento se definen en el mismo plano del elemento.
El elemento tiene un espesor que se define en sus constantes reales; el espesor
puede variar dentro del elemento. Ademas, el sistema coordenado del elemento define
una cara superior (Top, numero 1 en la Figura 3.11) e inferior (Bottom, nimero 2 en la
Figura 3.11). Los nimeros encerrados en circulo definen la identificacion y direccion
positiva de aplicaciéon de cargas sobre las caras.

(Opcion triangular)

(Mota- Xy Y ectan en ol plano del slemento )

Figura 3.11. Elemento SHELL63

El elemento SHELL93 se muestra en la Figura 3.12. Este elemento es similar al
SHELLG63, pero define un nodo adicional en la mitad de sus caras, completando asi
ocho nodos por elemento. Es muy apropiado para modelar cuerpos con superficies
curvas. El elemento puede usarse con forma triangular.

g
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Figura 3.12. Elemento SHELL93
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ABSTRACT

This paper is taken from work completed by the first
author as a member of the 1999 Cornell University
Formula SAE Team and discusses several of the
concepts and methods of frame design, with an
emphasis on their applicability to FSAE cars. The paper
introduces several of the key concepts of frame design
both analytical and experimental. The different loading
conditions and requirements of the vehicle frame are
first discussed focusing on road inputs and load paths
within the structure. Next a simple spring model is
developed to determine targets for frame and overall
chassis stiffness. This model examines the frame and
overall chassis torsional stiffness relative to the
suspension spring and anti-roll bar rates. A finite
element model is next developed to enable the analysis
of different frame concepts. Some modeling guidelines
are presented for both frames in isolation as well as the
assembled vehicle including suspension. Finally,
different experimental techniques are presented to
determine what stiffness is actually achieved from a
constructed vehicle. A comparison of frames tested in
isolation versus whole vehicle testing is made, and a
simple whole-car chassis torsion test method is
discussed.

INTRODUCTION

This paper examines several aspects of vehicular frame
design, with an emphasis on application to an open-
wheeled, space-frame racecar chassis, as is used in
Formula SAE (FSAE). The FSAE competition is
sponsored by the Society of Automotive Engineers
(SAE).

Some key questions that have been raised from year to
year in designing FSAE cars at Cornell University are:
What is the best way to transfer the loads through the
structure? What are the deformation modes of the
structure? How stiff should the frame be in each of the
deformation modes? How does the frame stiffness
affect the dynamic response of the car? All of these

! Currently with Ford Motor Company
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questions are discussed to varying degrees in this
paper.

VEHICLE LOADING

The first step to designing a vehicle frame, or any
structure, is to understand the different loads acting on
the structure. The main deformation modes for an
automotive chassis are given in [8] as:

1. Longitudinal Torsion
2. \Vertical Bending
3. Lateral Bending
4. Horizontal Lozenging

1. Longitudinal Torsion

Figure 1: Longitudinal Torsion Deformation Mode

Torsion loads result from applied loads acting on one or
two oppositely opposed corners of the car. The frame
can be thought of as a torsion spring connecting the two
ends where the suspension loads act. Torsional loading
and the accompanying deformation of the frame and
suspension parts can affect the handling and
performance of the car. The resistance to torsional
deformation is often quoted as stiffness in foot-pounds
per degree. This is generally thought to be the primary
determinant of frame performance for a FSAE racecar.



2. Vertical Bending

AT

/‘/—\\' \ /:\\\
(‘ /\’\\v/ 9 )
P i
AN AN

T
|

Figure 2: Vertical Bending Deformation Mode

The weight of the driver and components mounted to the
frame, such as the engine and other parts, are carried in
bending through the car frame. The reactions are taken
up at the axles. Vertical accelerations can raise or lower
the magnitude of these forces.

3. Lateral Bending

Figure 3: Lateral Bending Deformation Mode

Lateral bending loads are induced in the frame for
various reasons, such as road camber, side wind loads
and centrifugal forces caused by cornering. The side-
ways forces will act along the length of the car and will
be resisted at the tires. This causes a lateral load and
resultant bending.

4. Horizontal Lozenging

Figure 4: Horizontal Lozenging Deformation Mode

Forward and backward forces applied at opposite
wheels cause this deformation. These forces may be
caused by vertical variations in the pavement or the
reaction from the road driving the car forward. These
forces tend to distort the frame into a parallelogram
shape as shown in the figure.
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It is generally thought that if torsional and vertical
bending stiffness are satisfactory then the structure will
generally be satisfactory. Torsional stiffness is generally
the most important as the total cornering traction is a
function of lateral weight transfer.

STRAIN GAUGE DATA

The magnitude of the loads mentioned in the proceeding
section changes with the operating mode of the car.
Based on over ten years of experience with Cornell
FSAE cars, parts designed to withstand both individual
and combined 3.5 g bump, 1.5 g braking and 1.5 g
lateral acceleration have been found to meet durability
requirements. Thus, these loads have to be considered
individually and together.

To verify these historical guidelines the 1998 Cornell Car
was instrumented with strain gauges on the major
suspension links. The strain gauge data was recorded
at 100 Hz while the car was driven through several
different representative tracks and situations. Some
data from a skid pad run is shown below.

Front Pull Link Strain Gage Data - Skid Pad
10 ms Sampling Rate and 10 Data Point Averaging

1200
Unfiltered Data:

Max: 1175 Ibs
Min: -30 Ibs
Average: 396 Ibs

1000

Force (lbs)
(3 @
(=3 o
o o

N
1=}
o

N
=3
53

30 35

40 45
Time (s)

50 55 60

Figure 5: Strain Gauge Data

In one particular run the peak vertical force encountered
on the corner of the car was 450 pounds, which
corresponded to a vertical acceleration of 3.6 g's,
assuming a 125 pound corner weight. This results in a
stress of 19 KSl in a 0.5 in diameter pull link with a 0.028
in wall thickness.

The strain gauge data can also be used to gain insight in
to the natural frequencies of the vehicle. This is
accomplished by transforming the data from the time
domain to the frequency domain and plotting the
response. Taking one of the data files a fast Fourier
transform was performed on the entire time history.
Then plotting the coefficients versus the appropriate
frequency we can observe spikes at the natural
frequency of the system. For the first sample plot, we
note a high-response at low frequencies, say below 2
Hz. There is another significant spike at roughly 5 Hz



and periodic spikes occurring at 8, 11, 15 Hz and so on.
If we compare this data to an ANSYS natural frequency
response prediction (albeit for a different car — the 1999
car), presented later, we observe the behavior is very
similar. The peak at 5 Hz is not present on the ANSYS
frequency response prediction. This suggests there may
be something not accounted for in the ANSYS analysis,
since the mass distribution and stiffness between the
two cars is fundamentally the same.

x 10° Frequency Response of Chassis

0.8 H

Normalized Response

0.6}

0.4f

0.2}

0 2 4 6 8 0 12 14
Frequency (Hz)

Figure 6: Strain Gauge Data

One possible source for the 5 Hz spike is the input from
the rotationally unbalanced wheels. The strain gauge
data was collected while the car drove around the skid
pad. To check to see if the 5 Hz frequency is
approximately correct, we can calculate roughly what the
wheel frequency would have been on the skid pad. The
calculation is simply the velocity of the car divided by the
circumference of the wheel. Using an estimated car
velocities in the test we get a frequency range of
between 4-9 Hz. This shows that the peak around 5 Hz
could easily be the rotary unbalance force.

We can also check to see above what frequencies the
finite tire contact patch begins filtering out load inputs.
Using the contact patch size we can find that
frequencies over roughly 8 Hz should be filtered out for a
quickly moving car. This doesn’t account for engine or
driver excited resonance at higher frequencies, simply
the forcing done by the road on the car.

So, we see that generally, the 5 Hz spike can be
accounted for by the unbalanced wheels. To check this
hypotheis, a portion of the data was analyzed using the
FFT and following the same procedure as outlined
above. In this case, only the first few seconds were
analyzed. During this time the car was mostly at rest or
moving at only low speed. For this test we saw that the
5 Hz spike was missing, though the data was otherwise
very similar to before. The magnitude of the responses
were reduced, which makes sense given the lower force
inputs in the second case. Presumably better balancing

323

of the rotating components could reduce the exciting
forces acting at this frequency.

CHASSIS STIFFNESS TARGETS

With the loading conditions discussed above it should
now be possible to design the frame to be strong
enough not to fail under the global loads acting on it for
the different load cases. Just as importantly, however, is
the stiffness of the entire chassis structure that affects
the proper vehicle dynamics and handling. How stiff to
make the structure is extremely difficult to determine
empirically, and has to instead be based on experience
gathered mostly from driver feedback. One way to
approach the problem analytically is to examine how
much of the overall vehicle compliance occurs in the
structure compared to the deflections in the spring and
tire. Obviously for an infinitely rigid chassis the car will
respond only to the spring, damper and anti-roll bar
changes. Some stiffness approaching the infinite case,
then, should provide a stable platform for the suspension
to do its job. A simple math model to examine this
problem is to model the vehicle encountering a one
wheel bump.

DEVELOPMENT OF ONE WHEEL BUMP MODEL

To look at the relative contributions of the spring, tire,
suspension structure and frame structure we construct a
series spring model of the vehicle encountering a one
wheel bump. For beginning the model it is necessary to
determine how to combine the effects of both linear
springs (suspension springs) and torsion springs (frame
and other chassis contributions).

To begin developing the model consider two tubes or
other torsional members welded together, cantilevered
from a wall, and loaded in torsion as shown below.

Applied torque
produces
a deflection

Open-ended
hollow tube Fixed boundary

condition

Figure 7: Tubes in Series

Here the tubes are shown in series. The deflection that
occurs at the end of the assembly has a component
from each of the two tubes. The stiffness, then, is also a
function of the stiffness of each tube. If we use d to
represent the flexibility of each tube then the flexibility of
the system is just

digrgr =dy +d3



The stiffness is the inverse of the flexibility, which for the
entire two-tube system can be found from

1 1 1

=—+
Ky Ky

K total

Which is the generic equation of stiffness for springs in
series. If we had additional springs they would simply
be taken into account by another term at the end of the
equation. Another useful expression to model
suspension effects will be to find the equivalent torsional
stiffness for a linear spring at the end of a bar. A
diagram is shown below.

o~ R "y
LA 5

F
Figure 8: Linear to Torsion Spring

The diagram depicts a bar, pinned at one end, and
connected to a linear spring at the other. The spring is
fixed to ground at one end. From this information we
wish to find the equivalent torsional spring constant for
the system. For this calculation we need to find the
torque the linear force is producing about the joint, and
the angle the bar is moved through. While the diagram
shows the force, F, and the displacement, d, we in fact
know the spring constant, K. Knowing either K_or F
and d the other quantities can be calculated.

If we express K., the torsional spring stiffness, in units of
in-lbs/radian then the equivalent linear spring stiffness,
expressed in Ibs/in and approximated using the small
angle approximation is:

Kyjom 12Ky

It is also possible to convert from torsional to linear
spring stiffness in a similar manner. Performing the
analysis we would find the general equation is

Kr

Kp=3

Now that we can model both torsion and linear springs in
the same system, it is possible to build a model of all the
compliant members in an automotive chassis.
Depending on the desired complexity, different elements
can be included or ignored in the model. The simplest
model we will consider is to calculate the chassis
stiffness for a rigid frame and compliant springs. In this
model we assume the frame and suspension members
are all infinitely stiff, and only the actual suspension
springs themselves allow for any deflection. A picture of
this model is shown below.
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Figure 9: Vehicle Stick Model — Compliant Springs

The load is applied at the front left wheel (positive x and
y direction). The other wheels are all constrained from
motion in the vertical direction. We are neglecting forces
and movement other than in the vertical direction,
though the actual constraints are shown above. If we
draw a free-body diagram of the model and solve using
the sum of forces and moments we can determine that
the changes in forces at all four wheels are equal. The
back right wheel force is of the same direction as the
applied load, while the other two wheels have their
forces acting in the opposite direction, or trying to hold
the car down. If we apply a force greater than the
weight on those two wheels we would lift our car frame
off the ground. For the purposes of this example, and in
real world testing, we can assume that we have added
weight to those corners to limit wheel lift. (The forces
and deflections we are considering are all differences
from the pre-existing forces/deflections that result from
the car supporting its own weight.)

Since the force applied at each wheel is equal, call it F,
the deflection of the spring at that wheel can be
calculated if we know the spring constant, by the simple
expression F=Kx. If we assume that each spring has
the same rate, then the deflection of each spring will be
equal. (If the springs have different rates, front/rear or
even side-to-side, the method will still yield accurate
results, but the relative motion of the nodes will change)
Note in the figure the node numbers given. We
constrained vertically three nodes, 1, 3 and 4. The four
springs representing the suspension at the four corners
of the car are all acting in series to resist the motion of
the left wheel, or node 2. Therefore, the total response
of the wheel, reacting against some applied load can be
found by the following expression:

1 1 1
K>

Ky

1
K toral K3 Ky
Here the subscripts simply denote each of the four

springs.

The next model to consider is to represent the torsional
compliance of the frame alone, a diagram of which is
shown below.



Figure 10: Vehicle Stick Model — Compliant Frame

In the above model a force applied at node 2, the
contact patch, causes a torsional deflection in the frame.
Since the other suspension elements are fixed, no other
deflections occur. All other nodes remain at their initial
position. Node 6 moves through a vertical deflection
corresponding to the equivalent linear rate of the frame
torsion spring. If the frame stiffness measured in ft-
Ibs/degree is equivalent to 100 Ibs/in, then from a 100Ib
load node 2 deflects 1”. It should be noted that the
angle of the bar connecting nodes 5 and 6 will change
during this condition, but we are considering only vertical
deflections at this time.

Now we can use the principal of superposition to show
that considering deflections from both the translational
suspension springs and the frame torsion spring
produces a deflection that is the sum of deflections
occurring in each element. The spring-model
considering the suspension and frame springs is shown
below.

Figure 11: Vehicle Stick Model — Compliant Springs and Frame

The simple expression describing this behavior is as
follows:

[ S N T S

K total

Note that K, is simply the spring constant of the torsion
springs. In order to use this equation we must use
consistent values of spring constants — either all
translational spring values or all torsion spring values.
We can convert back and forth by knowing the track and
using the expression developed earlier in this section.
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The suspension members, such as wishbones and
rockers, also contribute compliance to the overall
chassis system. This could be shown graphically as
another torsion spring in series with the frame, and can
be included in our whole-car stiffness equation. Also,
note that we need to use the installed spring rate for
each suspension spring. This installed spring rate will
be the spring rate divided by the motion ratio squared.
The squared term arises because the motion ratio
affects both the force transmitted and the displacement
the spring moves through. (Conservation of energy is
one way to show the motion ratio must be squared.) A
mathematical description of the complete system, using
more description variable names is given below:

5
1 1 1 n-
= + +
K K
2 2
#
3 +

Womee
K chassis K frame suspension spring 1

ry r4

K spring 4

K spring 2 K spring 3
The variable r in the above expression is the motion ratio
of the corresponding spring. Again, the units of spring
stiffness must be consistently measured in equivalent
stiffness for either a linear spring or rotary spring.

GRAPHICAL EXAMPLES

The model developed in the proceeding section allows
the overall chassis stiffness to be calculated by knowing
the spring rates of the frame, suspension structure and
the actual installed suspension spring, or wheel rate.
Selecting values of these elements for an actual design
is one of compromise and tradeoff. To assist in this
process example graphs are presented below to aid in
the initial decision making process. To efficiently show
these results and to make them general to any vehicle
we can normalize all the stiffness values by the vehicle
wheel rate. In this way the graphs can be used for any
vehicle by simply expression the spring, suspension and
frame stiffness as a ratio of the spring rate. Two graphs
are shown below with these normalized values. The top
graph presents the general case and the second graph
captures the region that will usually be of interest in
more detail. To use, simply cross reference the chassis
stiffness by the suspension structure stiffness and read
off the vehicle stiffness. These charts are constructed by
graphing two springs acting in series. The final point on
the graph for each series represents a rigid frame, so
the magnitude of the vehicle stiffness will always equal
the suspension stiffness. Additionally the case of rigid
suspension is shown which means the resulting vehicle
stiffness is equal to the chassis stiffness. The data
series labeled “equal” represents equal suspension and
chassis stiffness, which is convenient for maximizing the
structural efficiency of the chassis/suspension system
assuming relatively equal stiffness/weight ratios for both
components.
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Figure 12: Normalized Chassis Stiffness for Frame and Suspension Stiffness
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As an example of using the graph, say we desire a total
vehicle stiffness that is 90% of the rigid case. For a
chassis that is 10 times the wheel rate the suspension
structural stiffness has to be roughly 60 times the wheel
rate. For a chassis stiffness 20 times the wheel rate the
suspension has to be roughly 17 times as stiff as the
wheel rate. The charts are primarily useful for
visualizing the trends of vehicle stiffness relative to the
frame and suspension. For example if we know the
suspension stiffness is 30 times the wheel rate than the
graphs show that increasing the frame stiffness from 30
to 40 times the wheel rate only increases the vehicle
stiffnress by 0.5%. In most cases the designer will
choose the reduced weight rather than that small an
increase in stiffness.

FINITE ELEMENT MODEL DEVELOPMENT

FRAME AND WHOLE CHASSIS MODELING

To begin our explanation, a solid model of the 1999 car
frame, drawn in Pro/Engineer with engine and wheels for
reference, is pictured

Figure 14: Vehicle Solid Model

The bare structural frame looks like the following:

Figure 15: Frame Solid Model

To determine the stiffness of a proposed frame and
chassis design before construction, a finite element
model can be constructed to calculate the structures
stiffness and strength. While the process of solving
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Finite Element problems is a science, creating the
models is quite an art. There are many types of
elements possible for representing a structure and every
choice the analyst makes can affect the results. The
number, orientation and size of elements as well as
loads and boundary conditions are all critical to obtaining
meaningful values of chassis stiffness.

Conventionally, the frame is decomposed into nodes
and elements, with one element representing each tube
on the car. Nodes are placed wherever more tubes join.
Beam elements are normally used to represent each
tube. The assumption made in using beam elements is
that the welded tubes have stiffness in bending and
torsion. If a truss or link element were used, the
assumption being made would be the connections do
not offer substantial resistance to bending or torsion. By
examining various FSAE frames, we can see that while
they are usually reasonably well triangulated, if some
bending was not being resisted, some parts of many
frames would become mechanisms and deflect
substantially. Using beam elements to represent the
frame itself has given good results for Cornell FSAE cars
in the last few years. One other aspect of beam
elements is the possibility of including transverse
shearing effects. = ANSYS automatically takes into
account transverse shear, if the appropriate variables
are included in the element definitions.

Another thing to consider when modeling just the frame
is how to represent the engine and stressed skins. For
the engine, the first step is to locate a node at each
position where there is an engine mount. These mounts
then need to be connected to the frame by an element
representing the tab and engine mount. Previous testing
has shown the engine to be very stiff relative to the car
frame and can be mounted as a stressed component to
reduce the frame weight. Testing has also shown that
deflections experienced in the engine are much less
than the bearing clearance and thus the engine is not
damaged by carrying chassis torsional loads. This was
true even for the 1993 Cornell car that was able to use
the engine as the primary load carrying structure,
because of the block design.

Thus, we can model the engine, assuming it to be
infinitely rigid, by connecting each engine mount node to
every other engine mount node by a beam element of
high stiffness. In 1998 the engine tab element
properties were modified until good agreement was
reached between the experiments and the model.
During the course of this project as the suspension was
modeled the maximum number of elements was
reached in the student version of ANSYS. One of the
few things that could be done to reduce the number of
elements was to replace the engine model just
discussed with a solid block of aluminum, still connected
to the frame by the engine tabs. This greatly reduced
the complexity of the ANSYS model and produced



results that were practically unchanged compared to the
other, multiple-tube engine model.

Stressed skins are much trickier to model than the
engine. In real life, the stressed skins are composed of
either 0.020” or 0.040” thick aluminum sheet bonded and
riveted to the space frame. The simplest model is to
connect a shear panel element from each of the four
nodes on a side of the front suspension bay. Placing the
stressed skins in the driver bay makes use of a
combination of three and four sided elements. Using this
method the analysis will usually predict a greater than
measured value of stiffness due to the realities of the
stressed skin installation which are not captured in the
model. This difference will vary from frame to frame but
from 20% to 50% of the predicted stiffness improvement
(skins installed versus no skins) can be lost.

In addition to modeling the stiffness contribution from
each part of the frame, we need to consider how to load
and constrain the frame for an accurate analysis. By an
accurate analysis we mean one that predicts the
stiffness of the frame close to the actual stiffness as the
frame operates in real world conditions. The problem
here has normally been how to constrain and load a
frame, as if it was receiving multiple load inputs from a
suspension, while it has been separated from that
suspension. In past years at Cornell, the back four
nodes of the rear bay had been pinned or completely
clamped depending on the year, and two equal and
opposite forces had been applied at the front top of the
front suspension bay. The problem with this boundary
condition is that the optimal solution found from the FE
analysis is to bring all triangulation to those pinned or
clamped boundary nodes. In the actual car the rear of
the car is supported at the tire/pavement interface, so
the actual optimal design should tie to the several
suspension pickup points rather than extreme edges of
the frame.

To better understand the actual load paths and gauge
the sensitivity of the design to boundary conditions it
was decided to determine the torsional stiffness of the
chassis for different loading assumptions. The first
boundary condition tested was to clamp the front of the
rear suspension bay, and see what affect that had on
the stiffness of the frame. This increased the overall
frame stiffness by several hundred foot-pounds per
degree. The reason was that the entire rear bay of the
car was virtually unloaded and barely deflecting. The
discrepancy in the results raised the question of which
model is more accurate? We knew that the model
agreed closely with the experiments, but that did not tell
us anything about if the experiments were representing
the actual loading of the frame. It quickly became
obvious the best way to settle the question was to model
the entire suspension. This way, the loads could be put
in as vertical wheel loads, and the other wheels could be
constrained in such as a way that the whole structure
was minimally constrained. Once the need to model the
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suspension was decided upon, research began on the
best way to model the various suspension components.
The a-arms, pull-links and several other components
transmit tensile and compressive forces but no bending.
These are modeled in ANSYS as link members. The
uprights and connecting tabs are beams just like frame
tubes and engine mounts discussed earlier. The
hardest modeling consideration is the rockers.
Fortunately ANSYS includes an element known as a
revolute joint. This type of joint is found in a door hinge
or robot arm, and is a 1-axis joint. While highly
configurable, we consider this element only for its ability
to model a rigid connection in every direction except
about one axis. This represents a rocker very well, as
the rocker resists translating in all three directions, and
resists rotation in two directions. On the actual Cornell
1999 car the rocker consists of a pivot shaft connected
to two tabs. On this pivot shaft are two bearings, one at
either end. The rocker pivots on these bearing about the
pivot shaft. The bearings are fairly stiff, and any
deflection they have is highly nonlinear, so we want to
model them as a rigid joint. In ANSYS we set each
stiffness value of the rocker joint equal to a very large
value (say 1x10°) to guarantee the joints are not
deflecting substantially. This still allows deflection to
occur in the tab and rocker shaft, which is what we
desire. A table of the different element types as used in
the ANSYS model is given below.

ANSYS Element |Use
Type
Beam4 Round and Square Tubes, gussets,

tabs

Link8 Tension/Compression links such as
pull links or a-arms

Combin7 Joint for rocker

Combin14 Spring in suspension (can handle
damper as well)

Solid45 Solid block used for engine

Using these five elements we can model every load-
carrying component of the chassis. The suspension
model is only a model, however, and some of the
physical geometry has been simplified to make the
model easier to construct. For example, the offset
between the upright and pull link is a simple stiff beam,
which preserves the geometry and load paths, but fails
to account for the various actual pieces that are in-
between. In addition, no modeling of the wheel, hub or
spindle is included. All of these effects mean that the
ANSYS model is only an approximation to the real car
and will have to be considered when comparing the
results to the experimentally determined values.

In addition to modeling the torsional stiffness, this project
also considered the dynamic effect of the chassis, such
as the frame natural frequencies and vibration modes.
In this case the mass21 element was used to distribute



the mass of the car components over the frame. The
completed F.E. chassis model is shown below.

Figure 16: Vehicle Finite Element Model

DYNAMICS

In addition to the static characteristics of the chassis,
such as stiffness and strength, there are also dynamic
characteristics of interest in handling. One of these
dynamic characteristics is the natural frequency. It is
important to insure the natural frequencies of the
structure are greater than the frequencies of the various
load inputs. The simplest calculations we can perform to
estimate the natural frequency of a frame or chassis is to
assume the frame is a simple tube with two masses at
either end. Each of the masses has a moment of inertia,
I, and the center tube has stiffness, K. It is possible to
have an applied torque and angular deflection at each
end, call them T and 6, respectively. If we take the sum
of moments about the tube we find
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Rearranging we find
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We can represent our variables in matrix form as
(&g [h 0T [Ki 0
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Using standard processes for solving an eigenvalue
problem yields the characteristic equation as a second
order polynomial given by
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The solution of the characteristic equation gives

0 = v-cos(a),,l)
85 =v-sin(w,1),

And the natural frequency is given by
a=-2

To study a representative case consider a frame with
stiffness 1500 ft-lbs/degree (366 kN m/rad) and two
masses with inertia 7 kg m’. We find our natural
frequency is 230 rads/sec or 36 Hz. The rotating wheels
of the car cyclically load the frame and we wish to know
at what speed we reach the natural frequency. Knowing
the tire radius we can calculate the speed to reach the
natural frequency, 130 mph in this case. This gives a
safety factor of two, since maximum speed is usually
constrained to be below about 65 mph in FSAE events
due to track layout.

The above example shows some of the steps for solving
the very simple problem presented. We can imagine
that as we split the domain into a series of springs and
masses we get a better result. Taking very small pieces
we begin to reach a finite element analysis, which is the
subject of the next section.

The natural frequencies and mode shapes can be
calculated for the overall chassis by adding elements
representing the distributed mass present in the vehicle.
To begin with, we assume the mass of the car is
uniformly distributed throughout the frame tubes.
Performing a modal analysis we find the following
natural frequencies.

Natural Frequencies of Freely Vibrating Chassis

8 Springs=400 Ibs/in
8 Springs=1¢10 Ibs/in

Frequency (Hz)

226
494
Frequency Number

[o Springs=400 ibsin

B Springs=1e10 bsin

Figure 17: Chassis Natural Frequencies



The mode shapes corresponding to the frequencies are
shown below:

Mode| Freq.
# (Hz) Mode Shape
Pure torsion between the front and
1 9.7 rear of the car
Rear Suspension "Flapping" - Vertical
motion at king pins with relatively fixed
2 10.0 |position at frame
[Torsional mod with Suspension/Frame
3 12.7 jout of phase
4 12.8 |[Front Suspension "Flapping"

The “flapping” mode takes it name because it resembles
a bird in flight. A picture of the 10.0 Hz “flapping” mode
is shown below for the rear suspension

Figure 18: Chassis Free Vibrating Mode 2

A better mass distribution approximation is to represent
each component of the car with one or more mass
elements positioned correctly in car space. Larger
masses, such as the driver, were split into discreet point
masses and connected by rigid links to their mounting
points, such as the seat and seat belt mounts in the
case of the driver. The masses and positions were
tweaked until the center of gravity matched what was
measured in the lab. Interestingly, making a detailed
model and rerunning the modal analysis yielded very
similar results to the simple uniformly distributed mass
assumption for the global modes. The suspension mode
shifted when the springs were not rigid because of the
better approximation of the unsprung weight but
remained mostly unchanged when the springs were
rigidly modeled.

EXPERIMENTS
FRAME TORSION TEST
Once the frame is built it is important to verify the math

models and determine exactly what characteristics the
structure has achieved. A simple methodology and
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analysis technique is presented below to determine
frame torsional stiffness.

Torsional loads, induced by an undulating road surface
or cornering forces are one of the most important and
highest magnitude loads transmitted through the frame.
To analyze the torsional rigidity of a car frame, a simple
model can be to assume one end of the car is fixed, and
the frame is a hollow tube, with a moment applied at one
end. This is shown schematically.

Figure 19: Torsion Tube

This concept, when applied to the real car frame would
look like follows

Figure 20: Frame Finite Element Model Loading Case

The torsional rigidity can be calculated by finding the
torque applied to the frame (the tube) and dividing by the
angular deflection. The actual calculation is done as
follows, with the picture below showing a view looking
from the front of the suspension bay.
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Figure 21: Front Suspension Bay Testing Loads

The torque defined above is the product of the force
applied at one corner, and the distance from the point of
application to the centerline of the car. The deflection is
taken to be angle formed from the center of the car to
the position of the deflected corner. The reason both
deflections occur in the above equation is we take the
average of the left and right deflections to generate a
more accurate estimate of the total angular deflection.
The above example is rather difficult to produce in the
lab, because of the need to generate a vertical force
counter to the direction of gravity. It would be much
simpler to just hang a known weight on one corner of the
car and allow it to pivot about a roller. This method is
shown below.

A
A.L1
P

La |

Figure 22: Front Suspension Bay Testing Loads

In the above figure note that the lever arm is a tube
clamped to the frame at points A and B. A weight is then
hung from the end of the tube. The frame is supported
on its centerline by a roller at point c. The torque acting
on the car and resisted at the clamped rearbay is simply
the force, P, times the lever arm, L2. The angle of twist
can be simply calculated from the average deflection
and the half bay width or

6=tan-Y| 24t88
L

Now we only have to use the definition of torsional
stiffness, and substitute in our expressions for the torque
and angular deflection.
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This method of frame testing is relatively straightforward
and the advantage is the frame stiffness can be
determined  without including the  suspension
components. The primary disadvantage is the artificially
created load paths do not load the frame in the same
manner as on the track. Also, the choice of what rear
nodes to fix, and what front nodes to apply the load can
affect the results significantly. For this reason a whole
car chassis torsion test is the preferred method for
capturing the true vehicle stiffness.

K =

FULL CHASSIS TORSION TEST

A better way to assess the structures capabilities is to
twist test the entire chassis assembly. There are a
variety of methods to load a chassis in torsion. One of
these methods is discussed in [1]. This method involves
constructing a fixture with two jacks at the front of the
car, and two fixed supports at the rear. The two front
jacks are moved through an equal and opposite
displacement. Each of the four supports is equipped
with a load cell to output the force at each corner. One
advantages of this method is the car is put in pure
torsion, because the pivot point of the displacement is
aligned with the front end of the car. Additionally, the
supports provide near minimal-constraint that produces
a more accurate answer. While this method would be
quite nice, it involves constructing a test fixture, and this
fixture needs to then be secured to the ground.

Another method, and the method actually used to
acquire the data, uses the suspension corner weight
scales and camber plates. A picture of the testing setup
is shown below

Figure 23: Testing Setup for Front Left Corner



The camber plates are large aluminum plates that are
bolted to the hubs and usually used to set the camber
accurately. The corner weight scales are four load cell
scales that measure the weight on each corner of the
car. To conduct the test, first place all four camber
plates on the car. Next, configure the scales. The
scales should be placed so the car can later be placed
on top of them. A scissors jack is used to apply a
deflection at one corner of the car. Place the scissors
jack at one of the front corners (the driver’s left was used
for these tests) and spacers of the same height as the
fully retracted jack at the other three corners. With these
in place locate the car on the spacer/scale assemblies.
The next step is to locate dial indicators at all positions
to be tested. An indicator was located at the point of
application of the load — i.e. where the scissors jack
lifted the camber plate. The dial indicator was then
positioned to read off a suitable position of the
upright/hub. The distance between the front camber
plates was measured to calculate the torsional stiffness.

With the car securely located on the scales, and the jack
ready, stiffness can be tested. Frame testing over the
years has revealed very linear results for twist tests.
The frame is primarily a welded steel structure. Chassis
testing, however, has very high non-linearity in the early
stages. For small forces gaps in the suspension and
compression of various bearing elements occurs. As
these gaps are closed and bearing friction is overcome
the slope of the load deflection curve becomes linear.
For this reason, it is necessary to map the force-
displacement characteristic of the structure, rather than
finding one stiffness value. To get better data small
steps of load should be applied, and the corresponding
displacement measured. |t is also interesting to note
that the force deflection curve has some hysteresis. To
accurately gauge this characteristic, it is helpful to add or
remove the load in finite steps and record the deflection.
This will build a load deflection “path” that rises and then
falls again. . At high loads the deflection is linear. This
represents the deformation of the elastic frame and
suspension members after gaps are closed. A sample
graph is shown below.
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Force-Deflection Curve for Chassis Testing
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Figure 24: Twist Test Force-Deflection Curve

If we take a compilation of these graphs and present
only the linear region the results would look like the
following:

Force-Deflection Curve for Chassis Testing
Linear Region
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Figure 25: Twist Test Force-Deflection Curve Linear Region

Note in the above chart the force is applied through a
jack at the left wheel. All other wheels are fixed to
ground. It is clear from the chart that the point on the
chassis where the load is applied deflects the most. As
we move away from this point the deflections decrease,
as expected. To compare the relative motion of the



different points we can tabulate the values for all the
deflections at a point where the wheel has moved
vertically 0.100". Using the ANSYS chassis model that
was developed in section 8 of this paper, and applying a
0.100" deflection to the wheel, we are able to determine
the resulting deflection of the other points as well as the
force necessary to achieve these displacements.

A comparison of the ANSYS results and experimental
results is given below:

Applied

Displ. | Frame Front | Frame Back

Front Left

Wheel | Left | Right | Left [ Right
ANSYS 0.100 |0.058] 0.044 | 0.011 [ 0.002
Experiment | 0.100 |0.054| 0.046 | 0.007 | 0.001
Difference 7% | -3% | 47% | 51%

Note that the experimental values were normalized to a
wheel deflection of 0.100" for ease of comparison. The
agreement between these two data sets is fairly high.
We see the largest difference is 0.004" while the
smallest is 0.001".  The variation in values is primarily
due to the simplified suspension model and
discrepancies in the ratio of the front and rear
suspension stiffness. This will be discussed in more
detail shortly. The large percentage errors at the rear of
the frame are due to the very small magnitude of the
measurements.

The above tests were all conducted with solid elements
in place of the shock absorbers. In the experiment these
consisted of aluminum tubes with rod ends in either end
and with the same length as the shock/spring at ride
height. In the ANSYS model the stiffnesses of the
spring elements was set to 1x10° pounds/in.

Using the experimental data we can now calculate the
stiffness of the chassis. The chassis stiffness in this
case will be the torsional stiffness, expressed in foot-lbs
per degree, of the frame and suspension. Note that this
value will be calculated with very stiff suspension
springs. To calculate the chassis stiffness we need to
know the front track and the force and deflection of the
front wheel. The following table shows the pertinent
values for our standard ANSYS model as well as the
experimental results:

AF | Ad [Track|Torque|Angle | Stiffness
Ibs | in in | ft-lbs | deg |ft-Ibs/deg
Experiment [43.5(0.175| 44 | 159.5 |0.228| 700
ANSYS
Model 100/0.262| 44 | 366.7 [0.342| 1073

The equations used to calculate the values in the chart
are as follows:
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If a regression line is fitted to the Force-Deflection curve
a chassis stiffness value of 743 ft-Ibs/deg is found. The
calculation differs by using the slope of the wheel force-
deflection curve as the chassis stiffness in pounds/inch.
This is then converted to a torsional value using the
track similarly to the above equations. Note that this
gives an average value for bump and rebound as the
curve is fitted between the high and low values of the
force-deflection path.

The difference between the experimental and
mathematical data, using 743 ft-lbs/deg as our
experimental value, is 330 ft-Ilbs/degree or roughly 30%.
To understand where this error comes from we must
look at both the experimental setup and the
mathematical ANSYS model.

The experimental error can arise from several key areas:

1. Inaccuracy of the load cells within the chassis setup
scales used to measure the reaction loads

2. Gradual drift in the load cells

3. Inaccuracy of the dial indicators used to measure
deflection

4. Slipping of the dial indicator on its pickup point

5. Binding in the suspension, especially the camber

plates on the blocks

To test for drift in the load cells a fixed weight was
placed on the scales and the corresponding reading was
measured over fixed intervals. It was found that the
reading held constant for several hours, much longer
than the time needed to record a force as the chassis
was twisted. To test for slipping the dial indicators were
observed throughout the test to confirm they were solidly
mounted.  Friction between the camber plates and
blocks was unavoidable in the present configuration.
Perhaps future tests could be conducted using the low-
friction supports used to test the steering system for
driver effort. The remaining two error sources,
specifically error in either the scales or indicator can be
estimated using the following procedure. Note we are
not considering the track measurement. An error in the
track measurement of even 1/8" makes only a 4 ft-Ib/deg
difference in chassis stiffness.

To estimate the error we independently estimate the
error arising from the force measurement and the
displacement measurement. If we assume a Gaussian
distribution of error we can calculate the cumulative error
by the following equation:



Here we are calculating the cumulative error by using a
root-mean-square addition of the error terms from each
aspect of the equation. Our Equation for chassis
stiffness, combining terms from the derivation earlier in
this section is as follows:

[ﬂ .F,
T FueaL \12 wheel

chassis = ) —I[ A] ﬁ
tan — tan e
z 44

calculating the tangent in degrees. Since we have to
take derivatives it becomes very convenient to make the
small angle approximation to the preceding equation. In
this case the chassis stiffness is given by
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where L, the track, is measured in inches. The
additional term in the denominator arises from
converting from radians to degrees. We now take partial
derivatives of stiffness with respect to the variables of F
and A.

K chassis =

9K _ %
OF  2160-A
K _ aF-I
A 2160-A2

If we assume the error in our measurements as follows

aF =%l1
A =+0.001

then writing out the individual terms for the summation
given above we find our error can be calculated directly
from the following equation

i

Our error is shown above as 27.9 ft-lbs/deg or roughly
4% of 700 ft-Ibs/deg, the measured value. Analyzing the
numerical values of the error for each variable shows the
results are much more sensitive to errors in the scale
reading than in the dial indicator measurement. This
makes intuitive sense since a few thousandths out of a
quarter inch of travel is very small compared to even one
pound compared to a force of 50 Ibs. Using even
conservative estimates for our errors shows the chassis
stiffness values we are calculating are a reliable
estimation of the actual stiffness.

-
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Looking next at the analytic model of the chassis, the
total error can be attributed to the individual errors in the
frame and suspension components. Since the frame
model was verified by twist-testing the frame alone, the
frame model should be accurate. The suspension
model, however, is a simplified model and should be
more stiff than the actual suspension. Hand calculations
on the links inserted to replace the spring/damper in the
experiments shows that their stiffness is close to the
modeled value of 1.0x10° pounds/in. Therefore the error
must be due primarily to the other elements of the
suspension, such as uprights, a-arms, gussets, tabs, rod
ends, and, of course, the hub and spindle assemblies
which are not modeled at all.

The overall suspension stiffness can be modeled a
variety of ways. Each of the individual components
could be modeled to calculate its actual stiffness, which
should then predict the reduced stiffness that was
measured in the lab. However, given the limited
experimental data consisting of the deflections of the
wheel and four points on the frame, the best approach
seemed to be modifying the overall suspension stiffness
until the model matched the experimental results. To
achieve this the suspension was assigned its own
material property. Initially the Young's Modulus of this
material is set to that of steel, or 30x10° psi, but is
gradually changed until the chassis stiffness matches
that measured by the twist tests. An equivalent
suspension Young's Modulus of 12x10° psi, found by
iteration yielded a good match, producing a chassis
stiffness of 740 ft-lbs/deg.

One other way to gauge in discrepancies between the
model and experiment is to measure twist along the
length of the frame. This will pinpoint the regions of the
structure where the deflections are different or similar to
the predicted values. An example of a plot showing the
deflections along the length, plotted by position is shown
below. The graph is made from the ANSYS results.
This type of chart can be made with either vertical
deflection or angular twist. The angular twist is a better
measure because when vertical deflection is plotted,
nodes that are farther from the center of twist will deflect
more vertically and appear as much larger values.
Angular deflection eliminates distance from the twist axis
as a variable.

In the chart below, notice how the graph is aligned to
match the plotted points to their corresponding node on
the frame graphic. Two lines are shown representing
the top and bottom of the car. The top and bottom
nodes will deflect different amounts due to the geometry
of the frame and forces acting to either push apart or pull
together the structure. The term bay spread is given to
this pushing/pulling force and deflection and has to be
taken into account to accurately gauge the structural
stiffness from the experiments.
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Figure 26: Deflection Along Vehicle Length

The slopes of the lines in different regions of the chart
show the relative effectiveness of each section of the
frame. Regions of high slope show where the majority
of the compliance is occurring. Data is included prior to
and after the bonding and attaching of the stressed
aluminum skins. As expected, the front and rear bays of
the car show a marked improvement in torsional
stiffness after bonding of the skins, while the cockpit
region shows a relatively fixed stiffness. This is because
the front bay in particular is designed to be fully
triangulated only with the skins in place, while the
cockpit region is a fully triangulated structure
independent of the stressed skins. The cockpit region
also has a relatively large cross sectional area
compared to the other parts of the car.

CONSIDERATION OF CHASSIS STIFFNESS FOR
OPTIMAL SUSPENSION OPERATION

The most accurate way to determine proper chassis
stiffness is through testing and experience. Teams that
have competed over several years gain experience
about which cars were tunable and what levels of
chassis stiffness were appropriate. Since the
suspension is designed around the assumption that the
frame and suspension components are rigid they need
to have stiffness values several times greater than the
compliant suspension members. One general rule of
thumb found in literature is a structural stiffness ten
times (one order of magnitude) greater than the spring
rates. Opinion differs, however, and some will express a
stiffness target in terms of a multiple of spring rate, tire
rate, wheel rate or a certain frequency. In the one wheel
bump model discussed in this paper it is usually feasible
to build a reasonable structure that has 90% of the
stiffness of theoretical rigid chassis. Higher values can
be obtained with further optimization or a weight penalty.
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Given a 400 Ib/in spring and including the tire, the 1999
car frame and suspension stiffness is highly efficient
(91% of the rigid case). Currently lower spring rates are
used which for the same structure gives an even greater
efficiency. A 200 Ib/in spring increases the efficiency to
94%.

Cornell frames have varied in stiffness from 1000 ft-
Ibs/deg to 2000 ft-lbs/deg over the last decade. The
table below presents some data. The values are those
quoted historically and do not represent a retest of old
cars. Variability between the tests is certain and could
be a large fraction of the total value. For that reason
values should be taken as only indicative of the actual
values.

Stiffness Weight K/W
Year ft-lbs/deg Ibs ft-lbs/deg/Ib
1999 1600 57 28.1
1998 1600 57 28.1
1997 1600 58 27.6
1996 1400 60 233
1995 1000 60 16.7
1993 2000 50 40.0

Clearly, the 1993 car had an extremely efficient chassis,
and was an all around good performer with a first place
finish. It made use of the Honda CBR engine where the
other cars all employed the Yamaha FZR. The Honda
engine had different engine mounts that allowed for a
more fully stressed engine and reduced the weight of the
frame significantly. In addition to the '93 car the '97, '98
and '99 cars were all regarded as having good dynamic
performance and responded to tuning changes.

The historical data shows that Cornell frames have
recently clustered around 1600 ft-lbs/deg. Based on the
mathematical and antidotal data we can put the following
picture together:

1. Drivers of past cars which were below 1600 ft-
Ibs/deg stiffness often complained of flexibility and a
lack of suspension control — though it is difficult to
isolate this purely to lack of frame stiffness.

Weight savings for the earlier lower stiffness cars
compared to recent cars is not as significant as
might be imagined.

Just as important as the frame, and perhaps more
important, is the stiffness of the suspension links and
components. They factor in to the hub-to-hub torsional
stiffness but their compliance can drastically alter the
predicted kinematic motion of the tire. In order to
maintain the targeted camber, castor and toe behavior
the suspension links compliance has to be small in
magnitude relative to the kinematic component of the
motion. Trading off stiffness to weight is ultimately the
key to a successful racecar, but the recommendation
that arises from all this data taken together is that the



present value for frame stiffness of roughly 1600 ft-
Ibs/degree is a good compromise of stiffness, weight
and safety when coupled with a suspension structural
stiffness that is approximately equal. This achieves
efficiency relative to a rigid structure of around 90% in
one wheel bump.

CONCLUSION

This paper has considered a variety of issues related to
frame and chassis design with an emphasis on Formula
SAE cars. The different road loads and deformation
modes were considered as well as some generic design
targets based on experience and strain gauged
suspension links. A simple mathematical model was
developed for comparing the structural stiffness to the
suspension stiffness to gain insight into proper design
targets for the vehicle structure. These charts also aid in
visualizing the tradeoff between stiffness and weight the
designer must make. With these stiffness targets in
mind, a finite element model was constructed for both
the frame in isolation as well as the entire
chassis/suspension. This model was constructed and
analyzed in ANSYS. Finally, some experimental
methods were presented with an emphasis on the
whole-car torsion procedure. This method best captures
load paths, suspension contributions and is easily
performed by teams as they prepare for the competition.
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Anexo G. Proceso evolucién del chasis

337



Boceto en lineas inicial de la Jaula de seguridad
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Anexo H. Geometrias usadas en el proceso de disefo
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En las figuras mostradas a continuacion se ve el proceso de disefio que se tuvo
durante la elaboracion de este elemento, estos son solo algunos de los disefios

hechos y ninguno de ellos cumplié los objetivos establecidos.

Cono inicial Cono con lamina en medio

Cono con lamina transversal Cono con lamina perforada

Cono con 16 agujeros y lamina perforada Cono con 24 agujeros y lamina
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Cono con 24 agujeros y lamina en medio Cono con 12 agujeros

Cono con 32 agujeros
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Anexo |I. Proceso de deformacién y planos del cono anti-impacto
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PROCESO DE DEFORMACION

Posicion inicial t=0

200.00 (mm)

50.00 150.00

Posicion en t = 6.56e-004 seg

-164.34
-222.97
-£81.61
-340.25
-3958.89
-457.53
-516.17 Min

200,00 {mm})
]

50.00 150.00
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Posicion en t = 5.90e-003 seg

e-

11.58 Max
-47.059
-105.7
-164.34
-222.97
-281.61
-340,25
-395.89
-457.53
-516.17 Min

200,00 {mm)
]

Posicion en t = 1.05e-002 seg

11.58 Max
-47.059
-105.7
-164.34
-z22.9y
-281.61
-340.25
-3958.89
-457.53
-516.17 Min
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Posicion en t = 2.49e-002 seg

-105.7
-164.34
1 -222.97
-281.61
-340.25
-398.89
-457.53
-516.17 Min

200,00 {mm})

Posicion en t = 3.41e-002 seg

-47.059
-105.7
-164.34
222,97
-281.61
-340.25
-398.89
-457.53
-516.17 Min

200,00 {mm)
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Posicion en t = 4.13e-002 seg

Type: Directional Deformation(X Axis)
Unit: mm

Global Coordinate System
Time: 4.1364e-002

11.58 Max
-47.059
-105.7
-164.34
-222.97
-281.61
-340.25

1 -398.89
-457.53
-516.17 Min

0.00 100.00 200,00 {mm)
B S
50.00 150.00

Unit: mm
Global Coordinate System
Time: 5.5508e-002

11.58 Max
-47.059
-105.7
-164.34
-222.97
-281.61
-340.25
-398.89

| -457.53
-516.17 Min

0.00 100.00 200,00 {mm)
| S
50.00 150.00
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Cono anti-impacto después del impacto

0.00 150.00 300.00 (rmm})
[ —EE———

75.00 225,00
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PLANOS DEL CONO ANTI-IMPACTO

30
30

220

55.6

111.8

629.7

105.3

259
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HACIA
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HACIA
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| FECHA: 301012013 — | EscaLan:i0 e e | HosA1DE3
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Anexo J. Ecuaciones de soluciéon en JavaFoil.
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Boundary Layer Analysis

The boundary layer analysis module implements an integral boundary layer integration
scheme following publications by Prof. Richard Eppler. Such integral methods are based on
differential equations describing the growth of boundary layer parameters depending on the
external local flow velocity. These equations are then integrated starting at the stagnation
point. While accurate analytical formulations are available for laminar boundary layers, some
empirical correlations are needed to model the turbulent part.

Note: the local skin friction coefficient as given on the Boundary Layer card is twice the value
as used by Eppler to follow the more common convention C; = 1,/ ('7 . vi) .

In JAVAFOILL there is no interaction between the boundary layer and the external flow, as in
XFOIL, though. Therefore largely separated flows cannot be analyzed — a short flow
separation (s /¢ < 10% ) at the trailing edge does not affect the results very much. Also

separated
laminar separation bubbles are not modeled; when laminar separation is detected the code
switches to turbulent flow.

Transition Criteria

Methods to predict transition from laminar to turbulent flow have been developed by many
authors since the early days of Prandtl’s boundary layer theory. While it is possible to analyze
the stability of a boundary layer numerically, all methods which are practical and fast are
more or less approximate and rely on empirical relations (usually derived from experiments).
Because the local boundary layer parameters at a station s are the result of an integration
process starting at the stagnation point, they contain a “history” of the flow.

Local Criteria

Many methods predict transition by applying a criterion based on local boundary layer
parameters. These criteria are based on relations, which can be evaluated at any station along
the surface. They do not need an extra integration of some instability parameter, but of course
are affected by the “history” of the flow. Most of these criteria are relating Re, to the shape

of the boundary layer profile.

Eppler

Transition is assumed to occur when Re, > e'**!n 2170301

Eppler enhanced

e 18.4-Hyy —21.74+125Hy, —1.573) 0361
Transition is assumed to occur when Re, > ¢'®*!hn 21712 10T =036r

Michel (1)

. . . . .. 0_1_14
This simple criterion assumes transition to occur when Re; >1.535-Re, .

Michel (2)
Transition is assumed to occur when Re; > 1.174 - (14 22400/ Re,)- Re,** . See [24].

356



Hi2-Res
Transition is assumed to occur when 2.1<H,,<2.8 and
log,, (Re, ) > —40.4557 + 64.8066 - H,, —26.7538 - H,,” 4+ 3.3819- H,," . See [25].

Criteria based on a region of instability, n — Re{52 envelopes

These methods first determine a local point of instability and then begin at this point to
integrate a measure for the amplification of instability.

Drela approximates the envelopes of the amplification rate n versus Re; by straight lines of

the form n = f(Rehz ' Hu). Two versions of this approximation were used in his codes of the
XFOIL and MSES/ISES family.

The approximation is expressed by

__ 0On

Transition can occur when Re, > Re, ., and n > n_, . In JAVAFOIL transition is assumed

crit *

to occur when the value n_.. = 9 —r is exceeded.

crit

Drela, XFOIL 1.1 and 5.4

on z
e 0.01-\/(2.4-H,, +2.5- tanh (L5 - H,, — 4.65) — 3.7)) +0.25
log,, (R/eh.,m) = [ bl 0.489] . tanh[ - 12.9] + il +0.44
' 12 12 ° 19:%
These approximations can be found in [1] and [2].
Drela, XFOIL 5.7
Modification in 1991
2L _ 0,028 (H, ~1)- —ros
ORe,, [ 387 212]
2 Hpp-1
e o
0.43
log,, (Reh_z_ﬂ.“) = (.7 - tanh - 9.24] +2.492 [ ] + 0.66
12 7 12 7
Drela, XFOIL 6.8
only a tiny modification (term 0.66 — 0.62)
s = 0.028- (le - 1) B %
ORey, [ il 2J2]
2 o (Hiz-l

14

12

0.43
—9.24]+2.492-[ - ] +0.62

log,, (Rebgrrit) =0.7- tanh[ H, =1



//
//
// A simple JavaFoil example which creates a two element

// airfoil for downforce generation.

vl

// switch to US country settings

Options.Country(0) ;

// create a cambered NACA airfoil for starting

var dThickness = 0.15;

var dCamber = 0.02;

var dCamberLocation = 0.40;

var params = new Array ( dThickness,0.0, dCamber, dCamberLocation ) ;
Geometry.CreateAirfoil (0,61, params, true) ;

//

// create a copy of this first airfoil element to be used later
Modify.Select (1) ;

Modify.Duplicate() ;

// now select the first element again

Modify.Select (1) ;

// ... flip it upside down
Modify.Flip (0.0) ;
[/ ... scale it to 75%

Modify.Scale(0.75) ;
// ... rotate it 5 degrees trailing edge up around its nose (0;0)
Modify.Rotate (0,0, -5) ;

// now select the second element
Modify.Select (2) ;

// ... flip it upside down

Modify.Flip(0.0) ;

// ... scale this copy to 30%

Modify.Scale(0.30) ;

// ... move it back so that there is 5% overlap
Modify.Move (0.70,0.12) ;

// ...rotate it by 30 degrees around a point at (70%/12%)

Modify.Rotate(0.70,0.12,-30) ;

// finally: (THIS IS OMPORTANT!)

// select both elements again for all further analyses

// if only one element is selected on the Modify card, only this element
// will be considered during the calculation of polars etc.!

arr = new Array(2);

arr[ol = 1;

are[l] = 2;

Modify.Select (arr) ;

// and move both elements up by 25% for ground clearance

// (note that the airfoil may not cross y=0 i.e. the ground plane)
Modify.Move( 0.0, 0.25 );

/*
* prepare for analysis
*
/
// switch ground effect simulation ON
Options.GroundEffect (1) ;
Options.MachNumber (0) ;
Options.StallModel (0) ;
Options.TransitionModel (1) ;
Options.AspectRatio(0) ;
Modify.SetPivot (0.25,0) ;
// velocity versus x/c should show no strong suction peaks in the
// nose region of 2nd element
Velocity.Analyze(0,0,1,0,false);
//
// polar for Re=500'000, alfa=-15 to +10 degrees
// with ground present a strong suction force is generated
// (even for single element airfoils)
// therefore a Cl min in the order of -4 to -5 can be seen.
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Figure 28: Velocity distribution past a NACA 2412 at an angle of attack of 5°. The results are for free
flow, at 50% c above the ground and submerged 50% c below the water surface. Note that the pivot point
has to be set to y=0, +50%, -50% respectively to minimize distortion of the x-axis die to angle of attack for

the ground effect and Froude effect analysis.

Case a Cl Cd Cm 0.25 Reference
] [ [ [ Point
free 5.0 0.843 0.01610 -0.089 25% / 0%
ground effect 5.0 0.875 0.01403 -0.064 25% / +50%
Froude effect 5.0 1.234 0.02354 -0.091 25% 1 -50%

Force and moment coefficients for the three cases depicted above.

Figure 29: Streamlines around the submersed hydrofoil (note that image is clipped at y=0).

Multi-Element Airfoils

The maximum lift of single element airfoils is limited by onset of flow separation. The
achievable limit for single element airfoils seems to be at lift coefficients between 2 and 3.
For maximum lift it can be beneficial to split an airfoil unto several elements, arranged to
form a slotted cascade. Each element then develops its own fresh boundary layer and positive
interference effects between the elements allow for a higher lift loading per element.
JAVAFOIL can handle such multi-element airfoils to a limited extent. Limitations are imposed
by the fact that boundary layer effects are not modeled. Therefore inaccurate results must be
expected when slots are very narrow (less than twice the displacement thickness of the
boundary layer and when the wake of a leading element interacts with a following element.
Nevertheless JAVAFOIL should be useful to produce a reasonable first design for a slotted
airfoil with appropriate gap, overlap and element angle settings. Also one can design such
sections so that suction peaks and too steep pressure gradients are avoided.

The following script shows how a two element downforce wing section can be generated
starting with a basic NACA 4-digit section.
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the experimental results quite well. The Navier-Stokes solutions should model boundary layer
displacement effects more accurately.

The ground effect on a wing of a finite span is approximated by applying a modified
calculation of the induced drag. If you specify the aspect ratio of the wing A = b* /S (span

b and wing area S), and the height of the wing above ground h /b (height h over wing span
b) on the Options card, these values are used to calculate an approximation of the induced
drag using

33-(h/b)"”
1+433-(h/b)”

CL
T A

CD.i =

Effect of a Water Surface

Another application of the “airfoil” is the hydrofoil, an airfoil moving under water. The water
surface acts similar to a ground plane, but when the hydrofoil is operating close to the surface
there is a subtle difference. The pressure field of the airfoil affects the shape of the surface —
the surface is pushed upwards where an overpressure occurs and sucked downwards where
the local pressure is lower than the ambient pressure. Therefore a wave is forming on the
surface. This wave affects the curvature of the flow around the airfoil.

JAVAFOIL includes a simple water surface model which can be activated on the Options card.
This “Froude-effect”model is valid for high (to be precise: infinite) Froude numbers.

The Froude number, which is an important parameter for hydrodynamic analyses (similar to
the Reynolds number in aerodynamics), is defined as

2
v
Fr=— .

g-C
In JAVAFOIL you have to move the airfoil below the water surface to the appropriate depth,
which is always located at y = 0. This translation can be performed using the Modify card.
Note that the surface effect diminishes with immersion depth and it can be assumed that it can
be neglected when the airfoil is submersed deeper than 10 chord lengths below the surface.

(v
e Velocity Distributions.

=-2500" (WIG)
0500 (FR)

004~
0.0 02 04 06 08 10
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In contrast to the flow around a free airfoil, where the flow field can be constructed from a
superposition of the solutions for zero and 90 degrees angle of attack, the ground effect case
cannot be created by superposition. Any change of angle of attack also changes the geometry
of the airfoil and mirror airfoil pair. Therefore a new panel solution is required for each angle
of attack, which slows down the calculation of a polar somewhat. More slowdown will be
noticed during the analysis on the Flowfield card because here an analysis is required for eacl
single flow field point and for each step on each streamline.

pivot
point

1 >
1 il
100% X

W

mirror image mirror image

Figure 26: Changing the angle of attack in ground effect rotates around the pivot point.

The angle of attack of the airfoil is always changed by rotating the section around the pivot
point specified on the Modify card. If you want to analyze an airfoil at a height of 25% of the
chord length and want to maintain the trailing edge point, you would first translate the airfoil
in y-direction by 25% and then set the pivot point to x=100%,y=25%. Then any subsequent
change of angle of attack would maintain the trailing edge point and elevate the nose of the
airfoil above the y=25% line. Note that the airfoil is rotated and thus its projection on the x/c
axis becomes shorter, but pressure, velocity or Mach number distributions on the Velocity
card are still plotted over x/c.

2.5 I I I I

Clark Y, a = 5.92°, h/c = 0.1
== Calculation JavaFoil |
® Experiment Steinbach

----- Calculation Chun/Chang

-1.0

0.0 Kac,

0 0.2 0.4 0.6 0.8 1

Figure 27: Distributions of the pressure coefficient on a Clark Y airfoil in ground proximity.

Results of the numerical solution of the Navier-Stokes equations have been taken from [19],
the experimental results have been reproduced from [20]. The experiments were carried out
with a fixed ground board, equipped with a suction system. The results of JAVAFOIL match
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Figure 25: Velocity ratio past a NACA 0015 airfoil for sweep angles of 0° and 45°. Left: two dimensional

analysis, data see Table 1; right: three dimensional analysis of a finite wing of very high aspect ratio.

4 Q C( Cd Cm 0.25 C* M

P crit.

[°] [°] [-] [-] [-] [-] []
0 500  0.604 0.01710 -0.008 -1.787  0.564
45 6.72 _ 0.604 0.01611 -0.009 -1.650 0.579

Table 1: Two dimensional analysis results for a NACA 0015 airfoil at same lift coefficient.

As can be seen in the table above, the swept wing requires a larger angle of attack to achieve
the same lift. Due to the changed velocity distribution this example exhibits lower drag and,
the main reason for sweeping wings, a higher critical Mach number.

The Aerodynamic Center

The output of the “Polars” and “Aircraft” cards contains a column with the position of the
aerodynamic center (A.C.). The aerodynamic center is a point on the airfoil at which the
pitching moment is constant (not necessarily zero) for all angles of attack.

It can be calculated from the gradient of the pitching moment over lift coefficient curve:

m0.25
ac,

According to thin airfoil theory the aerodynamic center is located at 25% of the chord length
and does not move when the angle of attack is changed. In real life airfoils are thick and the
location typically can vary about +2 % around this location.

X,o = 0.25 —

The aerodynamic center is not to be confused with the center of pressure (C.P.), which is the
point at which the total aerodynamic force acts. This total force produces the same effect as
the lift and pitching moment. The location of the center of pressure changes with angle of
attack and can even move in front or behind the airfoil shape. The center of pressure can be
calculated from lift and pitching moment coefficients:

Cm().QS
C

Xep = 0.25 —

Note that both, center of pressure as well as the aerodynamic center, are for the airfoil only,
not for the complete aircraft with tailplanes.

Effect of a Ground Surface

When a wing is brought close to the ground, its characteristics are changed considerably. First
the pressure distribution around the two dimensional airfoil shape (a wing of infinite span) is
affected by the presence of the ground. Second, the lift and the induced drag of a wing of
finite span are affected also.

JAVAFOIL simulates the ground effect on the flow around the two dimensional airfoil by using
a mirror image of the airfoil section. The mirror plane is always located at y = 0. Note that for
a proper simulation, the baseline airfoil must be translated into the positive y-direction so that
it does not intersect the horizontal line y = 0. This translation can be performed using the
Moditfy card.
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JAVAFOIL assumes that the wing has no taper and that it is infinitely long. In practical
application, these assumptions are not too far from the conditions at mid-span of a low taper
ratio wing having an aspect ratio of 10 or higher.

Note that JAVAFOIL can predict the velocity or pressure distribution over the section quite
accurately, but all of its transition criteria are not made for swept wings. Typically wing
sweep introduces additional disturbances due to crossflow and spanwise flow at the leading
edge of the wing, which both may lead to premature transition. Therefore the drag coefficients
should not be taken too serious when the sweep angle is larger than, say, 20° except if
transition is fixed close to the leading edge.

In order to analyze an airfoil on a swept wing we align the defining wing section with the
streamwise direction (this is also called a “sheared” wing planform). The sweep angle must be
specified on the Options card and then the analyses on all other cards (including the Design
card) take this angle into account. Following classical sweep theory as devised by the German
aerospace engineer Busemann in the 1930s, JAVAFOIL internally analyzes the airfoil section at
right angles to the leading edge at an increased angle of attack and combines the result with
the tangential flow past the wing. The resulting velocity resp. pressure distribution matches
perfectly with the result of a three-dimensional analysis produced with a 3D-panel method.
The following figures show a comparison between JAVAFOIL and VSAERO.

T T T
VSAERO wing with A=100
|

v/v a=0°

a) Results of two dimensional analysis with sweep correction. b) Results of three dimensional analysis.

Figure 24: Velocity ratio past a NACA 0015 airfoil for sweep angles of 0° and 45°. Left: two dimensional

analysis; right: three dimensional analysis of a finite wing of very high aspect ratio.

T
v/v. ) = 0.604 v/v C/=0.5984

1.6 . . - - ! 1 1 |
\ VSAERO wing with A=100
14 = - : - - - -

¥ / - a=6.73 N
0s

N attachment line point (p=45°)
0.6 - 1 T T T

— stagnation point (p=0°)

0 1 I + I | I | 1

0 01 02 03 04 05 06 07 08 09 1 0 01 02 03 04 05 06 07 08 09 1
x/c x/c

a) Results of two dimensional analysis with sweep correction. b) Results of three dimensional analysis.
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In JAVAFOIL the “k-Factor” is assumed to be 1.0 (planar wing with elliptical lift distribution).

Note that the idea of these simple corrections is to give you a feeling for the relative
importance of the induced drag in relation to the airfoil drag only. For real wing design you
should use a more appropriate 3D aerodynamic analysis tool, e.g. a vortex lattice or panel
method.

Implementation in JAVAFOIL

public final static double DragForAspectRatio(double dCd, double dCl,
double dAspectRatio,
double dMachNumber)

{
double dReturn = dCd;
if (dAspectRatio > 0.1)
// add the induced drag of finite wing according to Prandtl
dReturn += dCl * dCl / (Math.PI * dAspectRatio) ;
}
return (dReturn) ;
}

Note that all finite wing results are only approximations. If you need more accurate results,
you must use a 3D wing analysis code, which ideally can also handle friction effects.

Swept Wings in JAVAFOIL

While JAVAFOIL is and remains a tool for analyzing two-dimensional wing sections, it is
capable of analyzing an airfoil section as part of a swept wing. This is no replacement for the
three-dimensional analysis of the three-dimensional wing using appropriate tools, but it helps
to understand the main effects of wing sweep on the velocity respectively pressure
distribution. You have to keep in mind, that a three dimensional wing has wing tips, one or
more kinks in the spanwise sweep angle distribution and that it may be tapered. Also the
boundary layer on a three-dimensional swept wing deviates from the ideal two-dimensional
models used in JAVAFOIL.

4

P
1)\_”{; ; 1)\., / "
%}

Figure 23: Top view of a swept wing with sections in the 2 — 2z and in the normal plane z — 2.
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\/1—M2 +[2'“]2 PR

C, =

A-m A-m
If the aspect ratio is larger, A > 4, the simplified approximation is applied:
C

2 2-w
1 —M, +';{T;;

C, =

Implementation in JAVAFOIL

public final static double LiftForAspectRatio(double dcCl,
double dAspectRatio,
double dMachNumber)

double dReturn = dCl;

// correction for finite wings
if (dAspectRatio > 0.1)

// Source: Anderson, "Aircraft Performance and Design'"

// lift gradient reduction factor

// a0 / (pi*aR)

double dGradientRatio = 2.0 * Math.PI / (Math.PI *
dAspectRatio) ;

if (dAspectRatio < 4.0)

// low aspect ratio, compressible (Anderson [2.18b])
dReturn /=
(Math.sqgrt (1.0 - Math.pow(dMachNumber, 2.0) +
Math.pow (dGradientRatio, 2.0)) +
dGradientRatio) ;

}

else

// high aspect ratio, compressible (Anderson [2.16])
dReturn /=
(Math.sqgrt (1.0 - Math.pow(dMachNumber, 2.0)) +
dGradientRatio) ;

}

return (dReturn) ;

Determination of Drag for given Aspect Ratio and Mach number

After the lift coefficient of the 2D airfoil for a given angle of attack o has been corrected to
the effect of the 3D wing, an approximation of the induced drag is added to the airfoil drag
(for the same angle of attack «). This correction is also only applied if you specify a value
for the aspect ratio of the wing A = b” /S (span b and wing area S) on the Options card.
As no information about the real wing shape is available, the assumption of having a “good”
wing planform is assumed.

Therefore the induced drag component is calculated by using the classical formula derived by
lifting line theory (Prandtl).

G
- A

Cni::k‘
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e prescribe the environmental condition density p_ and kinematic viscosity v.

e prescribe a wing loading % and a reference chord length c.

e perform the following calculation sequence:
inital value
Re" =10°
for (a = o, to o step Aa)

{

iterate
{
Re = Re’
C, = f(o,Re)
Re = E 2
pT; C, vt 8
}
’Re*— Re’
while ( >€)

Re

}

Note that the result still is an airfoil polar, even if wing loading and chord length are involved
Only when you additionally specify an aspect ratio on the options card, the polars include the
induced drag and approximate a finite wing.

A precaution must be undertaken to handle cases where C; — 0. Here JAVAFOIL limits the
Reynolds number to a value corresponding to a small lift coefficient, e.g. C; = 0.02.

Note: One can also derive the Reynolds number for a constant ratio 4, eliminating the chord

length c. This has not been implemented in JAVAFOIL as it was considered more abstract to
think in terms of 2 instead of the aircraft design parameters % and c. But as the relation is

n.’ = % it would be sufficient to use 4 instead of ¥ in JAVAFOIL while setting ¢ = 1.

Correction of Lift for given Aspect Ratio and Mach number

For a given angle of attack, a 3D wing of finite aspect ratio produces less lift than the 2D
airfoil section, which corresponds to an infinite aspect ratio. Another correction has to be
applied when the Mach number is larger than zero. In subsonic flight more lift is produced
when the Mach numbers is increased.

The 3D wing correction is applied only if you specify a value for the aspect ratio of the wing
A =1b’/S (span bb and wing area S) on the Options card.

The following correction is applied to the lift coefficient of a 2D airfoil C, in order to
approximate the lift coefficient C, of the 3D wing in compressible flow. The correction is
divided into two regimes of aspect ratios.

For small aspect ratios (A < 4 ) the following formula is used:
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panel methods). Also no additional wing effects (like Reynolds number variation due to taper)
are taken into account.

Polars for Constant Wing Loading

Airfoil data has traditionally been presented in form of graphs and tables for constant
Reynolds numbers. This form results from the typical way wind tunnel experiments and
numerical analyses are conducted. In a wind tunnel it is relatively easy to maintain a constant
wind speed and Reynolds number.

Now the lift coefficient of a real airplane depends on the speed because the wing loading is
usually fixed during flight — flying at low lift coefficients results in high speeds (and high
Reynolds numbers) and vice versa. Therefore the operating points during flight would slice
through a set of polars having constant Reynolds numbers.

It is possible to create polars more closely related to the conditions during flight. This would
require adjusting the wind speed to each lift coefficient, which is cumbersome and expensive
in a wind tunnel, but feasible in a numerical tool like JAVAFOIL. Here you can use the Aircraft
card to calculate polars for a given wing loading.

Abbreviations:

mass of aircraft m | kg
gravity constant g | m/s’
density of medium | P.. | m/s’
kinematic viscosity | v | m’/s
flight speed Ve | m/s
wing area S | m’
chord length c m
Reynolds number | Re &

Basic Equations

The definition of the lift coefficient is C; = . Solving the definition of the

>>\ ‘V2, S

o0

q

Reynolds number Re = Voo €

for the velocity v yields v = M Inserting this result
v i c

into the definition of the lift coefficient produces

2
_ m-g-c
CL o 2 9 :
. Re W <8
Solving for the Reynolds number yields
Re=C. | 28 m
v \{p -C, S .

? ; : ¢ [2-g m ;
Note that this equation can also be written Re- , /Cl = 5. &, 3’ which means that we
SR P

can also calculate polars of constant Re: ,/C; to match a given aircraft.

Using these results one can derive an aircraft oriented airfoil polar for a given wing loading
L and given mean chord length c. Due to the dependency between lift coefficient and
Reynolds number an iterative calculation procedure is used:
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and k is a factor to account for the shape of the lift force distribution along the span (for good
wing designs k ~ 1).

Now, JAVAFOIL is a program for the analysis of two dimensional airfoils. Nevertheless it
supports a very simple model of finite wings to allow for a more realistic comparison of
airfoils. When the user supplies a value for the aspect ratio on the Options card classical wing
theory formulas are used to determine an approximation of the 3D effects.

These effects can applied to the polars produced by JAVAFOIL and make it possible to get a
first impression of the relations between induced drag and airfoil drag. For example the
importance of the airfoil drag is diminishing for higher lift coefficients and lower aspect
ratios.

The three dimensional corrections can be applied to the results for constant Reynolds number
(Polar card) as well as more realistically for the results associated with a constant wing
loading (Aircraft card).

G—8m/S = 50kg/m’, A e
NACA 0012 —©Om/s = 50kg/m’, A =5
CL +—+m/S = 50kg/m’, A 10

*Xm/S = 50kg/m’, A = 20

1.0

““ T - T T T T T T T
0.000 0.010 0.020 0.030 0.040 0.050 0.060 0.070 0.080 0.090 0.100

Gy

Figure 22: Lift versus drag coefficient polars for a NACA 0012 airfoil and wings of different aspect ratio.

The graph above shows the effect of the wing aspect ratio on lift over drag coefficient.
Starting with infinite aspect ratio (aspect ratio = 0 on the Options card) three wings with
increasing aspect ratio have been analyzed. For each curve the maximum of the lift over drag
(L/D) ratio is indicated by a filled circle. It can be clearly seen, that depending on the aspect
ratio the additional induced drag distorts the polar so that the optimum L/D ratio is shifted to
lower lift coefficients. While the two dimensional airfoil achieves its maximum of L/D at
slightly above C, =1.0, the low aspect ratio wing of A =5 requires to operate the airfoil at
C, =0.5 because this is the optimum C, of the whole wing. If we compare with another
airfoil we would better compare the airfoils at the lift coefficients corresponding to the wing
aspect ratios.

Note that the results as shown above are accurate for a wing having an elliptical lift
distribution and an elliptical, untwisted planform. Due to the spanwise lift distribution on a
generic wing, the airfoils along the span of the wing will operate somewhat above and below
the total lift coefficient of the wing. To study this effect requires using a more sophisticated
three dimensional wing analysis code (e.g. for subsonic flow lifting line, vortex lattice or
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In order to indicate how close the local flow is to supersonic speeds, JAVAFOIL calculates the
critical pressure coefficient if a Mach number is specified on the Options card. The critical
limit is drawn as a wavy line in the graph on the Velocity card. Additionally, a
compressibility correction is applied to the incompressible solution to model first order
compressibility effects. Note however, that the theory becomes invalid, when flow reaches or
exceeds sonic speed.

In JAVAFOIL, the critical pressure coefficient is calculated from the relation

[—2 -[1+"’°_1-1\1?X]]“l ~1
K41 2

In terms of the velocity ratio the critical limit is found from

il 1+2.L4;2
Vi ) it (k+1)- M,

o0

2
C, e = m

Compressibility Corrections

There are different ways to correct incompressible flow results for compressibility effects.
One should keep in mind that these are only corrections — they can never produce the correct
physical effects when the flow locally reaches or exceeds supersonic speed. Therefore the
applicability of all compressibility corrections is limited to cases where the local flow velocity
(which can be much higher than the onset flow velocity) is well beyond the speed of sound.

In practical application one can use such corrections well up to about M = 0.5, the error
grows very rapidly when the onset Mach number exceeds 0.7 .

In JAVAFOIL, the incompressible panel analysis is always performed for the given airfoil — the
shape is never geometrically distorted. The compressibility correction is applied later to the
local surface pressure according to the Karman-Tsien approximation

2-C,,J.-(1+,/1—Mi)
2.(1+,/1—Mi—Mj)+M,%-c,,_,. '

The corrected pressure coefficient is then used to calculate the lift and moment coefficients.

CP.(' =

Finite Wings in JAVAFOIL

In the 1920s it has been found by Prandtl and also by Lanchester that the finite span of wings
affects their aerodynamic performance. They found that the effects could be expressed as a
function of the aspect ratio (a.k.a. “slenderness” or “finesse”) of the wing. Prandtl’s “Lifting
Line” theory was developed and successfully applied to design wings up to the 1940s and
even today it is useful for unswept wings of relatively high aspect ratio (A > 5). The aspect
ratio can be determined from A =b /¢ =1b’ /S (span b divided by the mean chord length ¢
or span squared divided by wing area S). The main result of this theory is that the airfoil drag
is increased by an additional drag force (“induced drag” a.k.a. “vortex drag”) which is caused
by the finite wing span and the associated wake downwash behind the wing. It is physically
unavoidable when a wing has to produce lift. The vortex drag coefficient of a wing can be
expressed by Cp) uea = k- Ci /(w-A), where C, is the lift coefficient of the whole wing
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2

Cd. lower = C(l. lower 02 * S (OL + OTE ) ' (XTE - X:»vp. lowvr)

ACl — C]. max, fudge : (OL + eTE ) U (XTE i Xa(‘IL lm\'vr)

if (AC, <0)
// 1ift reduction
G, = @, —AC,
h
else
// lift multiplier
Cl . C{ : (1 —sina- (XTE - Xs('pA ](n\'vr))
h

// moment increment

Con = Coy = 5100 (X1 = X o) (0-5 (14 Ko oer ) — 0.25)

}

// 1ift multiplier due to modified suction peak criterion

€, =0t il AC

[ACP max ]
— 2 +1
30

coefficient close to the nose of the airfoil and the pressure close to the trailing edge.

is the difference between the minimum pressure

P, max

Compressible Flow

JAVAFOIL analyzes airfoils in incompressible flow, which means low Mach numbers as they
are common in model aircraft of general aviation airplanes. In practical application this means
Mach numbers below M = 0.25. It is possible however to extend the Mach number range
somewhat by applying compressibility corrections to the incompressible results. This is only
possible, as long as the flow speed is subsonic all over the surface of the airfoil and
compressibility effects are small.

Critical Pressure Coefficient

The character of the flow changes dramatically when sonic speed is exceeded anywhere on
the surface. The pressure coefficient associated with sonic speed is called “critical pressure”
coefficient (C, ;). In most cases pressure recovery from supersonic to subsonic speeds
(from C, <C, ,; to C > C, ) is leading to an abrupt recompression with a shock. The
analysis of such flows requires more complex methods than implemented in JAVAFOIL. Such
methods must be capable of handling compressible flows (for example by solving the full,
compressible potential equations or by solving the Euler equations).
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lf( Xsop. upper < X1E )
{
// trailing edge angle of upper surface
y.‘o(‘ D, upper - y
0 = arctan e P
X.wp. upper XTE
}
else
{
O =0
|

// drag increment

2
Cd. upper = Cd. upper + 02 * S (OL + eTE) : (XTE i Xscp. l|ppcr>

ACl = C]. max, fudge (OL + eTE) U (XTE - Xscp. llppL‘l‘)
if (AC, >0)
{
//'lift reduction
0=, — AG,
H
else
{
/1 lift multiplier

C[ = Cl : (1 - SinOL : (XTE - xsop. uppor))
}

// moment increment

Cm = Cm il Sin Q- (XTE - XSU]L uppvr) ) (05 ) (1 + Xscp. uppvr) - 025)
}
elseif (e <0)
{

// handle separation on lower surface
if ( x < Xq1g )

sep, lower

// trailing edge angle of lower surface
Y.wp. lower — Y TE

XscpA lower — XTE

0, = arctan [—

// drag increment
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r =1 | smooth, but slightly rough surface as for example a painted cloth surface

r =2 | similar to the NACA standard roughness

= 3 | dirty surface with spots of dirt, bugs and flies

Note that the NACA standard roughness is usually applied to the leading edge only. It
consists of a sparse (5-10% of the area) leading edge coating up to 8% x/c. The grain size is
about 0.45%o of the chord length. Thus for a wing chord length of 1m the grain size would be
0.45mm.

Stall Corrections

Empirical Stall Correction #1 (,,CalcFoil“)

if(a>0)
{

// handle separation on upper surface
// drag increment

2 2
— in?
C(L upper Cd. upper +|sin” o (XTE - Xh(‘[). uppvr) = 0025 *COSQu- (XTE - Xscp. uppcr)

/1 1ift multiplier reduces lift linearly with length of separated length
Cl = Cl ’ (]' - 02 ’ (XTE - Xscp. upper ))

H
elseif (e <0 )
{
// handle separation on lower surface
// drag increment
& 2 2
C(l. lower — Cd. lower + Sinz Q- (X'I'E - X.\r‘p. In\\'ur) + 0025 scosae (X'['E - stp. ln\\':‘r)
// lift multiplier reduces lift linearly with length of separated length
a, =, .(1 0.2 (s — X, 1))
b

// moment multiplier
C =C

m, corrected

2 2
0.9-x"  =+x

m, panel method

// lift multiplier due to suction peak criterion
C, =0, -%,where AC
ACP. max
+1
20

coefficient close to the nose of the airfoil and the pressure close to the trailing edge.

is the difference between the minimum pressure

P, max

Empirical Stall Correction #2 (,,Eppler®)
if (e >0)
{

// handle separation on upper surface
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Method of Arnal:
A set of tables produced by D. Arnal has been approximated by W. Wiirz with polynomials:

on
8Reaz

log,, (R‘ehz.urit) =b, +b, Hy, +b,-Hj,

=a, +a, H, +a, Hj,

Here the envelope is not a straight line as in Drela’s method. For details see [21].
In JAVAFOILL transition is assumed to occur when the value n_,, =9 —r is exceeded.

Method of Granville

This method is not described here. It also works by integrating a stability parameter starting
from a point of instability.

Abbreviations:

approximation of n
roughness factor (0 = smooth)
displacement thickness

=1

-

_OD

on
[
|

momentum thickness

=
|

shape factor displacement thickness / momentum thickness

o
ekl

=9)

O
|
o

Reynolds number based on local momentum thickness

Reynolds number based on local arc length

Effect of Roughness

The effect of roughness on transition and drag is complex and cannot be simulated accurately.
Even modern resource hungry direct numerical simulation methods have difficulties to
simulate the effect.

In JAVAFOIL two effects of surface roughness are modeled:

m laminar flow on a rough surface will be destabilized leading to premature transition,

m laminar as well as turbulent flow on rough surfaces produce a higher skin friction drag.

The effect on toughness is modeled in the following transition models

Eppler P 8.4-Hzy—21.74-0.361
PR Transition is assumed to occur when Re, > e!®*Me 21770301,
Standard 3
Eppler S 18.4-Hyy —21.74+125:(Hyy—1.573)° —0.36
PP Transition is assumed to occur when Re, > e'®*Mhu 217412 (H 71378 =086
enhanced 2 =
Drela IS -
4 > | Transition is assumed to occur when the value n_, = 9 —r is exceeded.
e"approx.
Arnal Sl s 1B a
(Wiirz) Transition is assumed to occur when the value n_,, = 9 —r is exceeded.
lirz

The global effect on drag is taken into account by a simple scaling of the total drag coefficient
Cd = C(l (1 + r/lO)

The roughness factor r is meant to represent the following surface conditions
| r =0 | perfect smooth surface as for example on a composite material sailplane wing |




Polar.Analyze (500000,500000,500000,-15,10,1,1.0,1.0,0, false) ;
//

// finally: export coordinates in XML format
Geometry.Save ("Z: /groundforce-example.xml") ;

Automating JAVAFOIL with a Script

JavaFoil had a rather simple but useful scripting interface since 2002. In 2012 this has been
rewritten to make use of JavaScript as the scripting language. This scripting engine is
included with Java 1.5 or later and allows for more complex scripts with loops. Scripts can be
recorded, modified and stored for later reuse in script files. Basically these scripts mimic the
actions you perform in the graphical user interface. The syntax must follow the JavaScript
rules, which are not detailed here. The easiest way to start with scripting is to use the script
recorder built into the Script dialog window, which can be opened on the Options card.

Sometimes it is useful to have JAVAFOIL execute a command sequence in a script
automatically and then terminate. This allows running JAVAFOIL inside a parameter sweep or
as part of an optimization loop. For this purpose you prepare the script file and start JavaFoil
with the name of the script file on the command line. Then JAVAFOIL runs invisible, without
opening a window, and executes the commands in the script file.

The name of the script file can be transferred to JAVAFOIL in two ways. First you can define a
“system property” using the “-D” command line option of the java command, look like so:

ljavaw.exe -DScript="Path\Script" -cp "Path\mhclasses.jar" -jar "Path\javafoil.jar" |

Alternatively, you can specify the script file using as a command line argument to JAVAFOIL
like this:

Ijavaw.exe -cp "Path\mhclasses.jar" -jar "Path\javafoil.jar" Script="Path\Script" |

Both ways methods are equivalent and produce the same result.

Note that this example in Windows style uses the backslash as file separator, for Unix-like
systems you have to use the appropriate separator, usually a forward slash.

Note:

As JAVAFOIL is running without showing a window, you must make sure that the script ends
with an Exit() command to terminate the JAVAFOIL run properly. Otherwise, the JAVAFOIL
process will continue to run. In Windows you can check for running JAVAFOIL processes
using the Task Manager window. In Unix-like operating systems you can use the “ps”
command to list all processes running under your user account.
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Anexo K. Teoria de los modelos de turbulencia
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11.3 The Spalart-Alimaras Model

11.3 The Spalart-Allmaras Model

In turbulence models that employ the Boussinesq approach, the central issue is how the
eddy viscosity is computed. The model proposed by Spalart and Allmaras [325] solves
a transport equation for a quantity that is a modified form of the turbulent kinematic
viscosity.

11.3.1 Transport Equation for the Spalart-Alimaras Model

The transported variable in the Spalart-Allmaras model, 7, is identical to the turbu-
lent kinematic viscosity except in the near-wall (viscous-affected) region. The transport
equation for 7 is

1 ov

2( 17)+i( ;) = G,+— L (u+ 13)—_ + C ] ] -Y,+S; (11.3-1)
B T oy | Ox; il Ox; 0 Ox; v A

where G, is the production of turbulent viscosity and Y;, is the destruction of turbulent
viscosity that occurs in the near-wall region due to wall blocking and viscous damping.
o, and Cyy are constants and v is the molecular kinematic viscosity. S; is a user-defined
source term. Note that since the turbulence kinetic energy £ is not calculated in the
Spalart-Allmaras model, the last term in Equation 11.2-5 is ignored when estimating the
Reynolds stresses.

11.3.2 Modeling the Turbulent Viscosity
The turbulent viscosity, p, is computed from

e = pUfn (11.3-2)
where the viscous damping function, f,, is given by

3

X
vl = ——a 11.3-3
fn x2+C3 ( )
and
v
= - 11.3-4
B 5 ( )
© Fluent Inc. January 11, 2005 11-11
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Modeling Turbulence

11.3.3 Modeling the Turbulent Production

The production term, G, is modeled as

G, = CyupSi (11.3-5)
where
and
X
w=1-— 11.3-7
foa T afo ( )

Cy; and k are constants, d is the distance from the wall, and S is a scalar measure of the
deformation tensor. By default in FLUENT, as in the original model proposed by Spalart
and Allmaras, S is based on the magnitude of the vorticity:

S= \/291‘]‘9”' (113-8)

where €2;; is the mean rate-of-rotation tensor and is defined by

_ Ou;  Ouy ¢
Qi = 5 (0$j - 01_5) (11.3-9)

The justification for the default expression for S is that, for the wall-bounded flows that
were of most interest when the model was formulated, turbulence is found only where
vorticity is generated near walls. However, it has since been acknowledged that one
should also take into account the effect of mean strain on the turbulence production, and
a modification to the model has been proposed [67] and incorporated into FLUENT.

This modification combines measures of both rotation and strain tensors in the definition
of S:

S = Q] + Cproa min (0,155 — |Q;1) (11.3-10)
where
Cprod = 20, |QU[ = y/2Qi]'Q,'j, |S,‘j| = \/251']'51']'
11'12 © Fluent Inc. January 11, 2005
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11.3 The Spalart-Allmaras Model

with the mean strain rate, S;;, defined as

S5=3 (fm + az,) (11.3-11)

Including both the rotation and strain tensors reduces the production of eddy viscosity
and consequently reduces the eddy viscosity itself in regions where the measure of vortic-
ity exceeds that of strain rate. One such example can be found in vortical flows, i.e., flow
near the core of a vortex subjected to a pure rotation where turbulence is known to be
suppressed. Including both the rotation and strain tensors more correctly accounts for
the effects of rotation on turbulence. The default option (including the rotation tensor
only) tends to overpredict the production of eddy viscosity and hence overpredicts the
eddy viscosity itself in certain circumstances.

You can select the modified form for calculating production in the Viscous Model panel.

11.3.4 Modeling the Turbulent Destruction

The destruction term is modeled as

salt 9
A (5) (11.3-12)
where

14+ C§s o
fu=9 [g—ﬁ T s, (11.3-13)
g =7+ Cug (r“ - r) (11.3-14)
r=-2_ (11.3-15)

Sk2d?

Cypi1, Cus, and Cy3 are constants, and S is given by Equation 11.3-6. Note that the
modification ~described above to include the effects of mean strain on S will also affect
the value of S used to compute 7.

© Fluent Inc. January 11, 2005 11'13
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Modeling Turbulence

11.3.5 Model Constants

The model constants Chy, Cya, 05, Co1, Curs Cuo, Cus, and k have the following default
values [325]:

2
Cyp = 0.1355, Cip =0.622, o5 = 3 Cn=T71

Cun = C—’;‘ 0500 0208, Cus=20, k=04187
K

11.3.6 Wall Boundary Conditions

At walls, the modified turbulent kinematic viscosity, 7, is set to zero.

When the mesh is fine enough to resolve the laminar sublayer, the wall shear stress is
obtained from the laminar stress-strain relationship:

" e B0 (11.3-16)
Ur 7
If the mesh is too coarse to resolve the laminar sublayer, it is assumed that the centroid
of the wall-adjacent cell falls within the logarithmic region of the boundary layer, and
the law-of-the-wall is employed:

% _ Sy (M) (11.3-17)
K

U Iz

where u is the velocity parallel to the wall, w, is the shear velocity, y is the distance from
the wall, x is the von Kdrman constant (0.4187), and E = 9.793.

11.3.7 Convective Heat and Mass Transfer Modeling

In FLUENT, turbulent heat transport is modeled using the concept of Reynolds’ analogy
to turbulent momentum transfer. The “modeled” energy equation is thus given by the

following:
2 D _ 0 [(p ., oty OT _
5t PE) + 5 [m(pE +p)] = o, [(I. b - ) B +u,(n])eﬂ] +S,  (11.3-18)

where k, in this case, is the thermal conductivity, F is the total energy, and (7;;)es is the
deviatoric stress tensor, defined as

11-14 © Fluent Inc. January 11, 2005
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11.4 The Standard, RNG, and Realizable /- Models

ij)effl = Hef +73 ij
(Tij et Hrr<0mi By i

Ouj  Ju; _gl %(5
3/ /(!ﬁ‘ 0.1‘,

The term involving (7;;)es represents the viscous heating, and is always computed in the
coupled solvers. It is not computed by default in the segregated solver, but it can be
enabled in the Viscous Model panel. The default value of the turbulent Prandtl number
is 0.85. You can change the value of Pr; in the Viscous Model panel.

Turbulent mass transfer is treated similarly, with a default turbulent Schmidt number of
0.7. This default value can be changed in the Viscous Model panel.

Wall boundary conditions for scalar transport are handled analogously to momentum,
using the appropriate “law-of-the-wall”.

11.4 The Standard, RNG, and Realizable %-c Models

This section presents the standard, RNG, and realizable k-e models. All three models
have similar forms, with transport equations for & and e. The major differences in the
models are as follows:

e the method of calculating turbulent viscosity
e the turbulent Prandtl numbers governing the turbulent diffusion of & and e

e the generation and destruction terms in the e equation

The transport equations, methods of calculating turbulent viscosity, and model constants
are presented separately for each model. The features that are essentially common to all
models follow, including turbulent production, generation due to buoyancy, accounting
for the effects of compressibility, and modeling heat and mass transfer.

11.4.1 The Standard k- Model

The standard k-e model [183] is a semi-empirical model based on model transport equa-
tions for the turbulence kinetic energy (k) and its dissipation rate (¢). The model trans-
port equation for & is derived from the exact equation, while the model transport equation
for € was obtained using physical reasoning and bears little resemblance to its mathe-
matically exact counterpart.

In the derivation of the k-e model, it was assumed that the flow is fully turbulent, and
the effects of molecular viscosity are negligible. The standard k-e model is therefore valid
only for fully turbulent flows.

© Fluent Inc. January 11, 2005 11-15
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Modeling Turbulence

Transport Equations for the Standard %-c Model

The turbulence kinetic energy, k, and its rate of dissipation, €, are obtained from the
following transport equations:

P ) ) o\ Ok
2 (ok) + - (pku;) = - [(M + /L‘) aT} + G+ Gy—pe—Yur+S,  (11.41)
G}

_dTPJ

ot ox; o
and
d 19} 0 e\ Oe € €
a(pe) + Tri(peu,-) = 8_1} {(u + U_f) E)—TJ] + Cl‘E (G + C3.Gy) — C-zfpz + 5. (11.4-2)

In these equations, Gy, represents the generation of turbulence kinetic energy due to the
mean velocity gradients, calculated as described in Section 11.4.4: Modeling Turbulent
Production in the k-e Models. G, is the generation of turbulence kinetic energy due
to buoyancy, calculated as described in Section 11.4.5: Effects of Buoyancy on Turbu-
lence in the k-e Models. Yas represents the contribution of the fluctuating dilatation in
compressible turbulence to the overall dissipation rate, calculated as described in Sec-
tion 11.4.6: Effects of Compressibility on Turbulence in the k-¢ Models. Ci., Cs, and Ci,
are constants. oy and o, are the turbulent Prandtl numbers for & and ¢, respectively. Sj.
and S, are user-defined source terms.

Modeling the Turbulent Viscosity

The turbulent (or eddy) viscosity, p, is computed by combining k and € as follows:

k2
pe = pCu— (11.4-3)

where C), is a constant.

Model Constants
The model constants C,, Cs,, C),, 0y, and o, have the following default values [183]:
Cie=14, Cy,=192, C,=0.09, 04, =10, 0. =13
These default values have been determined from experiments with air and water for funda-
mental turbulent shear flows including homogeneous shear flows and decaying isotropic

grid turbulence. They have been found to work fairly well for a wide range of wall-
bounded and free shear flows.

11-16 @© Fluent Inc. January 11, 2005
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11.4 The Standard, RNG, and Realizable /- Models

Although the default values of the model constants are the standard ones most widely
accepted, you can change them (if needed) in the Viscous Model panel.

11.4.2 The RNG £-c Model

The RNG-based k-¢ turbulence model is derived from the instantaneous Navier-Stokes
equations, using a mathematical technique called “renormalization group” (RNG) meth-
ods. The analytical derivation results in a model with constants different from those in
the standard k-e¢ model, and additional terms and functions in the transport equations
for £ and e. A more comprehensive description of RNG theory and its application to
turbulence can be found in [54].

Transport Equations for the RNG /-c Model

The RNG k-e¢ model has a similar form to the standard k-¢ model:

0 0 7] ok
a(pk) + aT(pku,) = 87 <Qk#eﬁ‘%> + G;\. + Gb —PE— Y/u &= Sk (114-4)
Li i L)
and
0 0 0 Oe € €
a(pf)'{’ a(‘—ti(pfui) = 0_.1‘] (aflleﬁa.—,ﬂj) +CIEE (G;\ CE Gich) —CQF,DZ = R(+SE (114-5)

In these equations, Gy represents the generation of turbulence kinetic energy due to the
mean velocity gradients, calculated as described in Section 11.4.4: Modeling Turbulent
Production in the k-e Models. G, is the generation of turbulence kinetic energy due
to buoyancy, calculated as described in Section 11.4.5: Effects of Buoyancy on Turbu-
lence in the k-e Models. Y, represents the contribution of the fluctuating dilatation in
compressible turbulence to the overall dissipation rate, calculated as described in Sec-
tion 11.4.6: Effects of Compressibility on Turbulence in the k-¢ Models. The quantities
oy, and a, are the inverse effective Prandtl numbers for £ and e, respectively. S, and S,
are user-defined source terms.

Modeling the Effective Viscosity

The scale elimination procedure in RNG theory results in a differential equation for
turbulent viscosity:

5 .
Pk
d—= ] =1.72———=d
(,/(/1) Vi3 —1+C,

b (11.4-6)
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where

Il

v /l’eﬂ'/“
C, =~ 100

Equation 11.4-6 is integrated to obtain an accurate description of how the effective tur-
bulent transport varies with the effective Reynolds number (or eddy scale), allowing the
model to better handle low-Reynolds-number and near-wall flows.

In the high-Reynolds-number limit, Equation 11.4-6 gives

k*
By = [)CI,? (114'7)

with C, = 0.0845, derived using RNG theory. It is interesting to note that this value
of C, is very close to the empirically-determined value of 0.09 used in the standard A-e
model.

In FLUENT, by default, the effective viscosity is computed using the high-Reynolds-
number form in Equation 11.4-7. However, there is an option available that allows you
to use the differential relation given in Equation 11.4-6 when you need to include low-
Reynolds-number effects.

RNG Swirl Modification

Turbulence, in general, is affected by rotation or swirl in the mean flow. The RNG model
in FLUENT provides an option to account for the effects of swirl or rotation by modifying
the turbulent viscosity appropriately. The modification takes the following functional
form:

k.
Pt = [0 f(as< Q, ;) (11.4-8)

where fy0 is the value of turbulent viscosity calculated without the swirl modification
using either Equation 11.4-6 or Equation 11.4-7. € is a characteristic swirl number eval-
uated within FLUENT, and « is a swirl constant that assumes different values depending
on whether the flow is swirl-dominated or only mildly swirling. This swirl modification
always takes effect for axisymmetric, swirling flows and three-dimensional flows when the
RNG model is selected. For mildly swirling flows (the default in FLUENT), a is set to
0.05 and cannot be modified. For strongly swirling flows, however, a higher value of ay
can be used.
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Calculating the Inverse Effective Prandtl Numbers

The inverse effective Prandtl numbers, o, and ., are computed using the following
formula derived analytically by the RNG theory:

0.6321 0.3679

Hmol
= 11.4-9
Heft ( )

a+2.3929
o +2.3929

‘ a —1.3929
oy — 1.3929

where ag = 1.0. In the high-Reynolds-number limit (fimo1/ftest < 1), ap = e & 1.393.

The R, Term in the ¢ Equation

The main difference between the RNG and standard k-e models lies in the additional
term in the e equation given by

C.pn*(1 —n/m) €
Re=— 1+ :37)3/ : % (L.410)

where n = Sk/e, no = 4.38, 3 = 0.012.

The effects of this term in the RNG e equation can be seen more clearly by rearranging
Equation 11.4-5. Using Equation 11.4-10, the third and fourth terms on the right-hand
side of Equation 11.4-5 can be merged, and the resulting e equation can be rewritten as

0 0 0 e € o €
a(pé) + B—Ii(peui) = 6—11 <a€ltcﬁ%) + CI(E (Gr + C3.Gy) — Cz(pz (11.4-11)

o (Ol i
where Cj, is given by

011773(1 —n/m0)

C, =C.
2e 2 + 1+ 3

(11.4-12)

In regions where 1 < 19, the R term makes a positive contribution, and C3, becomes
larger than . In the logarithmic layer, for instance, it can be shown that n ~ 3.0,
giving C5. ~ 2.0, which is close in magnitude to the value of Cs, in the standard k-e
model (1.92). As a result, for weakly to moderately strained flows, the RNG model tends
to give results largely comparable to the standard k-e model.

In regions of large strain rate (7 > 79), however, the R term makes a negative contribu-
tion, making the value of Cf, less than Cs,. In comparison with the standard k- model,
the smaller destruction of € augments ¢, reducing & and, eventually, the effective viscosity.
As a result, in rapidly strained flows, the RNG model yields a lower turbulent viscosity
than the standard %-e model.
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Thus, the RNG model is more responsive to the effects of rapid strain and streamline
curvature than the standard k-e model, which explains the superior performance of the
RNG model for certain classes of flows.

Model Constants

The model constants Cy. and Cy. in Equation 11.4-5 have values derived analytically by
the RNG theory. These values, used by default in FLUENT, are

Cle — 142. Gz( — 168

11.4.3 The Realizable k-c Model

In addition to the standard and RNG-based k-e models described in Sections 11.4.1 and
11.4.2, FLUENT also provides the so-called realizable k-¢ model [306]. The term “real-
izable” means that the model satisfies certain mathematical constraints on the normal
stresses, consistent with the physics of turbulent flows. To understand this, consider
combining the Boussinesq relationship (Equation 11.2-5) and the eddy viscosity defini-
tion (Equation 11.4-3) to obtain the following expression for the normal Reynolds stress
in an incompressible strained mean flow:

— 2 ou
u=-k—-2vy— 11.4-13
3 "z ( )
Using Equation 11.4-3 for v, = p/p, one obtains the result that the normal stress, u2,
which by definition is a positive quantity, becomes negative, i.e., “non-realizable”, when
the strain is large enough to satisfy

koU 1
edr  3C,

~3.7 (11.4-14)

Similarly, it can also be shown that the Schwarz inequality for shear stresses (uauz% <

u2u3; no summation over a and ) can be violated when the mean strain rate is large.
The most straightforward way to ensure the realizability (positivity of normal stresses
and Schwarz inequality for shear stresses) is to make C), variable by sensitizing it to
the mean flow (mean deformation) and the turbulence (k, €). The notion of variable
C,, is suggested by many modelers including Reynolds [279], and is well substantiated
by experimental evidence. For example, C), is found to be around 0.09 in the inertial
sublayer of equilibrium boundary layers, and 0.05 in a strong homogeneous shear flow.

Another weakness of the standard k-e¢ model or other traditional k- models lies with the
modeled equation for the dissipation rate (¢). The well-known round-jet anomaly (named
based on the finding that the spreading rate in planar jets is predicted reasonably well, but
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prediction of the spreading rate for axisymmetric jets is unexpectedly poor) is considered
to be mainly due to the modeled dissipation equation.

The realizable k-e model proposed by Shih et al. [306] was intended to address these
deficiencies of traditional k-e¢ models by adopting the following:

e a new eddy-viscosity formula involving a variable C, originally proposed by
Reynolds [279].

e a new model equation for dissipation (¢) based on the dynamic equation of the
mean-square vorticity fluctuation.

Transport Equations for the Realizable %-c Model

The modeled transport equations for k& and € in the realizable k-¢ model are

9y Oy 9 e B
a(pk) + o, (pku;) = o, {(,u + Uk) OL'J} +Gr+Gy—pe =Yy + S, (11.4-15)
and
d 1o} 0 e\ Oe €2 €
a(pf) + O_Ij(peuj) = a—x] |:<,Lt + (7_5) d_x]] + pC’lSe = ngm + CI(EGka + Sf
(11.4-16)
where

7 k
Cl = max |:043 n T 5:| 5 N = Sz, 9= 2SijSij

In these equations, G}, represents the generation of turbulence kinetic energy due to the
mean velocity gradients, calculated as described in Section 11.4.4: Modeling Turbulent
Production in the k-e Models. G, is the generation of turbulence kinetic energy due
to buoyancy, calculated as described in Section 11.4.5: Effects of Buoyancy on Turbu-
lence in the k-e Models. Yj; represents the contribution of the fluctuating dilatation in
compressible turbulence to the overall dissipation rate, calculated as described in Sec-
tion 11.4.6: Effects of Compressibility on Turbulence in the k-¢ Models. Cy and C, are
constants. o, and o, are the turbulent Prandt]l numbers for k& and e, respectively. S, and
S, are user-defined source terms.

Note that the k equation (Equation 11.4-15) is the same as that in the standard k-
e model (Equation 11.4-1) and the RNG k-¢ model (Equation 11.4-4), except for the
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model constants. However, the form of the e equation is quite different from those in
the standard and RNG-based k-e models (Equations 11.4-2 and 11.4-5). One of the
noteworthy features is that the production term in the e equation (the second term on
the right-hand side of Equation 11.4-16) does not involve the production of &; i.e., it does
not contain the same Gj term as the other k-e models. It is believed that the present
form better represents the spectral energy transfer. Another desirable feature is that
the destruction term (the next to last term on the right-hand side of Equation 11.4-16)
does not have any singularity; i.e., its denominator never vanishes, even if k vanishes or
becomes smaller than zero. This feature is contrasted with traditional k-e models, which
have a singularity due to % in the denominator.

This model has been extensively validated for a wide range of flows [171, 306], including
rotating homogeneous shear flows, free flows including jets and mixing layers, channel
and boundary layer flows, and separated flows. For all these cases, the performance of
the model has been found to be substantially better than that of the standard k-e model.
Especially noteworthy is the fact that the realizable k-¢ model resolves the round-jet
anomaly; i.e., it predicts the spreading rate for axisymmetric jets as well as that for
planar jets.

Modeling the Turbulent Viscosity

As in other k-e models, the eddy viscosity is computed from

k2
= pC#T (11.4-17)

The difference between the realizable k-e¢ model and the standard and RNG k-e models
is that C), is no longer constant. It is computed from

1

C,=—— 11.4-18
M A+ AR ( )
where
(11.4-19)
and
Qij = Qy — €55k
Qij = Q_zj — €ijrWEk
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where €2;; is the mean rate-of-rotation tensor viewed in a rotating reference frame with
the angular velocity wy.. The model constants Ay and A, are given by

A =4.04, A, =V6cos¢

where
, 1 1 S,"S';.,Sk,' 2 1 au,- aui
= = co8 Wy, W=t w_ fee. & -2
¢ = 3 cos (Vew), w % S SijSijs Sij B) (61‘; 01@)

It can be seen that C, is a function of the mean strain and rotation rates, the angular ve-
locity of the system rotation, and the turbulence fields (k and €). C), in Equation 11.4-17
can be shown to recover the standard value of 0.09 for an inertial sublayer in an equilib-
rium boundary layer.

n In FLUENT, tl}e term —2¢;jpwy is, by default, not included in the
calculation of ;. This is an extra rotation term that is not com-
patible with cases involving sliding meshes or multiple reference frames.
If you want to include this term in the model, you can enable it by using the
define/models/viscous/turbulence-expert/rke-cmu-rotation-term?
text command and entering yes at the prompt.

Model Constants

1e model constants Cy, o), and o, have been established to ensure that the mode
The lel constants Cy, oy, and have been established to ensure that the model
performs well for certain canonical flows. The model constants are

Cl( - 144‘ C_z = 19 g = 10‘ O = 1.2

11.44 Modeling Turbulent Production in the k- Models

The term G}, representing the production of turbulence kinetic energy, is modeled iden-
tically for the standard, RNG, and realizable k-e models. From the exact equation for
the transport of &, this term may be defined as

Gr= —pmggj (11.4-20)

To evaluate Gy, in a manner consistent with the Boussinesq hypothesis,

Gy = 1S? (11.4-21)
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where S is the modulus of the mean rate-of-strain tensor, defined as
S = QS,*]'SL'J' (114—22)

n When using the high-Reynolds number k-e versions, pieqg is used in lieu of
1y in Equation 11.4-21.

11.45 Effects of Buoyancy on Turbulence in the k- Models

When a non-zero gravity field and temperature gradient are present simultaneously, the
k-¢ models in FLUENT account for the generation of & due to buoyancy (G, in Equa-
tions 11.4-1, 11.4-4, and 11.4-15), and the corresponding contribution to the production
of € in Equations 11.4-2, 11.4-5, and 11.4-16.

The generation of turbulence due to buoyancy is given by

(11.4-23)

where Pr; is the turbulent Prandtl number for energy and g; is the component of the
gravitational vector in the ith direction. For the standard and realizable k-e¢ models, the
default value of Pr; is 0.85. In the case of the RNG k-e model, Pr; = 1/a, where «
is given by Equation 11.4-9, but with ag = 1/Pr = k/uc,. The coefficient of thermal
expansion, 3, is defined as

; 1 3/))
B=— = 11.4-24
o= (%) (11.421)

For ideal gases, Equation 11.4-23 reduces to

B e _g"plli'i-, gf L_ (11.4-25)
It can be seen from the transport equations for k& (Equations 11.4-1, 11.4-4, and 11.4-15)
that turbulence kinetic energy tends to be augmented (G, > 0) in unstable stratification.
For stable stratification, buoyancy tends to suppress the turbulence (G}, < 0). In FLU-
ENT, the effects of buoyancy on the generation of k are always included when you have
both a non-zero gravity field and a non-zero temperature (or density) gradient.

While the buoyancy effects on the generation of k are relatively well understood, the
effect on € is less clear. In FLUENT, by default, the buoyancy effects on € are neglected
simply by setting G, to zero in the transport equation for ¢ (Equation 11.4-2; 11.4-5, or
11.4-16).
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However, you can include the buoyancy effects on € in the Viscous Model panel. In this
case, the value of G, given by Equation 11.4-25 is used in the transport equation for e
(Equation 11.4-2, 11.4-5, or 11.4-16).

The degree to which e is affected by the buoyancy is determined by the constant Cs..
In FLUENT, Cs, is not specified, but is instead calculated according to the following
relation [129]:

(3. = tanh

3‘ (11.4-26)
u

where v is the component of the flow velocity parallel to the gravitational vector and
u is the component of the flow velocity perpendicular to the gravitational vector. In
this way, C'sc will become 1 for buoyant shear layers for which the main flow direction is
aligned with the direction of gravity. For buoyant shear layers that are perpendicular to
the gravitational vector, Cs. will become zero.

11.4.6 Effects of Compressibility on Turbulence in the %-c Models

For high-Mach-number flows, compressibility affects turbulence through so-called “di-
latation dissipation”, which is normally neglected in the modeling of incompressible
flows [378]. Neglecting the dilatation dissipation fails to predict the observed decrease
in spreading rate with increasing Mach number for compressible mixing and other free
shear layers. To account for these effects in the k-e models in FLUENT, the dilatation
dissipation term, Y);, is included in the k equation. This term is modeled according to
a proposal by Sarkar [291]:

Y]\[ = 2/)61\[12 (114—27)

where M, is the turbulent Mach number, defined as

M; =1/ = (11.4-28)

a?

where a (= /vRT) is the speed of sound.

This compressibility modification always takes effect when the compressible form of the
ideal gas law is used.
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11.4.7 Convective Heat and Mass Transfer Modeling in the %-c Models

In FLUENT, turbulent heat transport is modeled using the concept of Reynolds’ analogy
to turbulent momentum transfer. The “modeled” energy equation is thus given by the
following:

or

0z

T +ui(Tij)eff) + Sy (11.4-29)

d d 0
—(pE) + %[“i(ﬂE +p)] = Bz; (keﬂ'

where F is the total energy, ket is the effective thermal conductivity, and

(7ij)err is the deviatoric stress tensor, defined as

(bt = 1 u; N du;\ 2 %5
ij)eff = Heff o, 6.’[‘]‘ 3,ueff oz ij

The term involving (7;;)es represents the viscous heating, and is always computed in the
coupled solvers. It is not computed by default in the segregated solver, but it can be
enabled in the Viscous Model panel.

Additional terms may appear in the energy equation, depending on the physical models
you are using. See Section 12.2.1: Theory for more details.

For the standard and realizable k-e models, the effective thermal conductivity is given

by

Cplty

PI’t

keﬂ' =k+

where k&, in this case, is the thermal conductivity. The default value of the turbulent
Prandtl number is 0.85. You can change the value of the turbulent Prandtl number in
the Viscous Model panel.

For the RNG k-e model, the effective thermal conductivity is

ket = CpHeff

where a is calculated from Equation 11.4-9, but with ag = 1/Pr = k/puc,.

The fact that a varies with fimer/ftesr, as in Equation 11.4-9, is an advantage of the RNG k-
e model. It is consistent with experimental evidence indicating that the turbulent Prandtl
number varies with the molecular Prandtl number and turbulence [163]. Equation 11.4-9
works well across a very broad range of molecular Prandtl numbers, from liquid metals
(Pr a2 102) to paraffin oils (Pr a2 10%), which allows heat transfer to be calculated in low-
Reynolds-number regions. Equation 11.4-9 smoothly predicts the variation of effective
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Prandtl number from the molecular value (v = 1/Pr) in the viscosity-dominated region
to the fully turbulent value (a = 1.393) in the fully turbulent regions of the flow.

Turbulent mass transfer is treated similarly. For the standard and realizable k-e models,
the default turbulent Schmidt number is 0.7. This default value can be changed in the
Viscous Model panel. For the RNG model, the effective turbulent diffusivity for mass
transfer is calculated in a manner that is analogous to the method used for the heat
transport. The value of o in Equation 11.4-9 is ap = 1/Sc, where Sc is the molecular
Schmidt number.

11.5 The Standard and SST /- Models

This section presents the standard and shear-stress transport (SST) k-w models. Both
models have similar forms, with transport equations for & and w. The major ways in
which the SST model [222] differs from the standard model are as follows:

e gradual change from the standard k-w model in the inner region of the boundary
layer to a high-Reynolds-number version of the k-e model in the outer part of the
boundary layer

e modified turbulent viscosity formulation to account for the transport effects of the
principal turbulent shear stress

The transport equations, methods of calculating turbulent viscosity, and methods of
calculating model constants and other terms are presented separately for each model.

11.5.1 The Standard /-w Model

The standard k-w model is an empirical model based on model transport equations for
the turbulence kinetic energy (k) and the specific dissipation rate (w), which can also be
thought of as the ratio of € to k [378].

As the k-w model has been modified over the years, production terms have been added
to both the & and w equations, which have improved the accuracy of the model for
predicting free shear flows.

Transport Equations for the Standard k- Model

The turbulence kinetic energy, k, and the specific dissipation rate, w, are obtained from
the following transport equations:

0 0 o (. Ok )
a(plx) + oz, (phu;) = T (Fl‘a—r,> + G =Y+ Sk (11.5-1)
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and

0 0 0 Ow

In these equations, G}, represents the generation of turbulence kinetic energy due to mean
velocity gradients. G, represents the generation of w. I'y and I, represent the effective
diffusivity of & and w, respectively. Y, and Y,, represent the dissipation of & and w due
to turbulence. All of the above terms are calculated as described below. S; and S, are
user-defined source terms.

Modeling the Effective Diffusivity

The effective diffusivities for the k-w model are given by

I'n = p+— (11.5-3)
Ok

r, = p+ 22 (11.5-4)
Ouw

where o4, and o, are the turbulent Prandtl numbers for & and w, respectively. The
turbulent viscosity, s, is computed by combining k& and w as follows:

k
L (11.5-5)
w

Low-Reynolds-Number Correction

The coefficient o* damps the turbulent viscosity causing a low-Reynolds-number correc-
tion. It is given by

. . [ &b+ Ret/Ry
— —_— 11.5-6
“ am(1+Rct/Rk s}
where

k
He; = 22 (11.5-7)

Jw
R = 6 (11.5-8)
af = % (11.5-9)
B, = 0.072 (11.5-10)
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Note that, in the high-Reynolds-number form of the k-w model, a* = o, = 1.

Modeling the Turbulence Production
Production of %

The term G} represents the production of turbulence kinetic energy. From the exact
equation for the transport of k, this term may be defined as

O'IIJ'
1.5-
oz, (11.5-11)

G = —puiu
To evaluate G, in a manner consistent with the Boussinesq hypothesis,

G = 52 (11.5-12)

where S is the modulus of the mean rate-of-strain tensor, defined in the same way as for
the k-e¢ model (see Equation 11.4-22).

Production of w

The production of w is given by

&, = (I%Gk (11.5-13)
where G}, is given by Equation 11.5-11.

The coefficient « is given by

o [ 9+ Rei/R,,
= _— 11.5-14
@ a* ( 1+ Re:/R, ) (115:14)

where R, = 2.95. a* and Re; are given by Equations 11.5-6 and 11.5-7, respectively.

Note that, in the high-Reynolds-number form of the k-w model, @ = a,, = 1.

Modeling the Turbulence Dissipation
Dissipation of %

The dissipation of k is given by

Yi=pBfs kw (11.5-15)
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where
f 1 Xt <0
B = q 1+680x2
Traoox: Xk = 0
where
_ 1 0k 0w
Xk =8 z; Ox;
and

B = B[+ F(M))

o = g (4/15+(Ref/Ra)4

8 figg 14 (Ret/Rp)*
¢ = 15

Rz = 8
By = 0.09

where Re; is given by Equation 11.5-7.

Dissipation of w

The dissipation of w is given by

Yo=pBfs w?

where

1+ 70x.,
14 80x.

Q4558 Ski
v - T

L (0u;  Ouy
fty = §(azj‘azi)

fo =

11-30
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)

(11.5-16)

(11.5-17)

(11.5-23)

(11.5-24)
(11.5-25)

(11.5-26)
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The strain rate tensor, S;; is defined in Equation 11.3-11. Also,

3
B=0 {1 - ‘j_c*F(M,)] (11.5-27)
3 and F(M,) are defined by Equations 11.5-19 and 11.5-28, respectively.

Compressibility Correction

The compressibility function, F(M,), is given by

o M, < My .
B (1\1‘)_{ M2 — M2 M, > My (LLE2)
where
M2 = % (11.5-29)
a
My = 025 (11.5-30)
a = w/9RT (11.5-31)

Note that, in the high-Reynolds-number form of the k-w model, 3 = 3% . In the incom-
pressible form, 3* = 3.
Model Constants
, 85 =0.09, B3;=0.072, Rg=38
M =0.25, o =2.0, o,=20

Wall Boundary Conditions

The wall boundary conditions for the & equation in the k-w models are treated in the
same way as the k equation is treated when enhanced wall treatments are used with
the k-e models. This means that all boundary conditions for wall-function meshes will
correspond to the wall function approach, while for the fine meshes, the appropriate
low-Reynolds-number boundary conditions will be applied.

In FLUENT the value of w at the wall is specified as
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The asymptotic value of w™ in the laminar sublayer is given by

6
+ oo - 7,
w’ = min (wu,, 3431(,1/*)2) (11.5-33)
where
(8) k<25
gliet T (11.5-34)
k=23
where
3 pksu*
kf = max [ 1.0,—— (11.5-35)
1

and £k is the roughness height.

In the logarithmic (or turbulent) region, the value of w* is

1 du
+ turb B
\/3_;0 i (11.5-36)
which leads to the value of w in the wall cell as
o e (11.5-37)

VBary

Note that in the case of a wall cell being placed in the buffer region, FLUENT will blend
w™ between the logarithmic and laminar sublayer values.

11.5.2 The Shear-Stress Transport (SST) k- Model

In addition to the standard k-w model described in Section 11.5.1: The Standard k-w
Model, FLUENT also provides a variation called the shear-stress transport (SST) k-w
model, so named because the definition of the turbulent viscosity is modified to account
for the transport of the principal turbulent shear stress. It is this feature that gives the
SST k-w model an advantage in terms of performance over both the standard k-w model
and the standard k-e model. Other modifications include the addition of a cross-diffusion
term in the w equation and a blending function to ensure that the model equations behave
appropriately in both the near-wall and far-field zones.
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Transport Equations for the SST £~ Model

The SST k-w model has a similar form to the standard k-w model:

19} 0 d ok ~
a(/}k) 4 O_L(pkltl) = a—[‘] (FL8_1J> A Gk = Yk + Sk (115—38)
and
19} J 0 ow
§(p\u) + o, (pwu;) = Bz, (F‘“(TL]) +G,-Y,+D,+ S, (11.5-39)

In these equations, G represents the generation of turbulence kinetic energy due to
mean velocity gradients, calculated as described in Section 11.5.1: Modeling the Tur-
bulence Production. G, represents the generation of w, calculated as described in Sec-
tion 11.5.1: Modeling the Turbulence Production. T’y and T, represent the effective
diffusivity of k and w, respectively, which are calculated as described below. Y} and
Y., represent the dissipation of & and w due to turbulence, calculated as described in
Section 11.5.1: Modeling the Turbulence Dissipation. D, represents the cross-diffusion
term, calculated as described below. S and S,, are user-defined source terms.

Modeling the Effective Diffusivity

The effective diffusivities for the SST k-w model are given by

i

Iy = p+— (11.5-40)
Ok

o, = pyts (11.5-41)
Ou

where o, and o, are the turbulent Prandtl numbers for & and w, respectively. The
turbulent viscosity, s, is computed as follows:

pk 1
L . N S— 11.5-42
T [ ] e

where S is the strain rate magnitude and

1
O = 11.5-43
i Fi/ogy + (1= Fy) /oy, ( )
o, = ! (11.5-44)

Fl/aw.l + (1 - Fl)/aw,2

© Fluent Inc. January 11, 2005 11-33

398



Modeling Turbulence

o* is defined in Equation 11.5-6. The blending functions, F} and F}, are given by

F, = tanh (@‘}) (11.5-45)
. Vi 500 4dpk .

®;, = min [IlldX (0.09”]‘ o) s D (11.5-46)

1 10k Ow
Dt — By & OB OB o 1p 11.5-4

max[ prgwall:j az;’ 0 } (11.5-47)

F, = tanh (qag) (11.5-48)
Vk  500u -

®, = max |:20.09wy"py2w (11.5-49)

where y is the distance to the next surface and D] is the positive portion of the cross-
diffusion term (see Equation 11.5-58).

Modeling the Turbulence Production
Production of %

The term Gy represents the production of turbulence kinetic energy, and is defined as:

Gy, = min(Gy, 10p3*kw) (11.5-50)

where G}, is defined in the same manner as in the standard k-w model. See Sec-
tion 11.5.1: Modeling the Turbulence Production for details.

Production of w
The term G, represents the production of w and is given by

Go= S (11.5-51)

Y

Note that this formulation differs from the standard k-w model. The difference between
the two models also exists in the way the term a., is evaluated. In the standard k-w
model, a, is defined as a constant (0.52). For the SST k-w model, a. is given by

Qoo = Flage) + (1 — Fy) a2 (11.5-52)
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where

B i (11.5-53)
[« 30 = R 5=
1 Boo  uwny/B
Biz K2

—— (11.5-54)

Qg2 =
X [4% /
‘doc Tw,2 \V d;c

where « is 0.41.

Modeling the Turbulence Dissipation
Dissipation of %

The term Y} represents the dissipation of turbulence kinetic energy, and is defined in a
similar manner as in the standard k-w model (see Section 11.5.1: Modeling the Turbulence
Dissipation). The difference is in the way the term f3- is evaluated. In the standard k-w
model, fz is defined as a piecewise function. For the SST k-w model, f3- is a constant
equal to 1. Thus,

Yi = pBtkw (11.5-55)

Dissipation of w

The term Y, represents the dissipation of w, and is defined in a similar manner as in
the standard k-w model (see Section 11.5.1: Modeling the Turbulence Dissipation). The
difference is in the way the terms 3; and f; are evaluated. In the standard k-w model, j3;
is defined as a constant (0.072) and f5 is defined in Equation 11.5-24. For the SST k-w
model, f5 is a constant equal to 1. Thus,

Yi = pBu? (11.5-56)

Instead of a having a constant value, 3; is given by

ﬂi = F]@?,‘yl + (1 = F])d,'yg (115-57)

and F) is obtained from Equation 11.5-45.
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Cross-Diffusion Modification

The SST k-w model is based on both the standard k-w model and the standard k-e model.
To blend these two models together, the standard k-e model has been transformed into
equations based on & and w, which leads to the introduction of a cross-diffusion term
(D, in Equation 11.5-39). D,, is defined as

10k07w

D“, =2 (1 = Fl)/)(fw‘gaa%‘lvamj (11.0—08)

For details about the various k-e models, see Section 11.4: The Standard, RNG, and
Realizable k-e Models.

Model Constants
Op1 = 1.176, 0y =20, opo=1.0, 0uo=1.168

ay = 0.31, B;; =0.075 B2 = 0.0828

All additional model constants (o, aw, ap, 3%, Rs, Ri, R, ¢*, and M) have the same
values as for the standard k-w model (see Section 11.5.1: Model Constants).

11.6 The Reynolds Stress Model (RSM)

The Reynolds stress model [110, 180, 181] involves calculation of the individual Reynolds
stresses, wju;, using differential transport equations. The individual Reynolds stresses
are then used to obtain closure of the Reynolds-averaged momentum equation (Equa-
tion 11.2-4).

The exact form of the Reynolds stress transport equations may be derived by taking mo-
ments of the exact momentum equation. This is a process wherein the exact momentum
equations are multiplied by a fluctuating property, the product then being Reynolds-
averaged. Unfortunately, several of the terms in the exact equation are unknown and
modeling assumptions are required in order to close the equations.

In this section, the Reynolds stress transport equations are presented together with the
modeling assumptions required to attain closure.
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11.6.1 The Reynolds Stress Transport Equations

The exact transport equations for the transport of the Reynolds stresses, pu/a; %, may be
written as follows:
7] 0 7] e
&(p uju) + Ep k(puku up) = - Fr [p wuiuy +p (5“11 + 0l )]
Local Time Derivative  C;; = Convection Dry,;j = Turbulent Diffusion
0 0 —— — Ou; —— Ou; S —
P [ 61 — (ujud } - p (u?u’k O—LZ + wjuy, 3_1;) — pB(giu0 + gjui0)

= - G;; = Buoyancy Production
Dy, ;j = Molecular Diffusion  P;; = Stress Production a4 YAncy

’ ou; L o _ o Oul Oul;
P 0:1'j a.L, 8.I‘k 811‘

——
¢i; = Pressure Strain € = Dissipation

—2p8, (uJ €l + u,umfjkm) - S (11.6-1)

F;; = Production by System Rotation User-Defined Source Term

Of the various terms in these exact equations, C;;, Dy ;;, P;j, and F;; do not require any
modeling. However, Dp;;, Gij, ¢, and ¢;; need to be modeled to (losc the equations.
The following sections describe the modeling assumptions required to close the equation

set.

11.6.2 Modeling Turbulent Diffusive Transport

Dr;; can be modeled by the generalized gradient-diffusion model of Daly and Harlow [69]:

19} kulul, Oulad; u;
Dr;;=C, — ke 11.6-2
T,ij s Ozlfk <[) P 01[ ) ( 6 )

However, this equation can result in numerical instabilities, so it has been simplified in
FLUENT to use a scalar turbulent diffusivity as follows [195]:

9 { b O
Bl e (ﬂ “f“f) (116:3)

Oz \or Oxp

The turbulent viscosity, s, is computed using Equation 11.6-27.
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Lien and Leschziner [195] derived a value of o, = 0.82 by applying the generalized
gradient-diffusion model, Equation 11.6-2, to the case of a planar homogeneous shear
flow. Note that this value of o} is different from that in the standard and realizable k-¢
models, in which o}, = 1.0.

11.6.3 Modeling the Pressure-Strain Term

Linear Pressure-Strain Model

By default in FLUENT, the pressure-strain term, ¢;;, in Equation 11.6-1 is modeled
according to the proposals by Gibson and Launder [110], Fu et al. [105], and Launder [179,
180].

The classical approach to modeling ¢;; uses the following decomposition:

bij = bija + dij2 + bijw (11.6-4)

where ¢;;; is the slow pressure-strain term, also known as the return-to-isotropy term,
¢ij2 is called the rapid pressure-strain term, and ¢;;,, is the wall-reflection term.

The slow pressure-strain term, ¢;;, is modeled as

€[—— 2
bua = ~Cip ¢ [, — 6] (11.6-5)

with C; = 1.8.

The rapid pressure-strain term, ¢;;», is modeled as

2
$ij2 = —Cy (P + Fij + Gij — Cy5) — géij(P HE - C)] (11.6-6)

where C; = 0.60, P, F;;, Gjj, and Cj; are defined as in Equation 11.6-1, P = %Pkk,
G = %Gkky and C' = %Ckk-

The wall-reflection term, ¢;; ., is responsible for the redistribution of normal stresses near
the wall. It tends to damp the normal stress perpendicular to the wall, while enhancing
the stresses parallel to the wall. This term is modeled as

—. 7€ (T N 3—— 3—— kM
Dijw = CIE U U Ty O — 511,i11,knj17k — §uju,kn,-nk E‘ﬁ
3 3 ke
+ Cé (d’km,_znk'”m!sij - 5@&:,2”,’"&» - 5%1.:,271;'"1.:) m
(11.6-7)
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where C = 0.5, C}, = 0.3, ny is the z; component of the unit normal to the wall, d is
the normal distance to the wall, and C;, = Cff/ 4/k, where C, = 0.09 and & is the von
Kérman constant (= 0.4187).

¢ijw 1s included by default in the Reynolds stress model.

Low-Re Modifications to the Linear Pressure-Strain Model

When the RSM is applied to near-wall flows using the enhanced wall treatment described
in Section 11.9.3: Two-Layer Model for Enhanced Wall Treatment, the pressure-strain
model needs to be modified. The modification used in FLUENT specifies the values of C,
Cy, C1, and CY as functions of the Reynolds stress invariants and the turbulent Reynolds
number, according to the suggestion of Launder and Shima [182]:

Ci = 1+2584y/4; {1 - exp [~ (0.0067Re,)?] } (11.6-8)
C, = 0.75VA (11.6-9)
2
O = —3Ci+167 (11.6-10)
20— L
C, = max [bO] (11.6-11)
Cy

with the turbulent Reynolds number defined as Re; = (pk?/pe). The parameter A and
tensor invariants, A, and As, are defined as

9
A = 1—§(AQ—A;;) (11.6-12)
Ay = apay (11-6'13)
As = agarjaj; (11.6-14)

a;; is the Reynolds-stress anisotropy tensor, defined as

—puju; + 2pké;;
ay = - (LR (11.6-15)

The modifications detailed above are employed only when the enhanced wall treatment
is selected in the Viscous Model panel.

© Fluent Inc. January 11, 2005 11-39

404



Modeling Turbulence

Quadratic Pressure-Strain Model

An optional pressure-strain model proposed by Speziale, Sarkar, and Gatski [328] is
provided in FLUENT. This model has been demonstrated to give superior performance in a
range of basic shear flows, including plane strain, rotating plane shear, and axisymmetric
expansion/contraction. This improved accuracy should be beneficial for a wider class of
complex engineering flows, particularly those with streamline curvature. The quadratic
pressure-strain model can be selected as an option in the Viscous Model panel.

This model is written as follows:

1
¢ij = — (Crpe + CTP) b + Cope (bikbkj = gbmnbnm(sij) + (Cg - C;;\/bijbij) pkSi;

2
+ Clphe (baSi +bjSit = b Sndis ) + Coph (b + b (11.6-16)

where b;; is the Reynolds-stress anisotropy tensor defined as

— ﬁ g AT(S,"
by = ( /)u,u;;‘;&/? ‘J) (11.6-17)

The mean strain rate, S;;, is defined as

1 (0u; | Ou,
Si; = 5 (8_rl I axj) (11.6-18)

The mean rate-of-rotation tensor, €2;;, is defined by

1 0’1Li an
Qi =5 (axj - aﬁ) (11.6-19)

The constants are

C1=34,Cr =18 Cy=42, C3=08, C; =13, C; =125, Cs =04

The quadratic pressure-strain model does not require a correction to account for the
wall-reflection effect in order to obtain a satisfactory solution in the logarithmic region
of a turbulent boundary layer. It should be noted, however, that the quadratic pressure-
strain model is not available when the enhanced wall treatment is selected in the Viscous
Model panel.
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11.6.4 Effects of Buoyancy on Turbulence

The production terms due to buoyancy are modeled as

_ghe (0T 0T
G =By (g, oz T 9%, (11.6-20)

where Pr; is the turbulent Prandtl number for energy, with a default value of 0.85.

Using the definition of the coefficient of thermal expansion, 3, given by Equation 11.4-24,
the following expression is obtained for G;; for ideal gases:

f dp dp
= — i —— ; 11.6-21
GI] pPI't (ql 0’17 + gJ (’).’L’i ) ( g )

11.6.5 Modeling the Turbulence Kinetic Energy

In general, when the turbulence kinetic energy is needed for modeling a specific term, it
is obtained by taking the trace of the Reynolds stress tensor:

Je——s
k= iuﬁuﬁ (11.6-22)
As described in Section 11.6.8: Boundary Conditions for the Reynolds Stresses, an option
is available in FLUENT to solve a transport equation for the turbulence kinetic energy in
order to obtain boundary conditions for the Reynolds stresses. In this case, the following
model equation is used:

0 d d okl 1 ;
a(pk)%—%(pkui) =~ {(;1.—1— %) 8_1} += (Ps + Gy) — pe(14+2M2) + S, (11.6-23)
: 2 ; ./ Oz;

2
where o, = 0.82 and S}, is a user-defined source term. Equation 11.6-23 is obtainable
by contracting the modeled equation for the Reynolds stresses (Equation 11.6-1). As
one might expect, it is essentially identical to Equation 11.4-1 used in the standard k-e
model.

Although Equation 11.6-23 is solved globally throughout the flow domain, the values of
k obtained are used only for boundary conditions. In every other case, k is obtained from
Equation 11.6-22. This is a minor point, however, since the values of k& obtained with
either method should be very similar.
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11.6.6 Modeling the Dissipation Rate
The dissipation tensor, €;;, is modeled as
2
G5 = géij(/’f + Yu) (11.6-24)

where Yy; = 2peM? is an additional “dilatation dissipation” term according to the model
by Sarkar [291]. The turbulent Mach number in this term is defined as

A.
M, = o] (11.6-25)
where a (= /vRT) is the speed of sound. This compressibility modification always takes
effect when the compressible form of the ideal gas law is used.

The scalar dissipation rate, €, is computed with a model transport equation similar to
that used in the standard k-e model:

0 d 0 e\ Oe 1 € €2 ;
a(pe) + 0:—ri(p61ti) — O_J‘j [(;1 + U_s) 0_K1:| C¢15 [Py + C3Giid] i C;zp? +S. (11.6-26)

where o, = 1.0, Cy = 1.44, Cy, = 1.92, C,3 is evaluated as a function of the local flow
direction relative to the gravitational vector, as described in Section 11.4.5: Effects of
Buoyancy on Turbulence in the k-e Models, and S, is a user-defined source term.

11.6.7 Modeling the Turbulent Viscosity

The turbulent viscosity, s, is computed similarly to the k-e models:

k2
e = /)Cu? (11.6-27)

where C,, = 0.09.

11.6.8 Boundary Conditions for the Reynolds Stresses

Whenever flow enters the domain, FLUENT requires values for individual Reynolds
stresses, ujuj;, and for the turbulence dissipation rate, e. These quantities can be input
directly or derived from the turbulence intensity and characteristic length, as described
in Section 11.11.2: Reynolds Stress Model.

At walls, FLUENT computes the near-wall values of the Reynolds stresses and € from wall
functions (see Section 11.9.2: Wall Functions). FLUENT applies explicit wall boundary
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conditions for the Reynolds stresses by using the log-law and the assumption of equilib-
rium, disregarding convection and diffusion in the transport equations for the stresses
(Equation 11.6-1). Using a local coordinate system, where 7 is the tangential coordinate,
1 is the normal coordinate, and A is the binormal coordinate, the Reynolds stresses at
the wall-adjacent cells are computed from

= D) ~T9 Y
= 1008, - =0247, 2 = 0,655, ——1=0.255 (11.6-28)

To obtain k, FLUENT solves the transport equation of Equation 11.6-23. For reasons of
computational convenience, the equation is solved globally, even though the values of &
thus computed are needed only near the wall; in the far field & is obtained directly from the
normal Reynolds stresses using Equation 11.6-22. By default, the values of the Reynolds
stresses near the wall are fixed using the values computed from Equation 11.6-28, and
the transport equations in Equation 11.6-1 are solved only in the bulk flow region.

Alternatively, the Reynolds stresses can be explicitly specified in terms of wall-shear
stress, instead of k:

u2 u? E u’ !
7] T

T =51, L=10, 2 =23 ——1=10 (11.6-29)
uz uz uz uz

where u, is the friction velocity defined by u, = /7, /p, where 7,, is the wall-shear stress.

When this option is chosen, the & transport equation is not solved.

11.6.9 Convective Heat and Mass Transfer Modeling

With the Reynolds stress model in FLUENT, turbulent heat transport is modeled using
the concept of Reynolds’ analogy to turbulent momentum transfer. The “modeled”
energy equation is thus given by the following:

0 0 0 ] cp;t,) or _
ot (/)E) T 01171' [U,([)E +p)] = Oxj [(I‘ o Pl’; (?.TJ' + ur(ﬂ])eﬁ’ + Sh (116'30)

where E is the total energy and (7;;)e is the deviatoric stress tensor, defined as

(7= Dty  OwY 2 O
Tij)efft = Heff aTL (.—)T] Heft 8’1‘, ij

The term involving (7;;)es represents the viscous heating, and is always computed in the
coupled solvers. It is not computed by default in the segregated solver, but it can be
enabled in the Viscous Model panel. The default value of the turbulent Prandtl number
is 0.85. You can change the value of Pr; in the Viscous Model panel.
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Método de los volumenes finitos

Este método consiste, fundamentalmente, en convertir las ecuaciones diferenciales en su analogo
numérico, mediante una transformacion fisica de las ecuaciones. Por ejemplo, la ecuacion de la cantidad
de movimiento puede ser considerada como una serie de flujos dentro de un volumen de fluido, junto con
un término de fuente que es el gradiente de presiones.

Para mostrar la discretizacion, se crean volimenes finitos (particiones del espacio) en la direccion
X, y se fija la atencion en el volumen n-ésimo por simplicidad. En la figura se puede ver un volumen finito, o
celda, tipico donde el centro del volumen, punto P, es el punto de referencia en el que se quiere hallar el
analogo numérico de la ecuacion diferencial. Los puntos centrales de las celdas vecinas se denominan W y E
(celda oeste y celda este). Las caras que delimitan la celda a un lado y a otro se denominan w y e (cara oeste
y cara este).

i w |
‘W P ‘
AN || ps—— e e e

AX

Supodngase que se quiere discretizar la derivada segunda siguiente:

Hay que hacerlo a partir de las derivadas primeras en las caras que limitan la celda:
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U U
o’U ox, 0Ox

2
ox” ), X —X,

w

Estas derivadas se calculan, a su vez, a partir de los valores de la variable U en los centro de las

celdas vecinas:
(au) _U.-U,
0x e Xg7Xp

(auJ _U,-U,

ox Xy — K

Estas expresiones son utilizadas para implementar las derivadas de las ecuaciones en una celda
cualquiera. De esta manera, se puede hallar el analogo numérico de las ecuaciones diferenciales para cada
volumen finito, y después resolver el sistema de ecuaciones algebraicas que resulta. De la misma manera,
pueden introducirse las condiciones de contorno, afiadiendo términos fuente en las ecuaciones de las
celdas correspondientes.

Resolucion de las ecuaciones discretizadas

Una vez discretizadas las ecuaciones diferenciales, lo que se obtiene es un sistema de ecuaciones
algebraicas, que se puede escribir en notacion matricial de la siguiente manera:

A es la matriz del sistema, b es la columna de términos independientes, y x es el vector
incognita. Para resolver este sistema de ecuaciones, existen dos tipos de métodos: los directos y los
iterativos.

A*xx=b

Los métodos directos consisten en hallar la inversa de la matriz A. Normalmente estos métodos
parten de la descomposicion de la matriz A en el producto de dos matrices: L*U, una triangular superior y
la otra triangular inferior, a partir de lo cual todo es teéricamente muy sencillo. Pero cuando la matriz es
un poco grande estos métodos no son rentables, computacionalmente hablando.

Los métodos iterativos tratan de hallar la solucion partiendo de una solucion aproximada y
calculando, a partir de ella, una solucion mas aproximada, acercandose en cada iteracion a la solucion
real. De este tipo son los métodos de Jacobi, Gauss-Seidel, TDMA (algoritmo de la matriz tridiagonal),
SIP (procedimiento implicito de Stone), CGM (método del gradiente conjugado), etc. Cada uno de cllos
con sus adeptos y variantes, lo que normalmente quiere decir que van bien en unos casos y no tan bien en
otros.

Dependencia del tiempo y no linealidad

Los métodos que se han comentado resuelven sistemas de ecuaciones lineales, con coeficientes
constantes, y no se pueden usar directamente para resolver las ecuaciones del flujo, pues no son lineales
(hay en ellas productos de variables). Ademas, la velocidad y la presion del fluido pueden depender del
tiempo, por lo que hay que resolver todo el sistema para cada instante de tiempo. Por tanto, habra que
discretizar el tiempo, como ya se hizo con el resto de variables, y resolver el sistema para cada paso
temporal.

Para que sea posible emplear los métodos de resolucion de sistemas que se han comentado, se
linealizan las ecuaciones. Los términos no lineales, como hemos visto, son los productos de las
velocidades por sus derivadas. Por ello se discretiza la derivada, y se usa el valor de la velocidad existente
en la celda de que se trate:
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ui+l.j —u
206x

Asi se puede resolver iterativamente el sistema lineal de ecuaciones. Una vez resuelto, el valor
de la velocidad en la celda i,j habra cambiado, se vuelve a linealizar el sistema con los nuevos valores de
las velocidades, y se repite el proceso hasta que se llegue a una solucion.

ou : i, j
u se convierteen u
OX

Posteriormente, habra que incrementar el paso temporal, y resolver el sistema para el nuevo
instante de tiempo. En el caso de que sea un problema estacionario, este Gltimo proceso de cambiar el
paso temporal, se omite.

Condiciones de contorno

La solucion de un problema depende de las condiciones iniciales y de las condiciones de
contorno a las que esta sometido el fluido. Las condiciones de contorno mas habituales que suelen
aparecer en los problemas resueltos con CFD son las siguientes:

- Presion en un determinado contorno. Se puede fijar presion estatica o presion total.

- Velocidad en el contorno. Se puede fijar direccion y modulo, o soélo direccion, combinada con
la condicion de presion. En ocasiones se especifica el caudal en vez de la velocidad.

- Siinterviene la ecuacion de la energia también hay que concretar condiciones de contorno para
la temperatura: valor fijo, flujo de calor...

Imponiendo estas condiciones, se puede simular el comportamiento de los contornos reales de un
fluido, tales como paredes, entradas en tuberias, salidas al exterior, etc.

Las paredes solidas son condiciones de contorno especialmente criticas. Esto es debido al
comportamiento del fluido en las proximidades de la misma. En las superficies solidas se genera una capa
limite de fluido en la que la velocidad varia rapidamente a medida que nos acercamos a la pared. La
simulacion directa de la capa limite es extremadamente dificil y requiere unos recursos
desproporcionados, por lo que se suelen utilizar modelos especificos.

Metodologia

En los paquetes de software existentes de CFD, el usuario debe especificar las condiciones del
problema que se va a resolver, asi como proveer al ordenador de ciertos parametros de resolucion para
que el programa consiga encontrar una correcta solucion del problema. Los pasos genéricos que hay que
seguir son:

1. Especificacion de la geometria del problema. Es preciso introducir al programa los
contornos del dominio del problema. Este proceso es relativamente simple cuando el modelo
es bidimensional. Cuando el modelo es tridimensional, la especificacion de la geometria
puede ser realmente compleja.

2. Creacion del mallado, o celdas en las que van a ser calculadas todas las variables. El
mallado puede ser estructurado o no estructurado. El mallado estructurado esta formado por
rectangulos o paralelepipedos ordenados, que pueden deformarse para adaptarse a las
superficies curvas de la geometria. El mallado no estructurado esta habitualmente formado
por triangulos o tetraedros y, en cualquier caso, no tiene un orden matricial. Este ultimo tipo
de mallado es mucho mas sencillo de ajustar a formas complejas que el anterior, aunque es
mas costoso de calcular.

3. Definicion de los modelos que se van a utilizar. Basicamente de turbulencia, pero para
ciertas simulaciones pueden hacer falta modelos de radiacion, flujo bifasico, multiespecie,
etc. Estos modelos deben estar implementados en el software.

4. Especificacion de las propiedades del fluido, tales como la viscosidad, la densidad, las
propiedades térmicas..., etc. En su caso el programa debe ser capaz de manejar las
ecuaciones de variacion de estas propiedades con la temperatura, la presion, etc.

5. Imposicion de las condiciones de contorno, que controlan los valores de ciertas variables en
los limites del dominio. Basicamente se imponen valores fijos de la presion, velocidad y



temperatura, o de sus gradientes. También hay que imponer condiciones para las variables
de turbulencia que haya, segun el modelo que se esté utilizando.

Introduccion de las condiciones iniciales. En el caso de un problema no estacionario, hace
falta definir unos valores de las variables para todos los puntos del dominio, desde los cuales
empezara el programa a calcular las soluciones de los sucesivos pasos temporales. En el
caso de un problema estacionario, es preciso introducir al programa unos valores iniciales de
las variables, de los cuales partira el proceso iterativo.

Control de los parametros que afectan a la resolucion numérica del problema. Se puede
actuar sobre el proceso iterativo definiendo los tipos de discretizacion, variando los factores
de relajacion, y fijando los criterios de finalizacion de las iteraciones.

Proceso de calculo. Durante el mismo es habitual monitorizar la convergencia y controlar la
evolucion de las variables en algunos puntos.

Analisis de la solucion. Comprobacion de que la resolucion es correcta y estudio de los
resultados. La gran cantidad de datos que se genera hace necesario el uso de sistemas de
postproceso graficos.
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Anexo M. Perfiles NACA
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With a View to Practical Solutions

Los perfiles NACA son una serie de perfiles que fueron creados =

" s . B Waght 1908 Gotingen 387 1919
por la NACA (National Advisory Committee for Aeronautics) s — = ——_
engloban segun sus caracteristicas: s il

= 1 Four-digit series i ' RAF S Tore _—

5 2 Five-digit series
RAF. 15 191§ RAF. 34 1926

= 3 Modifications —
USA 27 1919

NACA. 2412 1933

. 4 1-series

. T .y
L] 5 6-series m' 1912 NACA. 23012 1935
B 6 7-series . —

Gottngen 398 1919 NACA. 23021 1935

5 7 8-series
Informacion detallada sobre las caracteristicas de los perfiles en

NACA. 6684-212 1940

programas y bases de datos:

NACA T4TA315 1944

' The historical evolution of eirfoil sections, 1008-1044. The lost (wo shapes
Chord Length - (N.A.C.A. 66;-212 and N.A.C.A. 7{1A815) are low-drag sections designed lo have
leminar flow over 60 to 70 percent of chord on both the upper and the lower surace.
Note that the lominar flow sections are thickeat near the center of their ehords.

Iéedadlng
ge

_________________ y Traifing
+ Edge

4 Series

o Primer digito describiendo la curvatura maxima como porcentaje de la cuerda (% c).
. Segundo digito describiendo la distancia de maxima curvatura desde el borde de
ataque en 1/10 del porcentaje de la cuerda.
o Dos ultimos digitos describiendo el maximo espesor como % de la cuerda.
o Ejemplos
o NACA 2412
. Méxima curvatura al 2%
. Méxima curvatura localizada al 40% (0.4 cuerdas) del borde de ataque
= Maximo espesor del 12% de la cuerda

. NACA 0015
i Perfil simétrico (00)
. Maximo espesor del 15% de la cuerda
o Zerlﬁles dedla serie Four-digit tienen por defecto un valor maximo de espesor del 30%
e la cuerda.

= Wodified NACA 4'Digit Airfoil Window: Currently & NACA 241263 Airfoil.

Modified NACA 4 Diait Number NACA 2412-63 Airfoil Plot

3 Typable Clickable:

Chord Length - [2412400 || [2 lamencamberiegh
' [40 Z}xMex Cambes Losation

& EedNACR _=l
Simaiod | [1Z S]aMaxThickness

2 [6 ] Rounchess Factor
: a 4
) Traifing = >Cambards | |3 | MaxThick Loc Facter
1 Edge

Leading
Edge

Number Of Points Point Distribution
[71 2  Dense Endpoints

(= For entire aifol. (" Squished ToLE

" Squished To TE

O S s % Diaw Cicles 2| Resors View

P [V Draw Camber/Axes
(" Equal Spacing
= ¥ Diaw Thckness Lines
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* 5 Series

La serie NACA five-digit describe perfiles mucho mas

complejos:
. 1¢r digito, cuando es multiplicado por 0.15, da el coeficiente de
sustentacion por seccion (section lift coefficient).
. 2 digitos, que cuando divididos por 2, give p, que es la distancia de
maxima curvatura desde el borde de ataque como % de la cuerda.
s 2 digitos — maxima curvatura del perfil (% de la cuerda). : Chord Lanigh .
. Ejemplo 5 :
. Perfil NACA 12345 e g
. Coeficiente de sustentacién Cl= 0.15, Edge P T,
. Curvatura maxima 0.115 c desde el borde de ataque + Edge
. Curvatura maxima 0.45 de la cuerda
5 Perfiles de la serie Five-digit tienen por defecto un espesor
maximo en el 30% de la cuerda
a La linea que define la curvatura se define ..mnu,.....?.k.w NACA 13045 Al Plot
[13045 | [1[ 2|20 Litcoeticient
b {2 - 3ma? + m*(3—-m)z}, O<z<m s Il ‘
= 1
W= h(m3 (1 - 1)’ m<zr<l _[ ]_ % M Thickness Il M | | “ !
[ >Camberdat = ‘w T
. Donde las ordenadas x e y han sido normalizadas por la 5" | " ‘
cuerda @ Nomberofponts || Squshed ToLE
a m es elegida tal que la curvatura maxima ocurra en x=p  _ warsedm IO ot ] pesanven
s Para 230 camber-line, v ates || C Emasossen | |5 0 I
2 p=03/2=0.15
. m= 0.2025.

* Modificaciones en 4 y 5 Series

= Las series de perfiles Four-digit y five-digit se pueden modificar mediante un cédigo de dos
digitos precedidos por un guion:
= El primer digito describe la “redondez” del borde de ataque
= Siendo 0 un borde afilado 0
= Siendo 6 el mismo borde que el perfil original
= Valores superiores indicando un borde de ataque con mas redondez que el original.
= El segundo digito describe la distancia de maximo espesor desde el borde de ataque en 1/10 de
% de la cuerda.
= NACA 1234-05
= NACA 1234 con un borde de ataque afilado
= Maximo espesor a 50% of la cuerda.

~Hoditied NACA 4 Digit Airfoil Window: CUrrently & NACA 1224-05 Airfoil.
~ Modified NACA 4 Diait Number .~ NACA 1224-05 Airfoil Plot

Typable Clickable
p ! 122405 || [T Z{xMaxCamber Height
[EE _:J %May.Camber Location |

" Real NACA = )
& Nomaised | 124 (51%Max Thickness
P [0 2] Roundness Factor
Iézadlng | SComberdast | | MaxThiskLocFactar |
ge
Number Of Points Point Distribution
71 ? @ Denss Endpoints
@ For entire aifol  Squished ToLE

" Squished To TE

¥ Draw Circles lJ Restore View

[V Draw Camber/Axes
¥ Draw Thickness Lines

(" Dn each suiface
" Equal Spacing
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* 1-Series

En los afios 1930 se utilizo un nuevo enfoque para el disefio de los perfiles en el
cual la forma del perfil se derivaba matematicamente a partir de las
caracteristicas de sustentacion deseadas
Previamente, multitud de perfiles fueron creados, y sus caracteristicas fueros
medidas en tuneles de viento.
Los perfiles de la 1-series se describen:

= El 1 describe la serie

= 20 digito describe la distancia en la que se encuentas la zona de minima presion en
1/10 de % de cuerda.

= 3¢ digito (precedido de un guion) describe el coeficiente de sustentacion en 1/10.
= 2 digitos describiendo el maximo espesor en 1/10 del % de la cuerda.
Perfil NACA 16-123
= Zona de minima presién en el 60% de la cuerda
. c. =i0.1
del 23% de la cuerda

. max

e Chord Length ————————

Leading
Edge

6-Series

Es una mejora sobre la 1-series con énfasis en maximizar el flujo laminar.
= El nimero "6" indica la serie.

a gO dl'git?j describe la distancia en la que se encuentra la zona de minima presion en 1/10 de %
e cuerda.

= 3edigito (normalmente en forma de subindice) describiendo que la resistencia se mantiene baja
tantas décimas por debajo y por arriba del coeficiente de sustentacion especificado (4° digito).

= 49digito (precedido de un guidén) describe el coeficiente de sustentacion en 1/10.
= 2 digitos describiendo el maximo espesor en 1/10 del % de la cuerda
. "a="t‘seguida de un décima describiendo la fraccion de la cuerda sobre la que el flujo laminar se
mantiene
= Sino se da ningln valor se asume que por defecto a=1.
NACA 61,-345 a=0.5
= Zona de minima presion en el 10% de la cuerda
= Mantiene baja resistencia 0.2 por encima y por debajo del coeficiente de sustentacion
= Maximo espesor en el 45% de la cuerda — Ty
= Mantiene flujo laminar sobre el 50% de la cuerda NACA 6 Series Aifol Number NACA 634345 Airfoil Plot

‘ [30°%] xMin Pressure Location

[0.3 2| Design Lt Cosflicient
= RealNACA i

. Chord Length -  Nomaized | Eliminate Lower Cove??

! L 2 [45 %| sMax Thickness |

; : L2 | |4 WAL Ty

i ' [ camberdat? | |05 | Meankne Paiameter (a) T 171
Leading : Upper § U ‘| [ [ |
Edge b |

Number Of Points Point Distribution

'
y Traiing

, Edge " Use Raw Points? (+ Dense Endpoints
& Use Spining?  Squished ToLE
— )
[36~ =  Squished To TE e 2] | Resmeview |
Pts, On Each Suface ) ¥ DrawCamberthves —

CiEqulSpacng ¥ i Thickrisss Lined
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* 7 Y 8 Series

Mejoras adicionales para maximizar el flujo laminar mediante la

identificacion de la zonas de baja presion de tanto el extradés OR—
como el intradds: e [~ Sirong
= Elndmero "7" indica la series. [ wave
s 20di ;lto describe la distancia de presion minima en el extradds en 1/10 .
del % de la cuerda. Comndonal i
a 3% d ito describe la distancia de presién minima en el intradés en 1/10 e~
del % de la cuerda. Bepassted bokndicy
= Una letra refiriéndose a un perfil estandar de series NACA previas. laver

= 40 digito describiendo el coeficiente de sustentacion en 1/10.
2 digitos describiendo el maximo espesor en 1/10 del % de la cuerda.
. NACA 712A345
= area de minima presion al 10% de la cuerda en el extradds
= area de minima presion al 20% de la cuerda en el intradés Supercritical
« C=03 aivfoil -
= Espesor maximo del 45% de la cuerda.
= La Serie 8 : se disefiaron para maximizar de forma independiente
el flujo laminar en el extradds y el intradds

Weak
shock
wave

~NACA 7 Series And § Series Afrfoils

= NACA'7 Series And B Serics Arfoils

NACA 7 Series And 8 Seties Numbers NACA 747A315 Aifoil Plot W7 7‘S-i:a~dls-ia|:-nm- NACA 8360110 Airfol Plot
ZSeries (15% Thick)
7Sesms (15% Thick] 8 Sevies (10% Thick) =
F ST e s cesao
© 7a7Ra5 © gBB10 L,
© 8%C110 o gzy‘u
SSeimigyTngk)  ( EEOTIO0 SsmmexThiy ',',‘,;,?
83521 © ea7a110 i 5
~ e ~ Az C a0
 83BA216 8478110 i ucie 2
© e47A216 Cscmo 2| 47216 2|
e About Aot ’7::"‘%‘;:75‘:’”:
iﬁuhmmnm
MNumber Of Points Point Distribution L ""“i’“? :"" ——
Commemront.| | = v Exorm | | € UseRawPorts? || = Dense Endoonts | (5 Dy Cicles P
@ 7 2| Restore View  Use Spining? r ¥ Diaw Aces _! metbivei
@ Use Spining , ¥ DiawAues - © Squshed ToLE
s 7] © Saushed ToLE B 1|
ps 5 n " Squshed ToTE | |~ Points Description
Pls OnEachsuface || ( Squshed ToTE  ~ Points Description e oseld Uper  Lower T
I~ Aered LE LN LOnw BT  EqualSpacrg = [= [=
" Equal Spacing [ [= [&9
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Anexo N. Simulacién perfiles para el aleron delantero y trasero
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Durante el proceso de disefio se realizd varias simulacion a continuacion se
muestran algunas de ellas.
» Perfil del aleron delantero.

Angulo de atague: g = I

[ _ca Jemoas]

Aogun desuase; [0 " fofrefual s Lo Lo fomn] e o, o N T 0 O T T |
ntervalo en drecoénx  [100 Tomaio oelcampo: [100% = L] Ll = o e s = 0000 | 100000 | 000 | = | 309 [017643 | 0602

o o e e OO m g E] B I R [
SRl caiwine [ gl 1

EIRRRm

Anguo de atacue: u[n.lu.a.lA[u[ca[unus

A .
e [ ot st |—_| -
7 — 00 [ Tooo00 | o || o [onaee | os1a i s et ) Tamafo celcampo.  [100%

tervao en dreccény:  [250 CoorumType [ ntervab en dreccony: 200 CobrbapType: [ gl

De igual forma se hizo para el alerdn trasero teniendo en cuenta esta vez que este
elemento tiene un flap el cual actuara como DRS el perfil del flap fue exactamente

el mismo al del alerdn fijo solo cambio su tamafio el cual es un 75% mas pequefio.
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» Alerén Trasero

/nguio de ataque: o [« [ re [men | a [ a [ ca [cmoas| & [ e T T - “ =]

bierval oo drecciinx [0 B e — | s 0 - o T T T T

ervao en drecobay.  [200 Cobr! . o el L el rer i = d g2 oo [opm0 | o Imhmnsls
it b 1A El 1 B oo o gl

Compo fuido |

[T re Tween [ a T a [ ca [cmess]

i

ARTHRY

Bt
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Anexo O. Simulacién 2D en ANSYS FLUENT
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» LLANTA SIN ELEMENTOS

Pressure
Contour 1

7.501e+004
7.489e+004
T.477e+004
7.466e+004
7.454e+004
7.443e+004
T7.431e+004
7.419e+004
T.408e+004
7.396e+004

7.385e+004
[(Pa]

al )

\Velocity
Contour 1

I 3.860e+001

3.474e+001
[ 3.088e+001
[ 2.702e+001
[ 2.316e+001
I 1.930e+001

[ 1.544e+001
[ 1.158e+001

7.719e+000
I 3.860e+000
0.000e+000

[m s*-1]




» LLANTA CUBIERTA DELANTERA

Pressure
Contour 1

[ 7.506e+004

7.495e+004
r 7.484e+004
F 7.473e+004
r 7.462e+004
[ 7.451e+004
I 7.440e+004
 7.429e+004

7.418e+004 f
I 7.407e+004

7.395e+004 [ —
[Pa] i( }

Velocity
Contour 1

[ 3.900e+001

3.510e+001
[ 3.120e+001
[ 2.730e+001
[ 2.340e+001
I 1.950e+001
[ 1.560e+001
F 1.170e+001

7.800e+000
I 3.900e+000
0.000e+000

[m s*-1]
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> LLANTA CUBIERTA TRASERA

Pressure
Contour 1

7.504e+004
7.491e+004
7.4T7Te+004
7.464e+004
7.451e+004
7.438e+004
7.425e+004
7.411e+004
7.398e+004
7.385e+004

7.372e+004
[Pa]

Velocity
Contour 1

4 034e+001
3 631e+001
3.227e+001
2. 824e+001
2. 420e+001
2.017e+001
1.614e+001
1.210e+001
B8 068e+000

4. 034e+000

0.000e+000
[m s"-1]
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» LLANTA CUBIERTA DOS LADOS

Pressure
Contour 1

7.496e+004
7.487e+004
7.478e+004
7. 470e+004
7.461e+004
7.452e+004
7.444e+004
7.435e+004
7.426e+004
7.418e+004

7.409e+004
[Pa]

a( )\ B

Velocity
Contour 1

3.453e+001
3.107e+001
2.762e+001
2417e+001
2.072e+001
1.726e+001
1.381e+001
1.03Ge+001
6.905e+000
3.453e+000

0.000€+000
[ms™1]
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SIMULACION DEL PERFIL DELANTERO Y TRASERO EN ANSYS 2D

> Delantero

7.372e+004

7.337e+004
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> Trasero

Contour 1 ‘ Contour 1

mEp 7-497e+004 - 7.503e+004
7.480e+004 - 7.484e+004
7.464e+004 7.465+004
7.447e+004 - 7.445e+004
7.431e+004 7.426e+004
7.414e+004 7.407e+004
7.397e+004 7.388e+004
7.381e+004 7.368e+004
7.364e+004 7.349e+004
7.348e+004 7.330e+004
7.331e+004 8L 7.311e+004

[Pa] [Pa]
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VARIACION DEL ANGULO DE LA PUNTA
Velocit; ANSYS

Streamline 1 RIAS
3.808e+001

2.856e+001

1.904e+001

9.521e+000
/ - 7~ . ,_’; e — S T —
0.000e+000 - ‘1 = s e ———
(G e e S e ; e

POSICION 2
Veloci = = — — ANSYS

Streamline 1 R14.5
3.751e+001

2.813e+001
1.875e+001

9.377e+000

0.00064000 ~
[msA-1] o

POSICION 3
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Veloci AN S YS

Streamline 1 R14.5
3.800e+001

2.850e+001

1.900e+001

9.500e+000

0.000e+000
[m s*-1] /

POSICION 4 7
Velocity B — —— — ANSYS

Streamline 1
3.699e+001

- 2.775e+001
- 1.850e+001
9.248e+000

0.000e+000
fmrsh-1]
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A continuacion se muestra el perfil del vehiculo final con sus respectivos
contornos, se ilustra primeramente para la posicion del DRS desactivado.

3.931e+001

26214001

Contorno de presion del FSO2-e

Pressure
Contour 1

l 7.506e+004
7.480e+004
- 7.454e+004
- 7.427e+004
- 7.401e+004
- 7.375e+004
- 7.34%e+004
- 7.323e+004
7.296e+004
l 7.270e+004
7.244e+004 /’F_____—___,_\a-"-'

[Pa]

Contorno de energia de turbulencia del FSO2-e
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Contorno de velocidad del FSO2-e
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Contorno de energia de turbulencia con el DRS activado
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Anexo P. Simulaciéon 3D en ANSYS FLUENT del vehiculo versién
final
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En este anexo se muestra los resultados finales obtenidos en la simulacion del
FSO2-e; a continuacion se muestra en el auto con contorno de velocidad y lineas
flujo rodeando su geometria, en ellas se puede observar que el flujo entra
perfectamente por las aberturas de refrigeracion, se observa también cuando se
simula un flujo a unos pocos centimetros del nivel del suelo la mayor cantidad de

flujo se dirige por encima del fondo.

Lineas de flujo sobre el FSO2-e
]‘

Velocity
Streamline 2

' 7.023e+001

- 5.267e+001
- 3.512e+001

- 1.756e+001

' 0.000e+000

[m s”-1]

0 0.500 1,000 | (m)
|

sz )
0:250 0.750
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Lineas de flujo en plano medio del FSO2-e

Velocity
Streamiine 3

.

|

[ms*-1]

7.023e+001

~5.267e+001

- 3:512e+001

—1.756e+001

0.000e+000

ANSYS

R14.5
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ANS

Lineas de flujo al nivel del suelo

.- “ - - o ‘
o o o o o
o (=] o o o
~ F 3 T ¥ 3
V] (] [} (] ]
EQ & = ] 3
2 o 5
ZE 9 N n N oY
fl e 1 i Wi %
et = .
S5 4 E
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Lineas de flujo en plano medio sobre alerdn trasero

0.175 0.525

Lineas de flujo al nivel del suelo en vista superior
Velocit ANSYS

Streamline 2 R14.5

H 7.023e+001

-5.267e+001

w 3.512e+001

I 1.7566+001 ===
0.000e+000

fm s*-1]

0 1.000 2.000 (m) 2
[ " S| I
0.500 1.500 b
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En esta seccidon se muestra los contornos de presion sobre el vehiculo.
ANSYS

Pressure AR

Contour 1
7.519e+004

7.472e+004
7.424e+004
7.376e+004
7.328e+004
7.281e+004
7.233e+004
7.185e+004
7.138e+004
7.090e+004
7.042e+004

Contorno de presion vista frontal del FSO2-e

Pressure
Contour 1

7.519e+004
7.472e+004
7.424e+004
7.376e+004
7.328e+004
7.281e+004

7.138e+04
7.090e+00H

7.042e+00
[Pa]
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Contorno de presion vista isometrica

ANSYS

Pressure RIAS

Contour 1
7.519e+004

7.472e+004
7.424e+004
7.376e+004
7.328e+004
7.281e+004
7.233e+004
7.185e+004
7.138e+004
7.090e+004

7.0426+004
[Pa]

0 1.000 2,000 (m) )\
2 X

0.500 1.500
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ANSYS

Pressure R14.5

Contour 1
7.519e+004

7.472e+004
7.424e+004
[ 7.376e+004
[ 7.328e+004
7.281e+004
7.233e+004
7.185e+004

[Pa]

Contorno de presion vista superior

0 0.500 1.000 (m) 2 ;
I I ] o
0.250 0.750
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En esta seccion se muestra los contornos de energia cinética de turbulencia sobre
el vehiculo, este contorno es muy importante ya que observandolo se sabe dénde

habra desprendimiento de fluido y tratar de corregirlo.

Turbulence Kinetic Energy ANSYS
Contour 1 R14.5

2.387e+001
2.149e+001
1.910e+001
1.672e+001
1.433e+001
1.195e+001
9.566e+000
7.182e+000
4.798e+000
2.414e+000
2.955e-002

«
0 0.500 1.000 (m) "o—I
I ]

0.250 0.750
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Contorno de Turbulencia vista frontal

Turbulence Kinetic Ener ANSYS
Contour 1 v R14.5

2.387e+001
1 2.149e+001
1.910e+001
1.672e+001
1.433e+001
[ 1.195e+001
| | 9.566e+000
7.182e+000
4.798e+00(
2.414e+000

«
0 0.350 0.700 (m) l_.
[ e |

0175 0.525

Contorno de energia de turbulencia vista isométrica

Turbulence Kinetic Energy
Contour 1

2.387e+001
1 2.149e+001
1.910e+001
1.672e+001
1.433e+001
[ 1.195e+001
[ 9.566e+000
7.182e+000
4.798e+000
2.414e+000

2.955e-002
[ kg"™1]

0 0.500 1.000 (m)
[ — —

0.250 0.750
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Contorno de energia de turbulencia vista superior

ANSYS

Turbulence Kinetic Energy R14.5

Contour 1
2.387e+001

2.149e+001
1.910e+001
1.672e+001
1.433e+001
1.195e+001
9.566e+000
7.182e+000 4
4.798e+000/
2.414e+000

2.955e-002 |
[ kg*-1]

o o.moo ﬂ.SoAé ,
I|IJ _
0.250 0.750 e
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En esta seccién se muestra los contornos de velocidad sobre el vehiculo. Este tipo
de contorno ayuda para corroborar si la soluciébn dada es razonable, como se
puede observar todo el vehiculo esta azul, lo que representa velocidad igual a cero

y es correcto ya que esto es una superficie y alli el fluido tiene una velocidad nula.

ANSYS

Velocity RIAS

Contour 1
0.000e+000

0.000e+000
0.000e+000
0.000e+000
0.000e+000
0.000e+000
0.000e+000
0.000e+000
0.000e+000
0.000e+000

0.000e+000
[m s*-1]

A

0.500 1.000 (m)
0.250 0.750

Contorno de velocidad en vista lateral
Velocity ANSYS

Contour 2 R145
4.434e+001

3.990e+001
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1.330e+001
8.868e+000
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Anexo Q. Soporte entregado por ANSYS para calculos
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ANALISIS ESTRUCTURAL CON ELEMENTO TIPO BEAM
VMMECHO023

VMMECH023
Curved Beam Assembly with Multiple Loads

Overview
Reference: Any basic Strength of Materials book
Analysis Type(s): Linear Static Structural Analysis
Element Type(s): Beam
Test Case

An assembly of two curved beams, each having an included angle of 45°, has a square cross-section. It is fixed at one end and at the free end a Force F and a
Moment M are applied. Also, a UDL of "w " N / mm is applied on both the beams. Use a global element size of 30 mm to get accurate results. See the figure
below for details.

Find the deformation of the free end in the y direction.

Figure 29: Schematic

-

L e

Forcs F = 1000 Min ¥ direction
Momert ht= -10000 Nemm @ 7 axis

UDLw =5 N/ mm
In wegative Y direction
on hoth the heams

Fixed

L.
Equivalent Loading:

Sy

Fomra )

¥

1;
Material Geometric Properties Loading
Properties
Beam 1: For each beam: Force F = -1000 N (y direction)
E; = 1.1e5 MPa Cross-section = 10 mm x 10 | Moment M = -10000 Nmm (about z-axis)
v. =0 mm UDL w = -5 Nfmm (y direction) on both beams
' Radius r = 105 mm This UDL is applied as an edge force on each beam with magnitude = -5 (2 x 3.14 x 105) / 8
p; =83e-6 Included angle = 45° =-412334 N
kg,c'mm3
Beam 2:
E, = 2e5 MPa
v, = 0
p, = 7.85e-6
kg,c'mm3
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Analysis

The deflection in the y direction is in the direction of the applied force F and is given by:
%[Fr%u 142699) + Mr(0.29289) + ra(0.039232)]
1

+é[Fr3(D 642699) +Mr3(0.707 + rie(0 293564247)]
2
where:

3 = deflection at free end in the y direction
I = moment of inertia of the cross-section of both beams

Results Comparison

Results Target Mechanical Error (%)
Minimum Y Deformation (mm) -8.416664 -8.4688 0.619
VMMECH040
VMMECH040

Deflection of Beam using Symmetry and Anti-Symmetry

Overview
Reference: Any Basic Strength of Materials Book
Analysis Type(s): Static Structural Analysis
Element Type(s): Beam

Test Case

Along bar 1m X 1m X 24m with simply supported ends is subjected to lateral load of 1000 N at a distance of 8m from one end. Find Deformation at the 8m
from simply Supported end.

Scenario 1: Considering Symmetry

Scenario 2: Considering Anti-Symmetry

Figure 53: Schematic
Gasel: Symmetric

v
Casel: Symmetric
case2: Anti-Symmetric Case2: Anti-Symmetric ﬂ

I sy R

T A

f—
]
|-
1
~
=

Material Properties Geometric Properties Loading
E = 2ell Pa
y=0 Bar = 1m x 1m x 24m Force = -1000 N (Y-direction) at 8m from Simply Supported end
p = 0.001 kg/m>
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Analysis

Scenario 1: Considering Symmetry
_15xpxL’
T 486 «<El

Scenario 2: Considering Anti-Symmetry
CaxPxl? 15xpx
T 243xEl 4B6xEl

Results Comparison

Results Target Mechanical Error (%)
Scenario 1: Directional Deformation in Y-direction (m) -2.569e-5 -2.5695e-5 0.019
Scenario 2: Directional Deformation in Y-direction (m) -1.70662e-6 -1.7383e-6 1.856

VMMECHO048

VMMECH048
Bending of a Tee-Shaped Beam

Overview
Reference: S. H. Crandall, N. C. Dahl, An Introduction to the Mechanics of Solids, McGraw-Hill Book Co., Inc., New York, NY, 1959, pg. 294,
ex. 7.2.
Analysis . .
Static Structural Analysis
Type(s): ¥
Element Bearn
Type(s):
Test Case

Find the maximum tensile and compressive bending stresses in an unsymmetrical T beam subjected to uniform bending M, with dimensions and geometric
properties as shown below.

Figure 62: Schematic

Probiem Sketch Representative Finte Element Mode|

[ roment: 1.e+005 bin
B Fixed Support Ba E .
b
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Material Properties Geometric Properties Loading
b=15in
h=8in
E = 3¢7 psi y=6in M, = 100,000 Ibf-in (Z direction)
Area = 60 in’
I =2000in’
Results Comparison
Results Target Mechanical Error (%)
Stresspenp, pottom (PS1) 300 300 0
Stressaenp, Top (PST) -700 -700 0
VMMECH049
VMMECH049

Combined Bending and Torsion of Beam

Overview
Reference: S. Timoshenko, Strength of Material, Part I, Elementary Theory and Problems, 3rd Edition, D. Van Nostrand Co., Inc., New York,
NY, 1955, pg. 299, problem 2,
Analysis . .
Static Structural Analysis
Type(s): ¥
Element Beam
Type(s):
Test Case

A vertical bar of length ¢ and radius r is subjected to the action of a horizontal force F acting at a distance d from the axis of the bar. Determine the maximum

principal stress o, .

Figure 63: Problem Sketch
jwda] F

z

: T b
\f . dj c;
X%v ‘ XlL' v

Problem Sketch Top View

Representative
Finite Elernent Modet

Figure 64: Schematic
. Fixed Support -J

[Bl Force: 250, Iof
"1\
‘. z #

[ Morent: 9000, IbFin
Material Properties Geometric Properties

Loading

. ¢ =25ft
E = 3e7 psi .
vo03 r = 2.33508 in
e d=3ft

F = 250 Ib (Y direction)
M = 9000 Ibf-in (Z direction)
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Results Comparison

Results Target Mechanical Error (%)
Principal stress . (psi) 7527 7515.5 -0.153
VMMECHO061
VMMECHO061

Out-of-plane bending of a curved bar

Overview
Reference: S. Timoshenko, Strength of Material, Part I, Elementary Theory and Problems, 3rd Edition, D. Van Nostrand Co., Inc., New York,
NY, 1955, pg. 412, eq. 241.
1(\s|;?Iy5|s Type Static Structural Analysis
Elelrnent Type Beam
(s):
Test Case

A portion of a horizontal circular ring, built-in at A, is loaded by a vertical (Z) load F applied at the end B. The ring has a solid circular cross-section of diameter
d. Determine the deflection & at end B and the maximum bending stress o 4.

Test Case

A portion of a horizontal circular ring, built-in at A, is loaded by a vertical (Z) load F applied at the end B. The ring has a solid circular cross-section of diameter
d. Determine the deflection & at end B and the maximum bending stress a;, ;.

Figure 82: Schematic

Problen Sketch

- Fixed Suppart

(Bl rores: 50 1bF
Bt
[ETa
V«——t
Material Properties Geometric Properties Loading
5 r=100in
E=30x10" psi d=2in F = -50 Ib (Z direction)
v=03 8 = 90°
Results Comparison
Results Target Mechanical Error (%)
Deflection (in) -2.648 -2.655 0.264
Stressg,- 4 (psi) 6366.0 6399.2 0.522
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ANALISIS MODAL CON ELEMENTO TIPO BEAM

VMMECH020

VMMECHO020
Modal Analysis for Beams

Overview
Reference: Any basic Vibration Analysis book
Analysis Type(s): Modal Analysis
Element Type(s): Beam

Test Case

Two collinear beams form a spring mass system. The density of the longer beam is kept very low so that it acts as a massless spring and the smaller beam acts
as a mass. The end vertex of the longer beam (acting as a spring) is fixed. The cross section details are as shown below.

Find the natural frequency of the axial mode.
Figure 25: Cross Section Details for Both Beams

T
¢

1

Cross-section details (Al dimension in mm)
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Figure 26: Schematic
Ficed Suppor

Material Properties

Material E (Pa) v p (kg/m°)

Spring 1.1e11 0.34 le-8

Mass 2ell 0 7.85e5

Geometric Properties Loading

Spring beam length = 500 mm

Mass beam length = 5 mm
Results Comparison

Results Target Mechanical Error (%)

Natural Frequency of Axial Mode (Hz) 1188.6 1190.5 0.160
VMMECHO043
VMMECH043
Fundamental Frequency of a Simply-Supported Beam
Overview

Reference: W. T. Thompson, Vibration Theory and Applications, 2nd Printing, Prentice-Hall, Inc., Englewood Cliffs, NJ, 1965, pg. 18, ex. 1.5-

1

Analysis Type(s): |Modal Analysis

Element Type
(s):

Beam

Test Case

Determine the fundamental frequency f of a simply-supported beam of length ¢ = 80 in and uniform cross-section A = 4 in” as shown below.

Figure 57: Schematic

I |
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Material Properties Geometric Properties Loading
¢ =80in
E = 3¢7 psi A=4in
p=0.2836 Ibfin° h=2in
I=13333In"
Results Comparison
Results Target Mechanical Error (%6)
Frequency (Hz) 28.766 28.613 0.532

ANALISIS ARMONICO CON ELEMENTO TIPO BEAM

VMMECH024

VMMECH024
Harmonic Response of a Single Degree of Freedom System for Beams

Overview

Reference: Any basic Vibration Analysis book
Analysis Type(s): Harmonic Analysis

Element Type(s): Beam
Test Case

Two collinear beams form a spring-mass system. The density of the longer beam is kept very low so that it acts as a massless spring and the smaller beam acts
as a mass. The end vertex of the longer beam (acting as a spring) is fixed. A Harmonic force F is applied on the free vertex of the shorter beam in z direction.
Both beams have hollow circular cross-sections, as indicated below.

a Scenario 1: Damping ratio = 0
« Scenario 2: Damping ratio = 0.05

Find the z directional deformation of the vertex where force is applied at frequency F = 500 Hz for the above scenarios with solution intervals = 25 and a
frequency range of 0 to 2000 Hz. Use both Mode Superposition and Full Method.
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Figure 30: Schematic

ETN

MWass

¥

A

Hamanic
Force F (M)
Material Properties
Material E (Pa) v p (kg/ms)
Spring 1.1el1 0.34 le-8
Mass 2ell 0 7.85e5
Geometric Properties Loading

Outer radius = 10 mm
Inner radius = 5 mm

Cross-section of each beam:

Length of longer beam = 100 mm
Length of shorter beam = 5 mm

Harmonic force F = 1 e6 N (z-direction)

Results Comparison

Results Target Mechanical Error (%)
Maximum z directional deformation without damping (m) 4.11332e-3 4.078e-3 -0.859
Mode Superposition
Maximum z directional deformation with damping (m) 4.11252e-3 4.0765e-3 -0.876
Full Method Maximum z directional deformation without damping (m) 4.11332e-3 4,1132e-3 -0.003
ethor
Maximum z directional deformation with damping (m) 4,11252e-3 4.0695¢e-3 -1.046
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Anexo R. Fotos Monoplaza FSO2-e
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