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RESUMEN

TITULO:  ANALISIS AERODINAMICO DE UNA NUEVA ALETA PLEGABLE PARA
UN COHETE TRANSPORTADOR EN CFD’

AUTOR;: LUIS FERNANDO GARCIA RODRIGUEZ™

PALABRAS CLAVES: aerodinamica, ala, cohete, simulaciéon, CFD, subsoénico.
CONTENIDO:

La caracterizacion aerodinamica de una ala modificada tiene un alto impacto econdémico y
ambiental debido a que una reduccion del arrastre del 1% puede ahorrar hasta 4x10% litros de
combustible y evtar 5x10% [kg] de emisiones de carbon al afio en la industria aeroespacial. Un
cohete transportador es usado para llevar pequefias cargas desde la tierra al espacio y su vuelo se
enfrenta a recirculaciones que tienden a desviar al cohete de su Orbita. Para contrarestar este
efecto, la presente investigaciéon analiza un nuewo disefio de un ala que incluye un mecanismo de
direccionamiento de welo. Primero se valida la implementacién del solver en OpenFOAM al
realizar una simulaciéon 2D estacionaria del perfil aeordindmico NACAO0012 bajo las condiciones de
flujo altas subsonicas de interés: Mach de 0.5y Re = 3x10%. Sus resultados son comparados con
pruebas experimentales de la literatura y se encuentra la validacién del solver “rhoSimpleFoam”
usando el modelo “Spalart — Allmaras fv3”, que muestra una diferencia maxima de 20% vy
desviacion estandar de 0,15 en los resultados. Después se caracteriza el disefio 3D total de la
nueva ala y se comparan sus resultados con los de otra simulacion en la que no se incluye el
mecanismo. Esto permite determinar que bajo un angulo de ataque, a = 0° la distribucion del
coeficiente de presion del disefio total del ala aumenta en un 221% por el mecanismo de
direccionamiento. Ademas, la caracterizacién aerodinAmica del ala sin el mecanismo se describe
por su C, = 0.00796 y un ¢, = 0.00275 y el disefio total genera un €, = 0.0127 y un ¢, = 0.00203,
lo cual indica que el mecanismo de direccionamiento disminuye la eficiencia aerodindAmica en un
53.7%. Ante esta pérdida de eficiencia, se debe caracterizar el consumo de combustible al
independizar la estabilidad aerodinamica del motor del cohete con el uso de esta ala.

Tesis de grado de maestria en ingenieria mecanica.
Facultad: Fisicomecanicas. Escuela: Ingenieria Mecanica. Director: Dr. Julian
Ernesto Jaramillo, Codirector: Dr. Domenico Guida.
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ABSTRACT

HEAD TITLE: AERODYNAMIC ANALYSIS OF A NEW FOLDABLE FIN FOR A
CARRIER ROCKET THROUGH CFD MODELLING’

AUTHOR: LUIS FERNANDO GARCIA RODRIGUEZ™

KEYWORDS: aerodynamic, airfoil, fin, rocket, modelling, subsonic, CFD.
CONTENT:

The aerodynamic characterization of a modified wing has significant economic and environmental
impact in the aerospace industry: a drag reduction of 1% could save up to 4x10% fuel liters and
awid 5x107 [kg] of CO2 per year. A carrier rocket is use to take a payload up to the space, e.g.
satellites or suborbital sounding rockets, and it faces turbulence recirculation of the air that tends to
divert the rocket’s orbit. To mitigate this effect, the current research analyze a new foldable fin
design, which includes a new airfoil and an orbit mechanism. At first, the OpenFOAM solver
implementation is validate with a stationary, 2D, CFD modeling of the NACAQ0012 airfoil under the
flow conditions of interest: Mach de 0.5 y Re = 3x10°. Its results are compared with experimental
tests from the literature validating the “rhoSimpleFoam” solver by using the “Spalart-Allmaras fv3”
turbulence model: an awerage difference of 20% and 0.15 of standard dewviation. After that, a 3D
modeling is dewveloped for the new foldable sweep fin and its results are compared with another
modeling of the same fin without the orbit mechanism. This lets to know that under an attack angle
(@) of 0°, the pressure coefficient distribution of the whole wing raises up to 221% by the orbit
mechanism. Besides the aerodynamic characterization of the fin is described by the ¢, = 0.00796
and a €, = 0.00275 and the total design generates a €, = 0.0127 and a €, =0.00203, concluding
that the modification on the fin decreases its aerodynamic efficiency by 53,7%. Due to the decrease
of the aerodynamic efficiency, the fuel consumption should be characterized after proposing the
independence of the aerodynamic stability of the rocket engine by using the new foldable fin.

Master thesis project.
Faculty: Physical Mechanical Engineering. Program: Mechanical Engineering.
Director: Dr. Julian Ernesto Jaramillo, Codirector: Dr. Domenico Guida.
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INTRODUCCION

El vuelo de un cohete se enfrenta a recirculaciones y a diferentes angulos de ataque, los
cuales generan una fuerza de sustentacion que tienden a desviar al cohete de su orbita.
Para contrarestar este efecto, el motor produce un empuje que no permite que el cohete
pierda su direccion haciendo la estabilidad aerodindmica dependiente del uso de
combustible. Sin embargo, la forma elemental de mantener la estabilidad de un cohete se
hace por medio de las fuerzas aerodindmicas generadas en las alas. Estas proveen una
alta fuerza de restauraciéon a pequefios angulos de ataque ademas de evitar que el cohete
genere una trayectoria de zig-zag durante su ascenso. Por esto, en la presente
investigacion se analizo y caracterizo un nuevo disefio de un ala plegable para un cohete
transportador, el cual tiene un mecanismo que le permite direccionar su vuelo, planteando
la posibilidad de minimizar la dependencia de la estabilidad aerodinamica del uso de

combustible.

Existen inestabilidades en el flujo que tienen un alto impacto en la operacion del cohete: la
recirculacion turbulenta transportada con el viento medio causa rapidos cambios en la
velocidad y la direccién, lo cual produce fluctuaciones en las fuerzas aerodinamicas,
aumento de las fuerzas pico, vibraciones en las alas y una significante fatiga en el
material. [MANWELL (2010)]. Las ecuaciones generales en régimen turbulento de la
mecdanica de fluidos no admiten soluciones generales analiticas, por lo que su estudio se
ha abordado desde la experimentacion, el analisis dimensional o el analisis matematico
simplificado. Sin embargo estos esfuerzos consumen bastante cantidad de tiempo y se

necesitan laboratorios de tecnologia de punta para realizar las pruebas.

La presente investigacién aproxima la solucion de las ecuaciones que describen el
movimiento del flujo mediante la Dinamica de Fluidos Computacional (CFD). El objetivo
final es el uso de un software que proporcione el calculo detallado del movimiento del
fluido por medio del empleo del computador para la resolucién de las ecuaciones. Esta
solucién permite analizar la aerodinamica del ala y ademas proporciona un nimero casi
ilimitado de informacion, pues cada celda que compone el dominio equivale a un pequefio
sensor que mide cada una de las variables de flujo [FERNANDEZ (2012)].
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En [FUJITA (2000)] se analizan los efectos en los coeficientes aerodinamicos de alas de
un transbordador debido a la presencia de pequefas partes adheridas a su estructura. Se
demuestra que los coeficientes de sustentacién son significativamente afectados por la
inclusion de estos dispositivos, confirmando la importancia de caracterizar nuevas
geometrias. Después, [CHIBA (2003)] optimiza la forma de los alas de un vehiculo de
lanzamiento reutilizable (RLV) propulsado considerando las tres instancias de vuelo del
cohete: flujo subsonico, transénico e hipersonico, usando ecuaciones RANS y el modelo
de una ecuacion modificado de Spalart-Allmaras. Aqui se valida el uso del modelo de
turbulencia y permite orientar el rumbo del problema a abordar. [Gértz (2005)] estudia la
influencia de la viscosidad en la destruccién de vértices y permite entender como
comparar los resultados numéricos de los coeficientes aerodinamicos con la distribucion
de la presion en la superficie ademas de conocer en detalle el comportamiento energético
del flujo turbulento al cual esta sometido el ala. [Giraldo (2008)] plantea un método para
optimizar alas de diferentes aplicaciones mediante el software OpenFOAM. Las
condiciones del flujo (estado estable, compresible, modelo k-e y algoritmo SIMPLE)
permitieron orientar la forma de implementacion del software en nimero de Reynolds
altos. [Switzer (2010)] presenta el andlisis en CFD de las aletas de cohetes y la influencia
en instalar un nuevo accesorio en el ala. Mediante el célculo de los coeficientes
aerodindmicos se cuantifican los efectos causados por el accesorio y la importancia de
estudiar modificaciones en alas.

Para cumplir con los objetivos planteados se realiza la siguiente distribucién de los
capitulos en el libro: En los capitulos 1, 2 y 3 se abordan los temas tedricos necesarios
para la resolucion del problema: conceptos de aerodinamica, flujo compresible, técnicas
usadas en la dinamica de fluidos computacional (CFD), uso adecuado del método de
volumenes finitos y la explicacion e importancia de los modelos de turbulencia que se
usan para analizar el flujo. Después de estas definiciones aclaratorias, en el capitulo 4 se
describe la estructura y los pardmetros utilizados para realizar las simulaciones en el
software OpenFOAM, cuyos resultados se describen en el capitulo 5, en donde por medio
de diferentes simulaciones se verifica la precision del software utilizado. Por ultimo en el
capitulo 6 se muestran pruebas para caracterizar la aerodinamica del nuevo perfil y el ala

plegable, acotando su disefio al estudiarse como un sélido completo sin tener en cuenta
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los pliegues del mecanismo, lo cual permite encontrar una solucion aproximada del

problema planteado.
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1. AERODINAMICA DE ALAS Y PERFILES

1.1. SUSTENTACION, ARRASTRE Y PARAMETROS ADIMENSIONALES

El flujo de aire sobre un perfil aerodinamico produce una distribucion de fuerzas sobre su
superficie. La velocidad de flujo sobre el perfil aumenta en la superficie convexa, lo cual
produce bajas presiones en el lado de “succion” del perfil en comparacion con el lado

céncavo 0 el lado de “presién” del perfil [17].

Figura 1. Fuerzas y momentos en una seccion de perfil aerodinamico, a es el angulo de ataque; c,
la cuerda. La direccion positiva de las fuerzas y los momentos son indicadas por la direccion de la
flecha.

Fuerza de sustentacion

Momento de Cabeceo

Flujo deviento

Fuerza dearrastre

—

/

[17]* cuerda

Como se muestra en la Figura 1, la resultante de todas estas fuerzas de presion y friccion

es usualmente descompuesta en dos fuerzas y un momento que actua a través de la

cuerda a una distancia de c/4 desde el borde de ataque.

- Fuerza de sustentacion, va en la direccién perpendicular al flujo de aire incidente. La
fuerza de sustentacion es una consecuencia del diferencial de presion generado entre
las superficies convexa y concava del perfil.

- Fuerza de arrastre, definida como la componente tangencial a la direccion del aire
incidente. La fuerza de arrastre se presenta debido a las fuerzas de friccion en la
superficie del perfil aerodinamico y al delta de presion que se produce en la superficie
del perfil orientado hacia el viento de incidencia o de entrada.

- Momento de cabeceo, se define alrededor de un eje perpendicular a la seccién

transversal del perfil aerodinamico.

" MANWELL, James; MCGOWAN, Jon and ROGERS, Anthony, Wind Energy Explained [Energia
edlica explicada], Great Britain-Chippenham-Wiltshire: Wiley, 2010. 689 p.
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Ademas del angulo de ataque, @, un parametro no dimensional importante para definir las

caracteristicas de las condiciones de flujo es el nimero de Reynolds:

UL pUL Fuerzainercial
Re=—= =

v L Fuerza Viscosa (1)

En donde p es la viscosidad del fluido, U y L son la velocidad y la longitud que

caracterizan la escala del flujo para las alas. Estos pueden ser la velocidad de entrada del
flujo, U,;»s Y 12 longitud de cuerda de un perfil aerodinamico.

Adicionalmente los coeficientes no dimensionales de las fuerzas y el momento que son
funcion del numero de Reynolds, pueden ser definidos para objetos de 2 o 3 dimensiones
basados en pruebas de tuneles de viento. Los perfiles aerodinamicos tridimensionales
tienen una profundidad finita y los coeficientes de las fuerzas y momento son afectados
por el flujo a través del extremo del perfil. Los datos para perfiles bidimensionales, se
asumen que van a través de una extension infinita (sin efectos finales), por ende no hay
efectos del flujo en la punta del ala. El coeficiente bidimensional de sustentacion se define

como:

L/l Fuerzade levantamiento/ unidad delongitud

1 EPU‘ZC B Fuerza dinamica/unidad de longitud (2)
2

El coeficiente bidimensional de arrastre se define como:
D/l Fuerzadearrastre/unidad delongitud

C,= =
1 109
EPU c

Fuerza dinamica/unidad de longitud 3
En alas finitos las fuerzas de sustentacion y arrastre no son divididos por la unidad de

longitud, {. El coeficiente de cabeceo se define como:
M _ Momento de cabeceo

Cp = =
M %pUzAC Momento dinidmico (4)

En donde p es la densidad del aire, U es la velocidad de flujo del aire sin perturbaciones,

A es el area proyectada del perfil aerodindmico (cuerda*extension), c es la longitud de la
cuerda del perfil, y [ es la envergadura del perfil aerodinamico. Ya que el coeficiente de

cabeceo, Cp;, de un perfil aerodinAmico es el momento producido por la fuerza

aerodinamica en el perfil, si la fuerza se considera aplicada en el centro aerodinamico,
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entonces se debe hallar su centro aerodinAmico para calcularlo. El centro aerodinAmico
en un perfil es usualmente alrededor del 25% de la cuerda detras del borde de ataque del
perfil, para encontrar su valor en pruebas de tlneles de viento, al ubicar el sensor a una

distancia x, se encuentra como [17]:

*Mc/a" = Mmedidot ** Dimedido Lmedido (5)
1.2. COEFICIENTE DE PRESION

Considérese la distribucién de presion sobre la superficie superior del perfil. En vez de
graficar la presion actual, se define un coeficiente de presion, Cp, como:
P — P P~ P

Po — P % Do Va% (6)

Cp

En donde p.. es la presiéon estatica en el flujo libre, p, es la presion en el punto de
estancamiento, p., es la densidad del flujo libre y p es la presion estatica en el punto del
ala que se esta evaluando. La distribucion del €, se muestra en la Figura 2:

Figura 2. Distribucién del coeficiente de presiéon en la superficie superior e inferior del perfil
NACAO0012 a un angulo de ataque de 3,93°, M=0,345.

Superficie superior

0 xfc

0.5 Superficie inferior

1.0

[2]

La figura muestra que el Cp en la superficie inferior es positivo porque p > p,. Sin

embargo a medida que el flujo se distribuye alrededor de la superficie superior del perfil, p

" ANDERSON, John (2008): Introduction to flight. Professor of Aerospace engineering. 6" ed. New
York: McGraw-Hill.
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disminuye rapidamente, y Cp se vuelve negativa en las regiones en que p<p.. Por
convencion, las gréficas de Cp para perfiles son usualmente mostradas con valores

negativos por encima de la abscisa como lo muestra la Figura 2.

El coeficiente de presion es una cantidad importante pues la distribucion de Cp sobre la
superficie del perfil lleva directamente al valor del C, (coeficiente de sustentacion). El Cp

permite el calculo del efecto del nimero de Mach del flujo libre en el coeficiente de

sustentacion. La variacion del Cp con el Mach de flujo libre se muestra en la Figura 3.

Figura 3. Grafica de la regla de Prandtl-Glauert para un Cpg =0,5.

i6

08

0.4 -

aerodinamico con angulo de ataque

Cp enun puntodeunperfil

!
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\
|
|
|
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I
|
|
|
|
|
|
|
i
1

0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0 Moo

[2]

Notese que en M=0, Cp es el Cp inicial. A medida que el Mach aumenta a 0,3, Cp tiende a

ser constante. Sin embargo cuando el Mach del flujo libre aumenta de 0,3, Cp aumenta de
manera dramadtica, i.e. la magnitud absoluta aumenta; si el Cp, es negativo entonces Cp

va a ser un valor mucho mas negativo y viceversa. La variacion de Cp con el Mach de
flujo libre para altos subsoOnicos ha sido investigada de mayor forma después de la

segunda guerra mundial. Un andlisis tedrico aproximado establece que:

Cro

C [ s—
T-MZ )

p=

" ANDERSON, John (2008): Introduction to flight. Professor of Aerospace engineering. 6™ ed. New
York: McGraw-Hill.
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La cual es la regla de Prandtl-Glauert, razonablemente precisa para Mach entre 0,3y 0,7.

Para Mach>0,7 esto no es preciso [2].

1.3.  SIMILITUD DINAMICA

Una de las razones importantes para el uso de los coeficientes de sustentacion y arrastre
se encuentra en las pruebas de tunel de viento, 0 de manera general, en pruebas en las
gue se estudian modelos a escala, como por ejemplo, un modelo a escala de un avién 50
veces mas pequefio que el real. La pregunta es cémo se pueden comparar los
coeficientes hallados con las versiones reales del prototipo, o saber si en realidad existe
una variacion de estos valores. La respuesta a este cuestionamiento surge bajo el andlisis

de los coeficientes bajo ciertas condiciones y el concepto basico de la “similitud dinamica”.

Si se analiza la fuerza de sustentacién y de arrastre que inciden en un cuerpo, €.g. un
avion, estas van a depender de seis parametros: el angulo de ataque (), el area de
referencia (5, f), la velocidad del flujo libre (V..), la densidad del aire (p..), la velocidad del
sonido (a ) Y la viscosidad del flujo libre (i), cOmo se muestra a continuacion:

Figura 4. Parametros incidentes en la fuerza de sustentacién del avion.

ol 25
%, .(1‘ """"""" W D L= L (S"_&’Vd‘ \O( )g,,xa-, P“\
Vo
M

[Autor]
Al realizar la experimentacion en el tunel de viento se plantean condiciones similares de
fluo a las que va a estar sometido el avion, las cuales, se van a designar con un
subindice de “T” que indica tunel, y la Unica variante va a ser el area de referencia. Para

analizar la influencia o la variacion entre la fuerza de sustentacion del tanel con la del
avion, i.e. Ly yL, se usa el teorema de Buckingham-Pi el cual relaciona el nimero de

unidades dimensionales del problema (N5) con el nUmero de parametros existentes en el
problema (Np), entonces se tiene:

Np = masa, longitud y tiempo = 3
‘.‘Vp == 6

24



El teorema de Buckingham plantea que cualquier cantidad no dimensional se encuentra al
restar Ny de Np parametros no dimensionales, lo cual da 3 parametros no dimensionales
para el presente caso:

Non — dimensional Lift = f(3 non — dimensional parameters)
Entonces en aerodinAmica se trabaja con el parametro adimensional del coeficiente de

sustentacioén, C,, el cual, viene a ser funciéon del angulo de ataque, el nimero de Mach
(M) y el numero de Reynolds (Re):
CL = CL(CZ,AMQD,RQGD)

Por ende si se desea obtener los mismos coeficientes de sustentacion en las pruebas de
tunel de viento y el avidn real se deben establecer los mismos parametros en las pruebas:

aJ*M\que tunnel — @& *MamRe medeloreal ™ CLmnnel = CLmodelo reonl

De esta manera llevar a cabo la simulacion con modelos a escala permite conocer su

comportamiento aerodinamico [2].

14. FLUJO COMPRESIBLE: ASPECTOS PRELIMINARES

En flujo supersonico es indispensable tratar la densidad como variable mientras que en
flujo subsonico la variacion de la densidad depende del grado de precision deseado. Para
M_, > 0,3 debe ser tratado como compresible y esto se muestra en la Figura 5.

Figura 5. Variacion isoentropica de la densidad con el nUumero de Mach.

0.8

I
Pu For M < 03 |
0.4+ Para
LM<O.3 la
variacion
0.21-en
es menor
l_dells%

| |
0 0.2 0.4 0.6 08 1.0

(1]

“ANDERSON, John (2007): Fundamentals of Aerodynamics. 4th. New York: McGraw-Hill.
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Cuando se tiene un numero de Mach, M > 0.3, el flujo debe ser considerado como

compresible [1].

Ecuaciones gobernantes para flujo compresible. En flujo compresible la densidad es
variable y se necesita una ecuacion de gobierno adicional: la ecuacion de la energia, la

cual introduce la energia especffica interna, e, como un término desconocido.

Ecuaciones de Navier-Stokes. Las ecuaciones de Navier Stokes pueden ser escritas

como:
du du du du
pE+pua+pv@+pwa
A VN N L R I DR
dx Ox Ox ay dx 0oy 0z dz Ox
av av av av
p5+pua+pv@+pw5
L AL L AP LA AL N
dy Ox dx 0Oy ay ay 0z dy 0z
ow ow ow ow
Por TP TPy TP e,
dp 8 ou dw @ ow v B (10)
=—5 5#54_5 +@ﬂ@+az +£ AV-V+2;LE

Estas ecuaciones representan las ecuaciones no conservativas de Navier-Stokes para un

flujo transitorio, compresible, tridimensional viscoso en coordenadas cartesianas.

Ecuacién de la energia. Considérese de nuevo el elemento del fluido que se mueve y se

le aplique la primera ley de la termodinamica, la cual establece:

La rata de trabajo

. hecho en el elemento
La rata de cambio de

. Flujo neto de calor debido a la presiony
energia dentro de un =
. dentro del elemento los esfuerzos
elemento del fluido
cortantes en la
superficie
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A = B + C (11)
La rata de hacer trabajo por una fuerza sobre un cuerpo en movimiento es igual al
producto de la fuerza y la componente de la velocidad en la direccion de la fuerza.
Entonces la rata de trabajo hecho es la componente x de la velocidad, ¥ multiplicado por
las fuerzas, e.g. en la cara abcd la rata de trabajo hecho es 7,,,dxdz es ut,, dxdz.

La forma final de la ecuacion de la energia no conservativa para un flujo viscoso,

transitorio, compresible y tridimensional:

D v? a ar a oT a _orT QUTy, O UTy,
pD_t €+7 =pq+a }Ca +@ k@ +a ka —V'pV+ % + ay
3 UTz, N 3 Ty, N 3 Uy, N 3 vigy N 3 Wi, + d Wiy, 12)
0z Ox ay 0z ax ay
3 Wizy
0z

En resumen, las ecuaciones de Navier-Stokes para un flujo compresible, transitorio y
viscoso tridimensional en su forma conservativa son [24]:

dp 0
at ox, (pu;) (13)
Bp at;
P + —
2 1 8 1 2 3q;
Py pet+- > wu; + _ij pu; h+ Euiui = _ij U Ty __ij (15)

Mayor informacién sobre flujo compresible se puede encontrar en el Anexo B1.
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1.5. FLUJO COMPRESIBLE SUBSONICO SOBRE PERFILES AERODINAMICOS

Mach critico y coeficiente de presion critico. Se conoce que a medida que el gas se
expande alrededor de la superficie superior cercana al borde de ataque, la velocidad y por
ende el Mach aumenta rapidamente, es mas, hay regiones en las que el Mach es mayor
gue el Mach de flujo libre [1]. La siguiente figura muestra tres situaciones diferentes en las

gue el Mach aumenta hasta llegar a ser sonico en la situacion (c).

Figura 6. llustracion del Mach critico.
Local M, =0.435

(a)

Local M, =0.772

Moo =0.5
—l
(b)
Local M, = 1.0
MN=MH = (L6l
il

(c)

T T Linea séonica A =1

*
e M= \

(d)
[21

" ANDERSON, John (2008): Introduction to flight. Professor of Aerospace engineering. 6" ed. New
York: McGraw-Hill.
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Por definicion, ese Mach del flujo libre en el que se obtiene el flujo sonico en el perfil
aerodindmico es llamado Mach critico, M,,. El punto en donde se obtiene el mayor valor
del Mach critico, es el punto en donde el coeficiente de presion, C, va a tener su valor

mas negativo como lo muestra la siguiente Figura:

Figura 7. llustracién del coeficiente de presion critico.

T
<

Aqui el fl ujo es sdnicoen
el minimopunto de
presiondel perfil.

Cpenel puntode maxima
velocidad (minima presion)
en el perfilaerodindamico

x

M,

21

Ahora considere tres perfiles aerodinamicos que varien en su grosor como se muestra a
continuacion:

Figura 8. Coeficiente de presion critico y nimero de Mach critico para perfiles aerodinamicos de
diferente grosor.

. \
A\
a
Thin airfoil \\ Cpee =F(M)
. “poer ) WHes

Cp en el puntominimo de presion
en el perfilaerodinamico.

M
{medium)

(2] *

" ANDERSON, John (2008): Introduction to flight. Professor of Aerospace engineering. 6" ed. New
York: McGraw-Hill.
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En el perfil aerodindmico mas delgado el flujo es ligeramente perturbado de su valor de
flujo libre. La expansion sobre la superficie superior es leve, la velocidad aumenta un
poco, la presion disminuye un poco también y entonces la magnitud del €, en el punto
minimo de presion es pequefio. Ademas, C,, €s pequeiio en magnitud y la rata de

aumento de C, también es pequefia. Como la expansion del flujo sobre el perfil delgado

es leve, el Mach de flujo libre puede ser aumentado a un alto valor subsonico antes de
gue el flujo sénico se encuentre en la superficie del perfil. El punto correspondiente a las
condiciones de flujo sénico del perfil se marca con el punto a. En el perfil con grosor
medio, la expansion del flujo sobre el borde de ataque va a ser mayor, la velocidad va a
alcanzar valores mayores, la presion va a disminuir y por ende la magnitud del C, es
mayor. Asi la curva del coeficiente de presion para el perfil con grosor medio va a
permanecer por encima del perfil delgado. Debido a que la expansion del flujo es mayor,
las condiciones sonicas son alcanzadas antes como lo muestra el punto b. Esto indica
gue el Mach critico para el perfil con grosor medio es menor que para el perfil delgado. Lo
mismo sucede con el perfil mas grueso. Entonces se concluye que para perfiles delgados

el Mach critico es mayor que para perfiles gruesos. La relacion entre el €, y el Mach local

en un campo de flujo se muestra como [2]:

2 1+%y—1M§°
1+§ y—1 M*

Para el punto critico, en donde M = 1, €, = G, ,, Se tiene:

2 l+% y —1 M2 (17)
Cprv = -1
BET Ty M., y+1

Con base en la ecuacion (53) se tiene que para un M, = 0.5, el Cp,, va a ser igual 2,7.
Este valor indicard si uno de los perfiles aerodindmicos a analizar presenta regiones

sonicas.

Divergencia del arraste del numero de Mach. La Figura 9 y la Figura 10 muestran la
variacion del coeficiente de arrastre, €4, con el nimero de Mach de flujo libre:
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Figura 9. Variacion del coeficiente de arrastre con Figura 10. Representacién fisica de la

el numero de Mach. divergencia del arrastre.
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A numeros de Mach menores al Mach critico, el coeficiente de arrastre es practicamente
constante. Si el M, se aumenta un poco por encima de M., una burbuja de flujo
supersonico ocurre rodeando el punto de presion minimo, como lo muestra el caso 15(b).
El coeficiente de arrastre va a permanecer ligeramente bajo. Sin embargo, si el Mach de
flujo libre se sigue aumentando, un alza drastica y repentina en el coeficiente de arrastre
se observa como lo muestra en el punto (c). Aqui ondas de choque aparecen de manera
repentina [2]. Las ondas de choque en si son un fenémeno disipativo que resulta de un
aumento del arrastre del perfil aerodindmico. Ademas, la presion aumenta a lo largo de la
onda de choque creando un fuerte gradiente adverso de presion, causando que el flujo se
separe de la superficie. Esta separacion del flujo puede crear un aumento substancial del
arrastre. La agudeza del aumento en el coeficiente de arrastre mostrado en la Figura 10
es un efecto combinado de las ondas de choque y la separacién del flujo [2]. EI nimero de
Mach de flujo libre al que el ¢, comienza a umentar rapidamente se define como el
nuamero de Mach de la divergencia de arrastre y como se muestra, su valor esta entre:

*Mcr < *Mdrqg divergence <10

Este fendmeno es tipico en un flujo transénico [2].

" ANDERSON, John (2008): Introduction to flight. Professor of Aerospace engineering. 6" ed. New
York: McGraw-Hill.
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1.6. ALAS FINITOS

En la vida real las alas de un equipo son finitas como se muestra a continuacion.
Figura 11. Ala finita; vista superior.

Punta delaladerecha

Voo b = ehvergadura

Punta delalaizquierda

[2]

La distancia entre las puntas del ala se define como el "wingspan (envergadura)". El area
del ala en esta plataforma mostrada se designa por una S. Esto conlleva a una importante
definicion que compenetra todas las consideraciones aerodinamicas en alas, llamado "la

razon de aspecto” AR:

b2
Relacién de Aspecto = AR = 3 (18)

El campo de flujo en un ala finito es 3D y por lo tanto toma méas consideraciones que en
andlisis infinito de un alabe. Como resultado, la sustentacion, el arrastre y el coeficiente
del momentum para un ala finito de un perfil aerodindmico dado a un angulo de ataque
definido son diferentes a los coeficientes calculados para un ala finita que se somete al
mismo angulo de ataque. Por esta razén se designan los coeficientes aerodindmicos para
un ala finito como C;, Cpy Cy,;.

" ANDERSON, John (2008): Introduction to flight. Professor of Aerospace engineering. 6" ed. New
York: McGraw-Hill.
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Considérese la vista frontal de un ala como se muestra en la Figura 12 (a).

Figura 12. Origen de los \ortices en las puntas de un ala finito.
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[21

Si el ala tiene sustentacion, entonces la presion promedio sobre la superficie inferior es
mayor que en la superficie superior. Consecuentemente, hay una tendencia en el aire a
tener un escape o fluir alrededor de las puntas del ala desde el lado de mayor presion al
de menor presion. Este flujo establece un movimiento circulatorio el cual deja un rastro
aguas abajo del ala. El movimiento del borde de salida es llamado "vortice en la punta del
ala". Hay un mayor vortice trasero para cada punta del ala como se muestra en la Figura
12 (b).

Estos vortices en las puntas de las alas aguas abajo inducen una pequefia componente
descendente de la velocidad del aire en la vecindad del ala misma. Esto puede ser visto
de manera intuitiva en Figura 12 (b); los dos vortices de las puntas tienden a arrastrar el
aire circundante alrededor de ellos, y este movimiento secundario induce una pequefia
componente de la velocidad en la direccion hacia abajo del ala. Esta componente hacia

abajo es llamada "downwash" (corriente descendente), que se da por el simbolo w.

" ANDERSON, John (2008): Introduction to flight. Professor of Aerospace engineering. 6" ed. New
York: McGraw-Hill.
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El origen del efecto “downwash” puede ser visto en la Figura 13.

Figura 13. Efecto "downwash" .
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En la inmediata vecindad del extremo del ala, V,, y w se suman vectorialmente para

producir un viento relativo "local" que es inclinado hacia abajo desde la direccion original

de V.. [2]. Esto tiene severas consecuencias:

v

v

En angulo de ataque de las secciones de los perfiles del ala es efectivamente reducido
en comparacion al &ngulo de ataque del ala referenciado a V., [2].

Hay un aumento en el arrastre. El aumento es llamado "arrastre inducido" el cual tiene
al menos tres interpretaciones fisicas. Primero, los vortices de la punta del ala
simplemente alteran el campo del flujo alrededor del ala en tal manera que cambia la
distribucion de presiones en la direccion del aumento del arrastre. Una explicacion
alterna es que debido a que el viento local relativo es dirigido hacia abajo, el vector de
sustentacion por si mismo es inclinado hacia atras, por lo tanto contribuye con una
cierta componente de la fuerza paralela a la V,, que es la fuerza de arrastre. Una
tercera explicacion fisica de la fuente del arrastre inducido es que los vortices en la
punta del ala contienen una cantidad de energia cinética rotacional. Esta energia tiene
gue venir de algun lugar; es suministrada por el sistema de propulsion del aeroplano,
en donde la potencia extra debe ser afiadido para superar el aumento extra del
arrastre debido al arrastre inducido. Todas estas perspectivas del mecanismo fisico

del arrastre inducido son sinénimos [2].

" ANDERSON, John (2008): Introduction to flight. Professor of Aerospace engineering. 6" ed. New
York: McGraw-Hill.
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En conclusién se puede ver que el coeficiente de sustentacion para un alabe finito es
menor gque para una secciéon de un perfil aerodinamico, y que el coeficiente de arrastre
para un ala finito es mayor que para una seccion de un perfil aerodindmico [2].

Célculo del arrastre inducido. Considere la punta de un ala finita como se muestra a
continuacion:

Figura 14. Origen del arrastre inducido.

Angulo de ataque w

. L |
Viento relativo| ‘—\_‘_\__\_ Direccign loca,delﬂu.o
. “ef“[ o d
Dj

[2]

En la vecindad del ala, el flujo local es inclinado hacia abajo por el angulo «; debido al
downwash. Este angulo definido como el angulo de ataque inducido es la diferencia entre
la direccion del flujo local y la direccion del flujo libre. Aunque a simple vista se ve el ala a
un angulo de ataque «, la seccion del perfil aerodindmico esté viendo un angulo de ataque
efectivo el cual es menor que « [2]. Si «,.;; denota el angulo de ataque efectivo, se puede

Debido a que la direccion del flujo local en la vecindad del ala es inclinada hacia abajo con
respecto al flujo libre, el vector de sustentacion se mantiene perpendicular al viento
relativo local y es entonces empujado hacia atrds por medio del angulo «;. Aun
considerando el arrastre paralelo al flujo libre, se ve que el vector de sustentacion
inclinado contribuye a cierta componente de arrastre [2]. Este arrastre es el arrastre
inducido D:. De la Figura 14 se tiene que:

D; =L sin o (19)

" ANDERSON, John (2008): Introduction to flight. Professor of Aerospace engineering. 6" ed. New
York: McGraw-Hill.
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Los valores de @; son generalmente pequefios por lo que se puede aproximar:
Di =1L OCi (20)

En donde «; debe estar en radianes. Se puede mostrar que el valor de «; para una
seccion dada de un ala finito depende en la distribucion downwash a lo largo de la
envergadura del ala. Ademas la distribucion downwash es gobernada por la distribucion
de la sustentacién sobre la envergadura del ala [2]. En la Figura 15 se muestra este
fendmeno en la vista frontal de un ala:

Figura 15. Distribucion de la sustentacion y el downwash.
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La sustentacion por unidad de envergadura puede variar como funcién de la distancia a lo
largo del ala por [2]:
1. La cuerda puede variar en longitud a lo largo del ala.
2. El ala puede estar torcido de tal manera que la seccién del perfil se encuentre a un
diferente angulo de ataque.
3. La forma del perfil puede cambiar a lo largo de la envergadura.

El caso mostrado es una distribucion de sustentacion eliptica (la sustentacién por unidad
de la envergadura varia elipticamente a lo largo de la envergadura), el cual en cambio
produce una distribucion uniforme downwash. El arrastre inducido esta relacionado
altamente con la sustentacion. En un sentido fundamental la potencia dada por los
motores del aeroplano para superar el arrastre inducido es la potencia necesaria para

producir una sustentacion igual al peso del aeroplano en vuelo [2].

Mayor informacién sobre alas finitas se puede encontrar en el Anexo B2.

" ANDERSON, John (2008): Introduction to flight. Professor of Aerospace engineering. 6" ed. New
York: McGraw-Hill.
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1.7.  ALAS EN FLECHA —“SWEEP WINGS”

Esta forma del ala permite al aeroplano volar a nimeros de Mach mayores sin aumentar
el arrastre de la onda (wave drag). Para un vuelo que pase de subsonico a transonico, la
forma en V del ala reduce el maximo valor del coeficiente de arrastre. Ademas, para
vuelos altos subsonicos la forma en V del ala es una medida complementaria para perfiles
aerodinamicos supercriticos: ambos son disefiados para empujar el limite de la
divergencia del arrastre a mayores nimeros de Mach [31]. En la Figura 16 se compara la
relacion de los coeficientes de arrastre y sustentacion entre un ala con cero flecha y un
ala con flecha de 45°, ambas sometidas a nimeros de Mach transénicos [31].

Figura 16. Efecto del "sweep" en la drag polar a velocidades transénicas. a) A=0°, b) A=45°,

(a) (b)
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[31]°
Se aprecia que comparando el arrastre a un valor de sustentacion constante, la figura
16(b) muestra una dramética reduccion en arrastre como resultado de su ala en flecha. Al
introducir esta modificacion geométrica se analiza el efecto de la razon de aspecto ya que
ambas alas tienen igual envergadura estructural. En la Figura 17 se compara el efecto de

la flecha en alas de razon de aspecto constante a un Mach de 0.925.

" VOS, Roelof; FAROKHI, Saeed. Introduction to transonic aerodynamics. Fuid mechanics and its
applications: Springer, 2015.
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Figura 17. Drag polar de un ala con flecha variable pero con razén de aspecto fijo a un Mach de

0.925 usando perfiles NACA 95-110 en planos normales al borde de ataque y AR=3.
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Se aprecia una caida significativa en el arrastre con el aumento del angulo de flecha y en
particular una alta reduccién en Cp, y Cp, .. @ medida que se aumenta la flecha [31].

Flujo sobre alas en flecha. Las alas en flecha tienen un efecto favorable en el arrastre
para altos nimeros subsonicos.

Flujo sobre un ala en flecha infinita. La Figura 18 es un esquema del patron de las lineas

de corriente en un ala finita en flecha.

Figura 18. Vista superior de las lineas de corriente sobre un ala simétrico con cero sustentacion.
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(31]~

" VOS, Roelof; FAROKHI, Saeed. Introduction to transonic aerodynamics. Fuid mechanics and its
applications: Springer, 2015.

38



El ala tiene un perfil aerodindmico simétrico, sin giro y es ubicado en el flujo a cero angulo
de ataque. El patron de las lineas de corriente en la superficie superior e inferior es
causado Unicamente por la distribucién del grosor del perfil, y es idéntico en el lado
inferior y superior del mismo. Sobre el borde de ataque del perfil aerodindmico el flujo
experimenta la curvatura mayor hacia dentro, mientras que aguas abajo esto es reducido.
La curvatura de las lineas de corriente sobre un ala infinito en flecha se puede explicar por
la distribucion de la presion tridimensional sobre el ala simétrica. Al mapear la distribucion
de la presion dentro de la superficie del ala, se tiene el contorno de las lineas isobaricas,

las cuales, estarian alineadas con el angulo de flecha del ala (Figura 19).

Figura 19. Patrén nocional de las isébaras sobre una longitud infinita de un ala flecha.

isobaras <

Direccién del gradiente de <
presién mds empinado

Cualquier particula que fluye sobre el borde de ataque es ahora sometida a un gradiente
de presion que es mayor en la direccion perpendicular a las isobaras. Por lo tanto el
camino de la particula del fluido por delante del pico de succién es curvo en la direccion al
mayor gradiente de presion: hacia adentro en un ala barrida hacia atras. Por detras del
pico de succion existe un gradiente de presion adverso que es de nuevo mayor
perpendicular a las isébaras. Este gradiente tiene una componente la cual esta en la
direccion hacia afuera. Por lo tanto la particula que esta experimentando este gradiente
de presion adverso es empujada mas hacia afuera en un ala de flecha hacia atrés. Esto
resulta en el camino con forma de “s” que la particula del fluido describe sobre un ala

flecha bajo condiciones no viscosas [31].

"VOS, Roelof, FAROKHI, Saeed. Introduction to transonic aerodynamics. Fuid mechanics and its
applications: Springer, 2015.
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Flujo sobre un ala finita. En la Figura 20 se muestra la distribucion de la sustentacion en
la envergadura sobre dos semi-alas planas de envergadura finita sin ningin giro o

curvatura.

Figura 20. Distribucion del arrastre y sustentacién a lo largo de la envergadura de un ala con AR=8,
sin giro, NACA0012. CI=0.5, M=0.2, Re=20x10e6.
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La primera ala tiene un angulo de flecha de 35° (flecha hacia atras), mientras el segundo
tiene un éangulo de -35° (flecha hacia delante). Ambos tienen un coeficiente de
sustentacion de €, = 0.5. Se observa que la distribucion de la sustentacion del ala hacia
atras es diferente a la del ala hacia delante. El centro de sustentacion en el ala en flecha
hacia atras se desplaza mas fuera de borda. También se observa que la distribucién de la
sustentacion sobre el ala hacia delante es muy parecida a la distribucion eliptica ideal.
Esto conlleva a una mayor eficiencia del factor de envergadura para el ala con flecha
hacia delante (¢ = 0.97) que para el ala en flecha hacia atras (¢ = 0.66). El cambio de la
distribucion de la sustentacion es explicado por la flecha del ala. Como el centro del ala
barrida hacia atras esta por delante del borde del ala, se genera una deflexion ascendente
por fuera de la borda del ala que aumenta el angulo de ataque efectivo de su punta.
Viceversa, la punta del ala en flecha hacia delante esta por delante de la parte interna del
ala creando mayor distribucion de la sustentacion sobre la parte interna del ala. El angulo

de ataque efectivo sobre la parte interna del ala es por lo tanto aumentado, lo cual

"VOS, Roelof, FAROKHI, Saeed. Introduction to transonic aerodynamics. Fuid mechanics and its
applications: Springer, 2015.
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conlleva a un mayor coeficiente de sustentacion local. El &ngulo de flecha del ala por lo
tanto tiene un impacto en el arrastre inducido por sustentacion del ala [31].

En la Figura 21 se muestran las isébaras de un ala finito, las cuales se curvan hacia atras
en la raiz y se vuelven completamente ortogonales a la direccion del flujo sobre la seccion
central. En la punta no existe un requerimiento de simetria en el flujo, por lo tanto las
isobaras se curvan hacia adelante pero muestran alguna variacién. Esta variacion es
causada por la tridimensionalidad del flujo alrededor de la punta.

Figura 21. Patron de isobaras sobre dos alas en flecha a 53° con diferente relacion de aspecto y
cero sustentacion.

Se observa que el patron isobaro en el ala con relacion de aspecto de 1.05 es de hecho
dominado por la presencia de la raiz y la punta. El ala con relacién de aspecto de 2 tiene
una mayor seccion en donde las isobaras estan alineadas con el angulo de flecha del ala.
El efecto de la raiz y la punta en la distribucion de la presion sobre un ala en flecha es

usualmente denominado “efecto de raiz” y “efecto de punta” [31].

El hecho de que las isobaras estén curvadas a la raiz y la punta tiene un efecto profundo
en la distribucion de la presiéon a lo largo de la cuerda en estas dos ubicaciones. La

"VOS, Roelof, FAROKHI, Saeed. Introduction to transonic aerodynamics. Fuid mechanics and its
applications: Springer, 2015.
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distribucion de la presion en las dos ubicaciones de la envergadura a lo largo de un ala en
flecha a un nimero de Mach transoénico es mostrado a continuacion.

Figura 22. Comparacién entre resultados experimentales y CFD en la distribucién de la presion en
dos ubicaciones de la envergadura de un ala en flecha con M=0.9.
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La aparicion de ondas de choque en ambas ubicaciones de la envergadura en donde el
flujo pasa la transicion de supersonico a subsonico es evidente en los datos. El método
computacional se basa en la ecuacién de la pequefia perturbacion transoénica (TSD).
Aunque de manera general la tendencia de la distribucion de la presion es capturada, la
prediccion en CFD falla en el pico de succion y en la ubicacién de la onda de choque en la
raiz de la cuerda [31].

"VOS, Roelof, FAROKHI, Saeed. Introduction to transonic aerodynamics. Fuid mechanics and its
applications: Springer, 2015.
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2. CFD Y LA AERODINAMICA

El analisis del flujo subsoénico compresible sobre perfiles aerodinAmicos resulta en

correcciones clasicas de compresibilidad como la regla de Prandtl-Glauert, la cual
establece que el €, en flujo compresible es amplificado por un factor de 1/8 en

comparacion con los puntos correspondientes del mismo cuerpo en flujo incompresible:

C C
P Me=0 _ TP Digp=0

C =
P Moo 5 1-MZ (21)

Sin embargo, esta regla se restringe a perfiles aerodinAmicos delgados a pequefios
angulos de ataque, niUmeros subsoénicos que no se aproximen a uno (M<0.7) y Flujos no
viscosos e irrotacionales. El transporte moderno esta en el orden de Mach 0,85 y los
aeroplanos de combate de alto desempefio realizan sus viajes en Mach cercanos a uno.
La Unica aproximacion tedrica que permite calcular las caracteristicas de perfiles
aerodinamicos y alas a velocidades altas subsonicas y transonicas es usar dinamica de
fluidos computacional [1]. La evolucion del CFD en la aerodinamica se remonta desde los
60’s de la siguiente manera:

a) Los primeros célculos numéricos resolvieron la ecuacion potencial no lineal de

pequefas perturbaciones:

L - u2 8u+av_M2 41 u du
Mo o Ty e YTy 5y (22)

Los cuales en términos de la velocidad de perturbacion potencial es:

22¢p 3¢ a9 1 3¢
1—- M3 +-—==ML y+1 ——
ax% " ay? Y2 e v, e

(23)

Esta ecuacién es la ecuacion potencial de pequefias perturbaciones transénicas: no
es lineal debido al término de la mano derecha, el cual envuelve un producto de
derivadas de la variable dependiente ¢. Aqui surge la necesidad de una solucion

numérica en CFD.
b) El siguiente paso fue la solucion numérica para la ecuacion potencial desarrollada.
Esto permitié aplicaciones a perfiles aerodinamicos de cualquier forma a un angulo de
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ataque dado. Sin embargo el flujo fue ain asumido isoentropico y las ondas de
choque que aparecian en los resultados no eran calculadas precisamente.

c) A medida que el CFD se volvi6 méas sofisticado, las soluciones numéricas a las
ecuaciones de Euler fueron obtenidas. La ventaja fue que las ondas de choque se
podian calcular de manera precisa, pero ninguna aproximacion tenia en cuenta los
efectos viscosos del flujo. En los altos flujos subsoénicos —transénicos es de
importancia conocer la interaccion de las ondas de choque con la capa limite, ademas
de la separacion del flujo es primordial para predecir el arrastre.

d) Esto conllevo a la solucion CFD de las ecuaciones de flujo viscoso (Ecuaciones de
Navier-Stokes). Esta solucion contiene toda la fisica realista de estos flujos, con la
excepcion de que algun tipo de modelo de turbulencia debe ser incluido para tratar

con las capas limites turbulentas.

Hoy en dia CFD es una parte integral de disefio moderno de perfiles aerodinamicos y
alas. Un caso de optimizacion de un ala con CFD se muestra en la Figura 23. En el lado
izquierdo de la Figura 23(a) esta la distribucion del perfil aerodindmico a lo largo de la
envergadura del ala inicial bajo un M., = 0.83, y al lado derecho se muestra la distribucion

del coeficiente de presion simulado. La caida abrupta en el C,, de esta distribucion se

debe a una onda de chogue que se presenta. Después de diferentes iteraciones se
obtiene el disefio optimizado del ala, el cual se muestra en la Figura 23(b). En la parte
izquierda se ubica la distribucién del perfil aerodinamico y en la parte derecha la
distribucion del C,. Se observa que en el nuevo disefio optimizado es virtualmente libre de

ondas de choque, como lo indica su distribucion del €, plano. Esto se traduce en una

reduccion del arrastre en 7,6%. La Figura 24 muestra la forma final de un ala optimizada
para un M., = 0.86. Se muestran las graficas de los coeficientes de presion en seis
ubicaciones de la envergadura. Las curvas punteadas muestran las variaciones del C,, del

ala inicial y sus oscilaciones indican la onda de choque. Las lineas solidas son las
variaciones del C,, del ala optimizada, y muestran variaciones mas planas que indican un

ala libre de ondas de choque. Esto es un reflejo de la buena combinacion de disefio
multidisciplinario usando CFD para alas en alto flujo subsénico [1].



0.83. (a) ala original con una onda

Figura 23. Uso del CFD para optimizar el disefio de un ala. M

de choque, (b) ala optimizada libre de ondas de choque.
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" ANDERSON, John (2007): Fundamentals of Aerodynamics. 4th. New York: McGraw-Hill.
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Figura 24. Ejemplo de optimizacion de ala usando CFD. M= 0.86.
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2.1. DISCRETIZACION NUMERICA POR EL METODO DE VOLUMENES FINITOS

La Figura 25 muestra la ecuacion de conservacion forma integral en su forma
discretizada.

" ANDERSON, John (2007): Fundamentals of Aerodynamics. 4th. New York: McGraw-Hill.
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Figura 25. Discretizacion de la ecuacion de conservacion en forma integral
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2.2.  NUMERO CFL

La condicion de Courant-Friedrich-Lewy es una restriccion numérica que determina el
paso de tiempo permitido para un tamafio especifico de malla. Esa restriccion determina
gue la informacion solo se puede propagar no méas allad de una celda lejos de la celda
original. En esquemas explicitos esta restriccién es necesaria para la convergencia. Si la
informacion se propaga con la velocidad u, el namero CFL para un caso unidimensional

se describe como:

At <c
u_
Ax (24)
En donde C es el numero que determina la condicion CFL. Para esquemas explicitos se

requiere un € < 1, pero puede ser mayor para esquemas implicitos [35].

En el caso bidimensional la condicion CFL se convierte:
U At ugAt
C= Ax + Ay = Conan (25)

Para un caso con n dimensiones se tiene:

C =At o= Conax (26)
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El intervalo de la longitud no es requerido al ser el mismo para variable espacial Ax;,i =
1, ..,n. Este grado de libertad puede ser usado con el fin de optimizar el valor del paso de
tiempo para un problema en particular, al variar los valores de los diferentes intervalos con

el fin de no mantenerlos muy pequefios [35].

2.3. ESQUEMAS

La conveccion se crea por el flujo de un fluido. A continuacién se desea mostrar una
solucién para ¢ en presencia de un campo de fluido dado, i.e. las componentes de la

velocidad y la densidad. El término convectivo tiene una conexion inseparable con el

término difusivo y por eso los dos términos deben ser manejados como unidad [25].

La formulacion general de conveccion- Figura 26. La funcién A(JP|) para diferentes
difusion es: esquemas.
_ Scheme Formula for A(1P)
apPp = apPst+ awPw (27)
ap=D,A B, + —F,0 (28) E;;I::;idl“&tﬁ‘rnw ; — 0.51P1
aw=DyA B, + FE,.0 (29) Hybrid [0, 1—0.51P1]
Power law 0, (1 —0.1PH*
ap=ag+ay+ F,—F,; (30) Exponential (exact) IPIf [exp (1P1) — 1)
[25]

En OpenFOAM se usaron los esquemas central difference, hybrid y upwind, la
justificacion de su uso se encuentra en: seccién 0.

2.4. CONDICIONES DE CONTORNO

Se fijan condiciones en los contornos del dominio y se busca la solucion en el interior.
Este tipo de problemas aparecen en el caso de flujo estacionario subsonico no viscoso

irrotacional o en el caso de flujo estacionario viscoso. Hay 3 condiciones variantes:

)] Condicién de Dirichlet (valor).
ii) Condicién de Von Neumann (flujo).
i) Condicion de Robin (Combinacion).

Implementacion de condiciones de contorno. Los volimenes de control asociados a las
condiciones de contorno se caracterizan porqgue una de sus caras pertenece al contorno

exterior del dominio, como se muestra en la figura:
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Figura 27. Volumen de control asociado a una condicién de contorno.

[25]

En este caso se almacenan los valores discretos de la celda ¢ en los centros de las

celdas y los centroides de las caras que pertenecen a la condicion de contorno.

Suponiendo una variacion lineal entre centroides de celda y cara, se obtiene:

¢P - ¢cc
]cc ' Acc = _rccAyT“ (31)

Para dar una definicibn completa de la condicién de contorno se requiere especificar el
valor desconocido de la variable en el contorno, ¢4,. Von Neumann plantea solucion

cuando se conoce directamente el valor del flujo por la cara, Dirichlet cuando se conoce el
valor de la variable ¢, y Robin plantea una solucion que la condicion de contorno

relaciona el flujo por la cara de la celda con un valor de contorno de la variable lejos del
dominio, como se muestra en la figura a continuacion respectivamente [6]:

Figura 28. Tipos de condiciones de contorno.
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(6]

La definicion de las condiciones de frontera mencionadas se puede ver en la seccion 0.

Condiciéon de Frontera Riemann Invariante.

" PATANKAR, Suhas. Numerical Heat Transfer and Fluid Flow [Transferencia de calor numérica y
flujo de fluidos], United States of America: Taylor & Francis. 1980. P. 197.

" DAVIDSON, L. Fluid mechanics, turbulent flow and turbulence modelling. Divison of fluid
dynamics, Chalmers university of technology. Sweden, 2015
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Tipo Especifica Extrapola Actualiza

Flujo a Iq M, Mo, > O] Entropla.(fIUJo ala
entrada/salida salida)

pp
Las no variaciones de Riemann corresponden a las ondas caracteristicas de entrada y
salida R~ y R™. Las invariantes determinan la componente de la velocidad normal local y
la velocidad del sonido. La entropia, s, y la velocidad del sonido, ¢, son usadas para
determinar la densidad y la presion en la frontera (Figura 29) [4].

Figura 29. Caracteristicas en la frontera.

Estado Interior i Estadofisico
' buscado

i . I

Rt = U; + 25

Dentrodel dominio Fueradel dominio

[41

La velocidad y la entropia en la frontera son calculadas de la siguiente manera [4]:

U, = U+ U-U; n, st U > 0 (salidade flujo)
» U+ U-U, n, siU < 0 (entradade flujo) (32)

2
C:
v;_l, siU, >0 (salidade flujo)
_ e
Sy = "
2
%, siU, <0 (entradade flujo) (33)
Vb,
La densidad y la presion en la frontera son calculadas como:
. 1/y-1 P 2
_ 9 _Pr%
Py = Vsy r Py ¥ (34)

El vector de la parte derecha es [4]:

" CARLSON, J. Inflow/outflow boundary conditions with application to FUN3D. Langley research
center, NASA. Virginia, 2011
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243

Gr = g b (35)
b

Mayor informacion sobre CFD se puede encontrar en el Anexo B3.
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3. MODELIZACION DE LATURBULENCIA

3.1. EL PROBLEMA DEL CIERRE DE LA TURBULENCIA

La turbulencia se puede trabajar a partir del analisis estadistico de sus variables, por lo
gue es necesario obtener las ecuaciones de gobierno para las variables estadisticas a
partir de las ecuaciones de Navier-Stokes. Para obtener las ecuaciones de gobierno de
las variables estadisticas se debe aplicar el operador que corresponda cémo el promedio
temporal, filtro espacial, etc. Al aplicar esta operacién matemética, el sistema de
ecuaciones resultante no esta cerrado, lo cual se conoce como problema de cierre en la
turbulencia, y que aparece como consecuencia del término no lineal difusivo que proviene
del promediado del término convectivo original de las ecuaciones de Navier Stokes.

Para definir el problema de cierre se va a hacer el promediado de las ecuaciones de
Navier — Stokes. Los problemas de ingenieria involucran flujos turbulentos, por lo que se
promedian las ecuaciones de Navier-Stokes en el tiempo, indicando que se puede
expresar un flujo instantaneo variable como f(x,t), y que su promedio, Fr(X) se define
como [34]:

t+T

o1
Fr x :%21;10? . f x,t dt (36)

Las ecuaciones instantdneas para la conservacion de la masa, el momento y la energia
para un fluido compresible son [38]:
dp 0

+—[pu;] =0
a 0
3¢ (P +£J_ puu;+péi;—1; =0 (38)
0 6]
2 (pee) + ax; puse, tup+ gy —w;Ty; =0 (39)

Los vectores u; y x; son velocidad y posicion respectivamente, ¢ es tiempo, p es presion,
p es densidad y 7;; es el tensor del esfuerzo viscoso definido como:
Ty = 245 (40)

En donde p es la viscosidad molecular y S; es la taza de deformacion del tensor:
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1 Bu; OJu: 12u
g — - Tty 7 ZZFka
Y 2 BXJ Bxi 3 Bxk IJ (41)

3.2. APROXIMACIONES NUMERICAS PARA EL TRATAMEENTO DE LA
TURBULENCIA

La solucion numérica para flujos turbulentos se puede abordar desde distintos niveles de
aproximacion con el fin de tener un mayor o menor detalle de su comportamiento. Esto se
consigue en funcion del numero de escalas de la turbulencia que se quieran resolver en la
simulacion, es decir, en funcién de la cantidad de energia cinética turbulenta que se vaya
a transportar en las ecuaciones constitutivas.

Aungue algunos flujos sencillos se han resuelto utilizando simulacién directa (DNS), no es
posible emplearla de forma sistemética para resolver problemas industriales de interés
practico debido a su coste computacional. La aproximacion LES es similar a la DNS ya
gue proporciona siempre una solucion tridimensional y dependiente del tiempo de las
ecuaciones de Navier-Stokes. Sin embargo se requiere también de la utilizacion de
mallados extremadamente finos, aunque no inviables como en las DNS, y a su vez pasos
temporales suficientemente pequefios para poder capturar las fluctuaciones de las
escalas que se van a resolver, generando un gasto computacional no deseado para los
objetivos de la presente investigacion. Ademas, es fundamental disponer de un valor
fiable de la escala de longitud integral del problema para poder definir la malla adecuada
de la simulacion LES, y para ello se debe disponer de correlaciones empiricas o
resultados de alguna simulacion RANS preliminar realizada que resuelva las ecuaciones
de transporte para la energia cinética turbulenta k y la tasa de disipacion viscosa e, lo cual

no se tiene hasta el momento para este problema especifico.

En la actualidad la solucion de las ecuaciones RANS es el estandar en aplicaciones
ingenieriles ya que sus simplificaciones permiten explicar satisfactoriamente la mayor
parte de los flujos turbulentos, incluso en situaciones considerablemente complejas. Su
inconveniente es la necesidad de modelar todas las escalas de la turbulencia: se tienen
escalas mas universales, i.e. como las de Kolmogorov y las disipativas, y escalas

influenciadas por las condiciones de contorno o las caracteristicas del flujo. Por tanto
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encontrar un modelo que desarrolle la micro y la macro escala no es tarea facil. Es por
esto que los modelos tienen un campo de aplicaciéon: los modelos RANS han mostrado
resultados precisos para analisis aerodinamicos [6]. Con este modelo se va a trabajar.
Aproximaciones para las ecuaciones “RANS”. Ecuaciones de Favre promediadas.
Generalmente se presenta que estas ecuaciones instantdneas tienen soluciones en la
turbulencia cadticas y es necesario modelar la influencia de las escalas pequefas. La
mayoria de los modelos de turbulencia se basan en el promedio de un punto de las
ecuaciones instantaneas. El proceso del promediado se describe a continuacion:
Si @ es una variable dependiente, es conveniente definir dos tipos de promediado para &:
v" Promediado en el tiempo (Promediado de Reynolds)

Se refiere al proceso de promediar una variable o una ecuacion en el tiempo. La

variable ¢ se puede descomponer entre una parte fluctuante, 'y una parte promedio

® de la siguiente manera:

(42)

d'=d—-9 (43)

En donde T es un tiempo suficiente para promediar las fluctuaciones en & [38].
v" Promediado del tiempo ponderado de la densidad (Promediado de Favre)

Es usado en algunas ocasiones en el flujo compresible para separar las fluctuaciones
turbulentas del promediado del flujo. En la mayoria de casos no es necesario usar el
promediado de Favre debido a que las fluctuaciones turbulentas no llevan una
fluctuacion significativa en la densidad. En ese caso se usa el promediado de
Reynolds. Este promediado de Favre es necesario en flujos altamente compresibles y
flujos hipersonicos. Su derivacion se describe asi: siendo ¢ la variable dependiente,
esta se puede descomponer en una parte promedia ® y una parte fluctuante &'

usando el promediado de la densidad ponderada de la siguiente manera:

d=¢ + " (44)
_pptdtdt_po
rptdt  p (45)

En donde las barras superiores, e.g. p®, denotan promediados usando la

descomposicion de Reynolds. Relaciones auxiliares incluyen:
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p2'"'=0 (46)
pP =pd=pd (47)
Notese que con las definiciones anteriores ' = 0 pero ¢'' # 0[38].

Aproximaciones cerradas de las ecuaciones. Las ecuaciones gobernantes pueden

escribirse de la siguiente manera [38]:

Bp a
Pyl ox, [ow,] = 48)
a Z'Dt
(p D5 puu +p8i+ -1 =0 (49)
a tot tot
(p o)+ pue +u,p+gi*—u, 7t =0 (50)
En donde:
’L'::]Dt = ..L.Ll;zm + "L'Lt_;‘”b (51)

,r;bjam STy =0 5 + EY ) if (52)
k

N aui auJ 2 0uy, 2
TP = —puy R p g+a—n—§a5zj —3 Pkby; (53)
qjtot— q-;am_l_qmrb (54)
p oT y &2 p
glem =g, 8 —C ——— = 55
i P pr ij y—1Prax; p (55)
Ky 8T Yy ke O p
t.lrb—C T -, —-—F— = °
9 PP P Prox; y—1Pr,dx; p (56)
Up Uy,
p=v—1p e-— ;‘2;‘—16 (57)

Con un modelo de turbulencia separado se calcula p,, k y Pr,, ademas con datos del
fluido se tiene p,y y Pr, y asi se tiene un sistema de ecuaciones diferenciales parciales

cerrado que se puede resolver numéricamente [38].

Modelamiento de la turbulencia cercana a la pared. Uno de los problemas mas comunes
en la ingenieria es calcular flujos turbulentos que son influenciados por una pared
adyacente. La pared da lugar a la capa limite, en donde la velocidad cambia desde la
condicién de no deslizamiento en la pared a su valor de flujo libre. La variacion es

usualmente mayor en la region cercana a la pared y por lo tanto los mayores gradientes
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son encontrados alli. La transferencia de calor y la friccion son calculadas usando

gradientes de la variable dependiente, por esto es importante capturar de manera precisa
esta variacion cercana a la pared [3].

El método estandar es aplicar una malla muy fina cercana a la pared para resolver el flujo.
Este método se llama el método de integracién, el cual, necesita un modelado de la
turbulencia tipo “Low Reynolds Number (LRN)”. A mayores numeros de Reynolds la
region bajo la influencia de la pared disminuye. Sin embargo, al ser importante capturar de
manera precisa los gradientes cercanos a la pared, se necesita un gran nimero de nodos.
Para aplicaciones industriales (aerodinamicas, procesos de combustion...) esto consume
altos recursos computacionales, por ende una funcidon que conecta la region cercana a la
pared puede ser introducida sin afectar significativamente los resultados [3]. El método es
llamado “Wall function”, el cual usa un modelo de turbulencia tipo “High Reynolds
Number” [3].

El y* es una distancia a la pared no dimensional usada para determinar la capa limite a la

cual el primer volumen de control deberia estar. Se calcula como:

ury
== (58)

En donde ur= T,/p es la velocidad de friccibn. Por medio de esta distancia

adimensional se puede subdividir la region cercana a la pared en:

« Sub-capaviscosa: 0 < yt <5
« Capa logaritmica: 5 < y* < 30
* Sub-capainercial: 30 < y* < 200

Para y* < 5 la celda se ubica en la sucapa viscosa, en donde u/ur = y* yparay* > 30
el flujo esta en la region log-law [35]. La turbulencia es despreciable en la subcapa
viscosa, mientras que los efectos viscosos son pequefios en la subcapa inercial. En la

capa de amortiguacion, ambos fendbmenos son de importancia como lo muestra la Figura
30.
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Figura 30. Esfuerzos viscosos y turbulentos en la regidon cercana a la pared.
15 T T T T

—— Total shear
--- Turbulent shear
-—-=  Laminar shear

.
0.5r »
s

yr

[31

Ley de la pared. Establece que la velocidad promedio de un flujo turbulento en cierto
punto es proporcional al logaritmo de la distancia desde ese punto a la pared, o el limite
de la region del fluido. La ley es una aproximacion para la velocidad media paralela a la
pared, y es vdlida para aproximaciones “High Reynolds Numbers” (HRN) en una region
superpuesta con aproximadamente un esfuerzo cortante constante y los bastante lejos de
la pared para despreciar los efectos viscosos [28]. En la capa logaritmica el perfil de
velocidad puede ser estimado con la ley logaritmica:

1
ut = Eln yt +C* (59)

Y cerca a la pared en la subcapa viscosa:

ut =yt (60)
En dénde la velocidad adimensional es la velocidad paralela a la pared como funcién de y
(distancia a la pared) dividida por la friccién de la velocidad: ¢ = w/u 7. La constante de
Von Karman es k % 0.41 y otra constante es C* & 5 para una superficie lisa. De manera

dimensional, la ley logaritmica de la pared se puede escribir como:

u= u—Tlnl
ko (61)

" BREDBERG, Jonas. On the wall boundary condition for turbulence models. Chalmers University of
technology, internal report. Sweden, 2000, 25 p.
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En donde y, es la distancia del limite en el cual la velocidad idealizada dada por la ley de

la pared va a cero. Esto es necesariamente diferente de cero porque el perfil de velocidad
turbulento definido por la ley de la pared no aplica a la subcapa laminar [28].
Figura 31. Ley de la pared, velocidad horizontal cercana a la pared.

H
107 10°* 102 ! 10"
25 T T T T 7T T T T T T

20 k- ﬁ\

=

0 s
2 3
10! 10" 10" 10° 10
v

viscous sublayer | buffer layer log-law region
inner layer | outer layer

[22]

Wall functions — “HRN".Las funciones de pared se usan para disminuir la cantidad de
celdas necesarias para resolver el dominio, ya que la subcapa viscosa no se resuelve por
completo cerca a las paredes. De esta manera se reduce el costo computacional y se
aumenta la velocidad de la convergencia. El primer nodo interior es ubicado en la subcapa
inercial (30 < y* < 100) y es posible usar la “ley de la pared” para especificar la condicion
de frontera para las variables dependientes u, k y w. En una forma estandar se aplican las

leyes logaritmicas en la subcapa inercial directamente en el nodo interior [3]:

Ur  Yyur
U=-Tm 2T 4B

v (62)

ul
k=— (63)

o= —T
Brky (64)

a

£= B* 3/4@ (65)

" NEZU, lehisa and TOMINAGA, Akihiro. Suirigaku, Asakura Shoten. 2000, pp.130-133
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Primero se resuelve la ecuacién del momentum con la funcién de pared modificada, ya
sea a través de un término fuente agregado o via la viscosidad efectiva modificada.
Después se establece k en el primer nodo de manera iterativa con el uso de la ley de la
pared. Por Ultimo se establece @ con k. En una capa turbulenta el mayor gradiente de la
velocidad se encuentra cerca a la pared. Con un modelo de turbulencia basado en una
funcion de pared, el cual utiliza una malla gruesa, es imposible resolver estos gradientes
cercanos a la pared. La friccion en la pared entonces va a tener un gran error si una

modificacién no es introducida:

fzg AU

ay, Ay Ty, (66)
En donde el sufijo p es usado para el primer nodo interior. La modificacion necesaria
podria ser a través de: i) agregar un término fuente que simule la correcta friccion de la

pared o i) una viscosidad modificada, una viscosidad efectiva, ., que asegure la correcta

friccion aun cuando el gradiente de velocidad es erroneo. A través de la ley de la pared:

U 1 +
o Zn Ey (67)
La friccién de la pared es calculada como:

purUk
Tw = W (68)

Con 7, = puz. Para un modelo basado en una funcion de pared esto puede ser
establecido ya sea directamente usando un término fuente, 5,=T,-A, 0 via una

viscosidad en la pared modificada:

U urlU, k u k
‘ug_pszzp Tz_:_ = eszyi (69)
Yp In Ey; In Ey;

La energia cinética turbulenta es establecida en el primer nodo al calcular de manera
iterativa la friccion de la velocidad desde la ley de la pared. Este proceso iterativo es
necesario porque u; aparece implicito en la ley del logaritmo. Inicialmente u; es
establecido como uy = S+ k,,. Usando esta relacion, un nuevo ur es encontrado desde
la ley logaritmica:

Uk
T In Ey,

yp Ur
v (70)

ur en dondey, =
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El nuevo valor es entonces usado para computar y," y retroalimentado dentro de la
expresion ur. Este proceso es repetido hasta la convergencia, con la energia cinética

turbulenta establecida como:

-.]ra

Uu
ky = T 72)

Para la rata especffica de disipacién, w, la friccién de la velocidad, v+, es sustituida por la

relacion para k en la ley logaritmica como:

w, = ur = ﬂ*l/‘i‘ k_p: k_p
P Fkyp Fkyp ﬁ*l/‘l‘kyp

(72)

Por ejemplo en el modelo “k — £” en OpenFOAM, antes de resolver la ecuacion de &, es
necesario modificar los valores de ¢ en todos los centroides de las celdas adjuntas a la
pared usando Wall Function Standard. Los valores de ¢ y P, son alterados en la pared
definiendo una condicion de frontera en la pared especial para el campo £ con la
modificacion forzada a través de la funcion “épsilon_.boundaryField().updateCoeffs();” con
la definicion dedicada de la frontera para la rata de disipacion £ que se encuentra en
“FOAM_SRC/turbulenceModels/compressible/RAS/derivedFvPatchFields/wallFunctions”

[19]. Basado en el modelo de la funcién de pared esta clase actualiza los valores de las
dos variables ¢ y P,. Esta operacion se realiza con la funcién “calculate” en la cual

después de definir todas las variables necesarias, un ciclo del loop cambia los valores

correspondientes (con G en la
Figura 32 correspondiente al término de produccion Py).

Figura 32. Calculando £y modificando la produccién de la energia cinética turbulenta en las celdas

cercanas a la pared.

label celll = patch.faceCells() [facel];
scalar w = cormnerWeights[faceI];

epsilon[celll] += w*Cmu75*pow(k[cellI], 1.5)/(kappa_*y[facel]);
Clcelll] +=

w

* (nutw[facel] + nuw[faceI]

*magCradUw[faceI]

*Cmu25*sgrt (k[celll])
/ (kappa_*y[faceI]);

[19]
En el modelo "k — w SST" su clase se deriva de la clase virtual base “turbulenceModel” y

como tal, sus funciones base virtuales salen de ésta clase. La implementacion del modelo
se detalla en “FOAM_SRC/turbulenceModels/compressible/RAS/kOmegaSST.C”. Como
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en la clase kEpsilon la funcion corregir resuelve todas las ecuaciones del modelo de
turbulencia SST. La ecuacion de w es configurada y resuelta usando el siguiente script:

Figura 33. Establecimiento y resolucién de la ecuacion w.

wvoid kOmegaSST: :correct ()

{
RASModel : :correct() ;

const wvolScalarField 52 (2*magSgr(symm(fvc::grad(U_)}));
volScalarField G(GName(), nut_*52);

// Update omega and G at the wall
omega_ . boundaryField () .updateCoeffs();

const wvolScalarField CDkOmega
(

(Z*alphaOmega2_ ) * (fvc::grad(k_) & fwvc::grad(omega_)) /fomega
);:

const wvolScalarField Fl1(this-=>F1(CDkOmega));

ff Turbulent fregquency eguation
tmp<fwvScalarMatrix> omegaEgn
(
fvm: : ddt (omega_)
+ fvm::div(phi_, omega_)
— fvm::laplacian(DomegaEff (Fl), omega_)
gamma (F1) *S2
- fvm: :5p(beta(Fl) *omega_, omega_)
- fvm: : SuSp
|
(F1 - =calar(l))*CDkCmega/omega_,
omega_
)
);:
omegaBEqn () .relax() ;
omegaEqn () .boundaryManipulate (omega_ . boundaryField(});
zolve (omegaEgn) ;
bound (omega_, omegaMin_);

[19]
En el script, el campo & representa el término de producciéon P,, mientras los campos

CDkOmega y F1 son evaluados basados en las ecuaciones:

" MOUKALLED, F.; MANGANI, L. and DARWISH, M. The finite volume method in computational
fluid dynamics — an advanced introduction with OpenFOAM and Matlab. Vol 113, Springer. 2016, P.
729.
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F = tan y; (73)
k 500w 4p0 -k
ﬁ*w dJ_ ! d_]_ 260 JCkaJ dl 2

Yy, =Min Max (74)

1 _.
CDyy = Max 2po,>—Vk-Vw, 10 10 (75)

Como en la clase KEpsilon los valores de @ y P, son modificados en la pared siguiendo
las aproximaciones de las funciones de pared al definir una clase para la condicion de
frontera en la pared para . Las modificaciones al campo son entonces forzadas a través
de la funcién “omega_.boundaryField().updateCoeffs();”. La definicién de la frontera para
para la frecuencia del vortice w puede ser encontrado en el directorio
“‘FOAM_SRC/turbulenceModels/compressible/RAS/derivedFvPatchFields/wallFunctions/o

megaW allFunctions/omegaWallFunction” [19].

3.3. MODELAMIENTO DE LA TURBULENCIA

Los modelos de turbulencia se basan en la hipétesis de Boussinesq, la cual supone
implicitamente que la viscosidad turbulenta . es isotrépica (la relacion entre las tensiones
de Reynolds y el tensor promedio de deformacion es la misma en todas las direcciones).
Por esta razén, se engloban todos ellos bajo la denominacion de modelos lineales de
viscosidad turbulenta (Eddy viscosity Models, EVM) [6].

Cuando se modelan las ecuaciones gobernantes con RANS se deben incluir las escalas
de la turbulencia. Existen diferentes modelos que pueden enfrentar como modelar la
turbulencia. De acuerdo al estado del arte desarrollado para la presente investigacion, se
analizaron los modelos Spalart-Allmaras fv3 [29], el k —«w SST [18] y el k — ¢ Launder

Sharma [16], los cuales se explican a continuacion.

Modelo Spalart-Allmaras (S-A) fv3. El modelo de Spalart-Allmaras [29] resuelve una
ecuacion de transporte para una turbulencia viscosa modificada v que se relaciona con la
viscosidad turbulenta, p,, segun una funcion [6]:

be=fv (76)
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Este modelo desarrollado en 1992, es una buena opcion para resolver la turbulencia con
un modelo EVM lineal a un bajo coste computacional. Los modelos de viscosidad
turbulenta ademas de ser mas sencillos, son los méas adecuados para resolver problemas
computacionales aerodindmicos como el de la presente investigacion [6]. La Unica

ecuacion a resolver se plantea como:

2

v av b1 v
(77)
1 9 + arv + ov dv
o Ox; Ty 2x; ‘v Ox;0x;
He= Pval (78)
X3 79
fvl - XS + C‘LS.I. ( )
_r (80)
U
U
5= fou Ut 7S (6

En donde @ = 2W;;W;; es la magnitud de la vorticidad, d es la distancia desde el punto

del campo a la pared mas cercana, y se tiene que:

1
X 14+c¢8, ©
fro=lmr—— i fo =0 o (82)
& (1+X/c2)? ™ 7 g8+ chy
g=7T+Cyo r®—1r ; r=min FIEREL 10 (83)
fr2 = Crg eXp —CraX” ; T/Vijzf ij_axi
1+xf.)(1—F,
3 — ( f’bli( f‘LZ) (85)
Cpr = 5 (86)

Modelo k-epsilon Launder-Sharma. Es uno de los tantos modelos “Low-Reynolds”, y esta
basado en el modelo de Jones & Launder. Sus ecuaciones se presentan a continuacion:
i, Ok

2 a
— pk +— pku;— p+== — =P—pe—pD
at P ox; pri;— K o, 0% peE= P 87)
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a a U, Oe €
3¢ PE g, e bt~ o = CafiP—Cafipe 2+ pE (88)
J £ J
2
Be = Cufup— (89)
du;
p ==
Ly ax; (90)
¢, =009 0, =10, =13;Coy= 144 Cp= 192, f, = 1
- 2 n 2
k. p_gpp 2%
D=2v 2y E=2vr, "
91
) 24 (91)
Ju =&~ R0y
fo=1—03Rei
_ K 4.
Re, = ;y ; Rywan =0 (92)

El término E fue afadido para que coincida el pico experimental de la laminarizacién en k
alrededor de y+220. Cuando se aplica el modelo para la prediccion de flujos sin
equilibrio con gradientes de presion negativos, se reproduce acordemente la revision en
flujo laminar. El término f, es introducido para imitar la etapa final de decaimiento de la
turbulencia atrds de una malla generada cuando m cambia desde 1.25a25en k ocx™™
[16].

Modelo k —w SST. Este modelo es una mezcla de los modelos k¥ —w Yy k— € [18]. En la
region cercana a la pared el modelo k —w es usado, y mas alla de la pared en las
regiones completamente turbulentas el método k —e es usado. Los esfuerzos de
Reynolds son derivados de la hipétesis de Boussinesq

du; du, 2

+— —ZpkS,;
ax; ox, 3 U (93)

p — ’, /N
Uiy = —pU, 1 ~ Uy

Viscosidad turbulenta:
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pak

k= max(a;WSF;)

Energia cinética turbulenta:

ok +U Ok p ows + 0 + Ok

— — =P, — — v+opvr —

ot Jax; ¥ A Bx; *UT ox;
Rata de disipacion especifica
8W+U8W 2 2 0 + 8W+21 E 1 2k ow
— —=aS —pfw +— v+ouUr — —F opr— —7—
at 7 dx; A ax; wrT dx; L UWvw 9x, 0,

Coeficientes de cierres y relaciones auxiliares:

2 k 500v

F, =tanh max =
; Brwy yw

. U; .
P, = min Tija_x-’ 108 *kew
j
k 500v 4o,k
B+xwy’ y?w €D y?

F, =tanh min max

1OkOw | i

CD,,,, = max ZPGWZEE}_xiaxi’

¢=¢, F +¢,(1—F)

01 = 085, Opa = 1,' Ow1l = 05, Owa = 0.856

(94)

(95)

(96)

©7)

(98)

(99)

(100)

(101)

(102)

(103)

(104)

(105)

Mayor informacién sobre turbulencia y su modelamiento se puede encontrar en el Anexo

B4.
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4. DESCRIPCION SIMULADOR Y PARAMETROS ESTABLECIDOS EN OPENFOAM

El andlisis de CFD se hizo a través del software libre OpenFoam (Open Field Operation
and Manipulation) el cual tiene aplicaciones en casi todas las areas de la ingenieria y la
ciencia tanto de manera comercial como de forma académica [19]. A través de este
software se resuelven desde casos de flujos de fluidos complejos que involucren
reacciones quimicas, turbulencia y transferencia de calor, hasta dinAmica de soélidos y
casos de electromagnetismo. En OpenFOAM se incluyen herramientas para mallado, y

para pre y post procesamiento de los casos simulados.

Para realizar una simulacién por medio de OpenFOAM, se debe tener claro el tipo de
andlisis que se va a desarrollar con el fin de definir el punto de partida del simulador, es
decir, se debe situar el analisis en alguno de los siguientes casos:

Figura 34. Esquema general de los tipos de simulaciones a realizar en OpenFOAM.

basic

combustion

compressible

discreteMethods

DNS

electromagnetics

financial

heatTransfer

Caso a resolver

incompressible

lagrangian

mesh

multiphase

resources

stressAnalysis

[Autor]
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En la presente investigacion se analizd un flujo compresible, estacionario y turbulento, de

manera que el camino que se llevé a cabo para plantear la simulacion fue la siguiente:

Figura 35. Identificacion del caso a simular en OpenFOAM.

Ala Plegable eCaso asimular

eLa velocidad
compresible del flujotiene
un Ma=0.5
eSolver usado para
resolver flujo
>| rhoSimpleFoam | turbulento,
compresible

estacionario.

[Autor]

4.1. ALGORITMO SIMPLE PARA FLUJO COMPRESIBLE

En la presente investigacion, se trabajo con el solver “rhoSimpleFoam” (de la version 2.4.0
de OpenFOAM), la cual es la extension del solver en estado estable incompresible
“simpleFoam”. Este usa el algoritmo “SIMPLE — Semi Implicit Method for Pressure Link
Equations”. Los solvers “rhoSimpleFoam” y “simpleFoam” se diferencian por sus
dimensiones en el campo de presion, i.e.p y p/p respectivamente. En este solver las
ecuaciones no son lineales y por ende se opta por una solucién secuencial debido al
costo computacional. La técnica resuelve una variable mientras permanecen las demas
variables constantes, proceso en donde ocurre la iteracion interna (obtiene el valor de la
variable individual) y externa (el valor guardado del loop interno es usado para resolver la
siguiente variable). Si el valor hallado en el loop externo no es valido de manera fisica
(densidad negativa), se usan factores de relajacion para cada variable. Este algoritmo
provee una convergencia acelerada a las soluciones de estado estable para flujos
compresibles y diferentes investigaciones lo han validado y recomiendan su uso [23] [26]

[32]. Los elementos que conforman el algoritmo se muestran en la Figura 36.

67



Figura 36. Diagrama de flujo del algoritmo SIMPLE para un fluido
compresible.
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La explicacion del algoritmo se puede resumir asi: (Los tiempos mencionados hacen

referencia a tiempo de iteracion)

1. Calcular la solucion al tiempo t+ At, empezando con la solucién en el tiempo ¢ para
los campos de presion, velocidad, densidad, temperatura y la rata de flujo de masa,
p(M, (™) 5 (=) () y 4, (7) respectivamente, como el valor inicial.

Resolver la ecuacion del momentum y obtener un nuevo campo de velocidad v(*),

3. Usar la ecuacion de estado para calcular el nuevo campo de densidad p™.

4. Actualizar la rata de flujo de masa en las caras del volumen de control usando la
técnica de interpolacion Rhie-Chow para obtener un campo de la rata de flujo

satisfactoria del momentum m*:

n

my = pjvf 5y = pfD} Vp," ~Vp," -S; (106)

5. Usando las nuevas ratas de flujo masico calcular los coeficientes de la ecuaciéon de
presion corregida y resolverla para obtener el campo de presion corregido, p'.

f:pc’: aF ;= bp
F~NE €
C
af., =—ps Dy — —my;0 ’g;f
Pr
. Vel C
ab = <2 ’g;f my 0+ p; Dy (107)
At Py
f~nb C f~nb €
0
/ Pc—Pc , P
bg m Ve + m; + p;(D; Vp f) - T
f~mb C f~mb C

términos no ortogonales usualmente ignorados
6. Actualizar los campos de presion, densidad y velocidad en los centroides del volumen
de control y la rata de flujo masico en las caras del volumen de control para obtener

los campos de continuidad satisfactorios usando las ecuaciones:

ve' = vg+ g ve = —Dg V' ¢ (108)
pé=p; +A7p'c (109)
pct = pc +1°Gp'c (110)
v
my*=mi+m;; m;=—p;*D; Vp, - § + % 'S¢ Cospy (111)

En donde A” es el factor de relajacion para la densidad.
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7. Resolver la ecuacion de la energia para obtener un nuevo campo de temperatura T*

alTy + afTr=bl
F~NB(C)
En donde los coeficientes estan dados por:
E
T 7
ar=—k;i——— —m,;0 ¢
F deF f Py
al=ac— ak + my G . + —a?,O
F~NB C f~nb C
0 .0
. =PC Cp CVclaong Cp CVC,QCPsz Dc,
[of A » MC AL » U cvc

ky VT ;- T; — my 6 TPE =T +agTe+Te a
f~nb C f~nb C
+ Dp + 21{* + o, + V.
Dt ¢ ke 3¢ c qv ¢ Ve

Dt ¢

(112)

(113)

(114)

(115)

(116)

8. Establecer v**, m**, p**, T*y p* como el valor inicial para la velocidad, la rata de flujo

masico, la densidad, la temperatura y la presion.

9. Volver al paso 2y repetir hasta la convergencia.

10. Establecer la solucion del tiempo ¢ + At igual a la solucion convergida.
11. Avanzar al siguiente paso del tiempo al establecer el tiempo actual ¢ por el t + At.

12. Volver al paso 1y repetir hasta que el Ultimo paso del tiempo sea alcanzado.

Mayor informacion sobre la programacion en OpenFOAM sobre flujo compresible se
puede encontrar en el Anexo B5.
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4.2,  SIMULACION DE CASO EN OPENFOAM

El caso a simular se compone de una serie de directorios en los que se establecen los
parametros de la simulaciéon: dominio, mallado, condiciones iniciales del modelo, solver y
la forma como se va a desarrollar la simulacion. No todas las simulaciones en OpenFOAM
siguen la estructura mostrada a continuacion, asi que el usuario tiene que definir

previamente las simplificaciones del caso para asignar los “patches” adecuados a cada
directorio.

Figura 37. Estructura general de los directorios en una simulacion en OpenFOAM del solver

“rhoSimpleFOAM”.
Simulacdn
o syshem canstant
|
I 1 ]

| | | | tramsport

u Cankral Dict polyhiesh RASProperties =
o p —{ fwschemes L boundany

mut fvSolution

—  nuTilda
- alphat

T

[Autor]

Archivos en el directorio “constant’. Aqui se almacenan los valores que van a ser
constantes durante la simulacion en OpenFOAM. En la investigacion presente se define

de manera general un dominio en el que haya una cavidad con la forma del ala en flecha
y/o el perfil aerodinamico.

* - . . . .. .
Con el fin de aplicar las condiciones de frontera, una frontera es generalmente dividida en una
serie de fronteras llamadas “patches”.
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Figura 38. Dominio del perfil Aerodindmico (no esta a escala).

wind

[Autor]
El dominio se divide en una serie de “patches” que definen las condiciones de frontera. En

las simulaciones se trabajaron con los siguientes:

Figura 39. Distribucion de patches en el dominio (no esta a escala).

pack

e

[Autor]

El archivo “polyMesh/boundary” identifica las caras de todos los elementos del mallado los
cuales comprenden las condiciones limites del fluido en el tinel de viento. En los andlisis
2D las superficies “front and back” se definen como “empty” para solo tener en cuenta el
flujo bidimensional. Las caras “inlet, outlet” se definen como “patch”, y las demas caras

I”

como “wal

" Sus definiciones fisicas se encuentran en el capitulo “CONDICIONES DE FRONTERA”

72



Los otros archivos dentro del subdirectorio “polyMesh” son listas de coordenadas de
puntos, de la serie de puntos los cuales constituyen las caras de los elementos mallados,
de los elementos con caras en comun, entre otros. El archivo “sets/internal” identifica las
caras de todos los elementos mallados los cuales no estan ubicados en las condiciones

limites del fluido sino que estan ubicados dentro del fluido.

El archivo “sets/nonOrthoFaces” es un archivo no deseado, ya que su presencia indica
gue pueden existir deficiencias en el mallado. Este archivo en particular contiene una lista
de las caras en las que OpenFoam puede encontrar no ortogonalidades severas. Es por
esto que después de crear el dominio, se debe chequear la malla con el comando
‘checkMesh”. Este comando va a hacer que OpenFOAM revise el mallado y los
elementos que lo constituyen, buscando problemas con la geometria la cual puede afectar
de manera adversa la precision o convergencia de las rutinas numéricas. Si OpenFOAM
encuentra caras gque tienen una severa no-ortogonalidad, este va a escribir una lista de
esas caras dentro del archivo “sets/nonOrthoFaces”. OpenFoam también busca otras
deficiencias del mallado, como elementos altamente oblicuos, limites sin cerrar, entre
otros. Para cada tipo de deficiencia, OpenFOAM va a escribir una lista de las entidades
con errores dentro de un archivo con su nombre adecuado. Por lo tanto, para una malla
de calidad, no habra archivos con tales deficiencias.

Los archivos “constant/RASProperties”y “constant/transportProperties” son creados por el
usuario. Aqui se especifica el modelo matematico de turbulencia a usar, y el segundo
especifica las propiedades de transporte del fluido. En el estudio presente se analizaron
los modelos de turbulencia de “Spalart-Allamaras fv3’, “‘k-W SST” vy

“k — & Launder Sharma", por su alta aplicacion en analisis de flujos externos sobre

superficies aerodindmicas. Este directorio se puede encontrar en el Anexo Al y A2.

Archivos en el subdirectorio “system”. Este subdirectorio contiene las configuraciones que
controlan la ejecucion de OpenFOAM.

fvSchemes. Especifica las rutinas matematicas a ser usadas para aproximar las
ecuaciones en su forma discretizada. Aqui los términos que deben ser asignados a un
esquema numeérico derivativos, e.g. gradientes V, e interpolaciones de valores de una

serie de puntos a otros, esto le da al usuario libertad de decisién. Los términos derivativos
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ademas simplifican esta eleccion. Para empezar, la discretizacion de las ecuaciones se

hace con volumenes finitos. La integraciébn Gaussiana se basa en sumar los valores en

las caras de las celdas, las cuales deben ser interpoladas hasta el centro de las celdas.

Después, se puede elegir libremente el esquema de interpolacién, en donde se

encuentran ciertos esquemas los cuales han sido disefiados para términos

particularmente derivativos, especialmente los términos de divergencia convectivos. La

serie de términos para los que los esquemas numéricos deben ser especificados, son

subdivididos dentro del fvSchemes en categorias como se muestra a continuacion: La

carpeta se puede encontrar en el apéndice A3.

Tabla 1. Principales keyWords usados en el fv'Schemes.

Keyword Categoria de términos matematicos

interpolationSchemes | Interpolacién de valores de punto a punto
Aqui se especifican las interpolaciones de valores tipicos desde
centros de celdas a los centros de las caras. El esquema usado
fue el “lineal’, i.e. diferencias centradas.

snGradSchemes Componente del gradiente normal a la cara de la celda.

Un gradiente de superficie normal se evalua en la cara de la
celda; este es la componente normal a la cara, del gradiente de

valores a los centros de las 2 celdas que estan conectadas por la

cara (Figura 40).
Figura 40. Esquema de los gradientes en dos nodos Cy F conectados
por la cara f.
l) (Ve),
5,
n F
Vo f \ 2 dﬁ

[19]
Un gradiente de superficie normal se puede especificar por si

" MOUKALLED, F.; MANGANI, L. and DARWISH, M. The finite volume method in computational
fluid dynamics — an advanced introduction with OpenFOAM and Matlab. Vol 113, Springer. 2016, P.

729.
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mismo y se requiere evaluar el término Laplaciano usando la
integracién Gaussiana. En la simulacion realizada se utilizo el
esquema: “corrected”, que no requiere una correccion explicita de
la no-ortogonalidad.

gradSchemes

Gradiente V

Se encuentran los términos de gradiente. El usado fue el “Gauss”
gue especifica la discretizacion estandar de volimenes finitos de
la integracion Gaussiana, la cual requiere la interpolacion de los
valores desde el centro de la celda al centro de las caras. Por
esto, la entrada “Gauss” va junto al esquema de interpolacion

escogido, i.e. “linear”.

divSchemes

Divergencia V -

Para discretizar el término V- (pUU), en OpenFoam se escribe
como div(pht,U) en donde phi = pU.

El esquema de Gauss es la unica forma de discretizarlo, y éste
requiere un esquema de interpolacion, entonces se tiene de
nuevo que escoger el esquema para hacerlo. Sin embargo la
eleccion del esquema de interpolacion determina el
comportamiento numérico, i.e. para un “linear” el comportamiento
va a ser de “segundo orden, ilimitado”. La sintaxis del esquema
convectivo de interpolacion especifica no incluye el flujo ya que
es un término conocido.

Para la investigacion realizada se especific6 un esquema de
interpolacion lineal-Upwind de primer/segundo orden, restringido
para (phi,U). Como lo muestra la Figura 41, en este esquema el
perfil lineal es construido al emplear los valores de ¢ en los
nodos € y U. Por lo tanto el valor de la cara es calculado al
extrapolar en vez de interpolar [19].

Figura 41. Esquema del perfil de primer/segundo orden linear/upwind.
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Un esquema upwind restringido para (phi, nuTilda), (phi,e) Yy
(pht, Ekp). Cuando se considera un eje curvilineo, como en las

mallas no estructuradas, las mismas relaciones funcionales se
pueden usar al reemplazar el eje x cartesiano por un eje
curvilineo ¢ (Figura 42).

>

Figura 42. Notacién en un eje de coordenadas cunilineo (.
0

.

[19]"

Para una malla no estructurada la variable independiente x que

aparece en las relaciones funcionales debe ser remplazado por la
variable independiente general ¢, la cual representa la distancia a

lo largo del eje coordenado. Si O es el origen, entonces {; se

calcula como:
(o = Cgu + ({u— {uu)
, 7 7 3
Cvov= Xy~ Xp " Yuu —Yo °F Zyu—Zp (117)
lu—Cowv= Xg—Xgy °+ Yuy—Yuu °+ Zy—Zyy °

Por lo tanto las distancias son calculadas al subdividir la linea

" MOUKALLED, F.; MANGANI, L. and DARWISH, M. The finite volume method in computational
fluid dynamics — an advanced introduction with OpenFOAM and Matlab. Vol 113, Springer. 2016, P.

729.
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curvilinea entre un numero de lineas rectas, de forma general se

aplica:

-

i—0o= xi—x2*+ Y-y '+ zy—2 ° (118)

Adoptando este sistema general de coordenadas, las relaciones

funcionales para los diferentes esquemas en mallas

estructuradas y no estructuradas pueden ser derivadas como se

muestra en la Tabla 2 [19].

Tabla 2. Relaciones funcionales para diferentes esquemas convectivos
en mallas estructuradas y no estructuradas.

Esquema | Malla Estructurada Malla no estructurada
Upwind ¢_r = ‘?5(' ¢_r = ¢('
Downwind b= Pp by = p
CD b, =05+ p) b — e\ Ly
! e b b = e + % (s — Le)
Lp — Lo
SOU 3 1 Do — Dy .
br = E('b(' = ?’#{.— Or =+ ( E:- — E:.- ) (Lr —Le)
QUICK 3 1 3 (Co— 0V — 1)
br=39c—gPutzt | o=yl (g
von = L iisp — L)
{I:r - l‘-{:"'\l‘-r - l:.rJ ::' F \
(le — Lo)(le — In) (¢ = du)
FROMM 1, ir—1Lc,
¢y =g+ E't'?ﬁn — ) b = e + I:'r va (¢p — dp)
Lp — L

[19]
Por Ultimo se defini6 una interpolacion lineal no limitada para
(muEff «dev2(T(grad(U)).

laplacianSchemes

Laplaciano V2

Para especificar el Laplaciano se debe indicar el esquema de
interpolacion y el esquema de gradiente normal a la superficie,
e.g. para definir V-(vVU), se debe especificar el esquema de
interpolacion para el coeficiente de difusion, i.e. v, y un esquema
de gradiente normal a la superficies para VU, es decir:

Gauss < interpolationScheme > < snGradScheme >

" MOUKALLED, F.; MANGANI, L. and DARWISH, M. The finite volume method in computational
fluid dynamics — an advanced introduction with OpenFOAM and Matlab. Vol 113, Springer. 2016, P.

729.
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En donde si se escoge para el esquema de interpolacion, el

“linear”, y para el snGradScheme el “corrected” se tendria:
laplacian nw, U Gauss linear corrected;

En el trabajo realizado se especific6 esto para cado campo de

Laplaciano.

timeScheme

Tiempo derivativo: air

Para el primer término derivativo se especifica en el sub-directorio
‘ddtSchemes”. Hay que tener en cuenta que al especificar un
esquema de tiempo se debe enfatizar en que una aplicaciéon
disefiada para problemas transitorios no necesariamente va a
correr como estacionaria y viceversa. En la investigacion se

especifica que sea “steadystate”.

fluxRequired

Campos en donde se requiere la generacion de un flujo.

Aqui se enlista los campos para los que el flujo es generado en la
aplicacion, por ejemplo, en muchas aplicaciones fluido-dinamicas
el flujo es generado después de resolver la ecuacion de presion,

en este caso el flujo requerido debe ser “p”.

fvSolution. EI archivo “fvSolution” especifica la manera como las variables fisicas deben

ser derivadas de las ecuaciones y su forma de cambiar durante el proceso de

convergencia. El directorio contiene una serie de sub-directorios que son especificos de

acuerdo a cada solver”. Estos sub-directorios incluyen solvers, factores de relajacion, y el

tipo de algoritmo, e.g. PISO o SIMPLE. Esta carpeta se puede encontrar en el anexo A4.

Tabla 3. Descripcion del fvSolution

Linear Es el primer sub-directorio que aparece en el fvSolution, se llama “solvers”.

Solver Se especifica cada solver lineal que se usa para cada ecuacion discretizada;
ntrol P s » . . .

Contro en OpenFoam, el término “linear-solver’ se refiere al método de calculo

(*)

“Solver” es un término genérico que indica una parte de un software matematico que

resuelve un problema matematico. El “solver” toma las descripciones del problema en una forma
genérica y calcula su solucion .
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numeérico para resolver la serie de ecuaciones lineales, opuesto al “application
solver” el cual describe la serie de ecuaciones y algoritmos a resolver para un

problema particular.

La sintaxis para cada entrada dentro del “solvers” usa una palabra clave que
esta relacionada a la variable a ser resuelta en la ecuacion particular, e.g.
para la velocidad U se utiliza la palabra clave “U”. La palabra clave es seguida
de un diccionario particular que contiene el tipo de solver y los parametros
que el solver usa. El solver es seleccionado a través de la “keyword” ofrecida
por OpenFOAM, en la presente investigacion se definié para la presion el
solver “GAMG” (Generalised geometric-algebraic multi grid) con smoother
“GaussSeidel’ y “mergelLevels” de 1 por la complejidad de la malla (controla la
velocidad a la cual el refinamiento es desarrollado) [6]. Para la “velocidad”,
‘nuTilda” y “e” se seleccion6 el solver “smoothSolver” con smoother
“GaussSeidel”.

Los solvers seleccionados de las matrices son iterativos, i.e. las que se basan

en reducir el residuo de la ecuacion sobre una sucesion de soluciones. El

residuo es una medida del error en la soluciéon y se evalla al sustituir la

solucion presente dentro de la ecuacion y toma la magnitud de la diferencia

entre los lados izquierdos y derechos; por esto se normaliza para hacerlo

independiente a la escala del problema que esta siendo analizado. El solver

se detiene si se cumplen algunas de las siguientes condiciones:

- El residuo cae por debajo de la tolerancia del solver, la cual se especifica
como “tolerance” en el subdirectorio.

- La razdén entre el residuo de ahora y el inicial cae por debajo de la
tolerancia relativa del solver, i.e. “relTol”.

- El nimero de iteraciones excede un maximo numero de iteraciones,

“maxiter”.

La tolerancia del solver, “tolerance”, representa el nivel al que el residuo es lo
suficientemente pequefio de tal manera que la solucibn puede ser
considerada suficientemente precisa. El “relTol” es la tolerancia relativa entre

el residuo inicial y final. Para la presion se definié una tolerancia de 1e-6 y un
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“relTol” de 0.1, mientras que para la velocidad y la “nuTilda” se definieron

tolerancias de 1e-08 y un “relTol” de 0.1.

Los solvers que utilizan un “smoother” requieren que éste sea especificado.
OpenFOAM ofrece diferentes posibilidades, aqui se trabajo con “Gauss-
Seidel” el cual es la opcion que dio mejores resultados.

El método generalizado “GAMG” (Geometric Algebraic Multi Grid) asignado a
la presion, “p”, usa el principio de generar una solucion en una malla con un
namero pequefio de celdas, y mapeando esta solucion dentro de una malla
mas fina, se usa como una estimacion inicial para obtener una solucién
precisa en la malla fina. “GAMG” es mas rapido que los métodos estandar
cuando el aumento en la velocidad al resolverse primero en la malla gruesa
supera los costos adicionales del refinamiento de la malla. “GAMG” comienza
con la malla especificada por el usuario y refina los niveles de la malla. Para
esto, se especifica el tamafio aproximado de una malla en el nivel mas grueso
en términos del ndmero de celdas, se especifica en la entrada
“‘nCoarsestCells”. La aglomeracion de las celdas se lleva a cabo por el
algoritmo especificado en la parte “agglomerator’. Se especifico el
“faceAreaPair” el cual es el mas recomendado para este tipo de smiulaciones
[35]. El “smoothing” se especifica en la seccién “smoother”. El numero de
barridos usados por el “smoother” a diferentes niveles de la densidad de la
malla son especificados por las palabras claves “nPreSweeps”,
“nPostSweeps” y “nFinestSweeps”. La primera de ella se usa a medida que el
algoritmo va engrosando la malla, el segundo cuando el algoritmo esta
refinando y el Ultimo se usa cuando la solucién esta en su mas minimo nivel.
Por ultimo la keyword “mergelLevels” controla la velocidad a la que se esta
variando los niveles del mallado. Se aconseja usarlo solo al nivel uno, sin
embargo para mallados sencillos de puede aumentar a dos éste valor.

Soluciones
bajo

relajacion

Este es otro sub-directorio usado en la simulacion, el “relaxationFactors”
controla la relajacion, una técnica usada para mejorar la estabilidad de la

computacion, particularmente en problemas de estado estacionario. Trabaja
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limitando la cantidad a la cual la variable cambia de una iteracion a la otra, ya
sea modificando la solucion de la matriz fuente antes de la resolucién para un
campo o modificando el campo directamente. Un factor de relajacion «, entre
0y 1, especifica la cantidad de la relajacion, siendo 1 para nada de relajacion
y aumentando su intensidad a medida que se acerca a 0. El caso limite en
donde @ =0 representa una solucion que no cambia para nada con
iteraciones sucesivas, entonces se debe escoger « de tal manera que sea lo
suficientemente pequefa para asegurar estabilidad en la computacion pero lo
suficientemente grande para moverse entre cada proceso iterativo
rapidamente. En la presente investigacion se realiz6 un estudio de la
influencia de estos factores (prueba benchmark: seccién 5.1) en donde se
encontrd que para la presion, p, y la densidad, p, un valor de 0.3 y 0.05 eran
los adecuados. Para la velocidad, la viscosidad modificada y la energia
interna, i.e. U, nuTilda y e, valores de 0.7, 0.7 y 0.5.

Algoritmo | Este es el método de algoritmo semi-implicito para ecuaciones de presion
SIMPLE | relacionadas (SIMPLE), los cuales son procesos iterativos para resolver
ecuaciones para la velocidad y la presién, en donde SIMPLE se utiliza para
estado estable en OpenFOAM. SIMPLE hace una correccién al evaluar las
soluciones iniciales y corregirlas. Ademas, dentro de este directorio se
especifica una correccion adicional para tener en cuenta la no ortogonalidad
del mallado, teniendo en cuenta que se define como malla ortogonal a aquella
en la que por cada cara dentro de ella, la cara normal es paralela al vector
entre los centros de las celdas que las caras conectan, e.g. una malla de
celdas hexaédricas con sus caras alineadas con el sistema cartesiano. El
namero de correctores de la no ortogonalidad se especifica en el

“nNonOrthogonalCorrectors”.

ControlDict. Aqui se establece el “database” de corrida de los solvers. El “database” son
los archivos generados en donde se escriben los resultados de la simulacion. En el
“controldict” se establecen los parametros de entrada esenciales para la creacion del
“database”. Ademas, en este archivo se incluye el comando necesario para calcular los
coeficientes de sustentacion y de arrastre de los perfiles aerodinamicos.

81




A continuacion se describen los subdirectorios que conforman el “controlDict” de la

investigacion presente. En el anexo A5 se encuentra un ejemplo de un controlDict usado.

Tabla 4. Subdirectorios que conforman el "controlDict"

Time Control

startFrom Se controla el comienzo de la simulacién.

startTime Tiempo de inicio de la simulacién con “stratFrom” “startTime”

stopAt Controla el fin de la simulacion.

endTime Tiempo de finalizaciéon de la simulacién cuando en “stopAt’se
especifica “endTime”.

delaT “Time step” para la simulacion.

Data Writing

writeControl Controla cada cuanto escribir resultados en los archivos “database”.

timeStep Escribir los datos cada “writelntervals” en intervalos de tiempo.

writelnterval

Es un escalar usado en conjunto con el “writeControl” descrito

anteriormente.

purgeWrite

Es un entero que representa un limite en el numero de “time
directories” que son guardados al sobre-escribir “time directories” de
manera ciclica, e.g. si se analiza un tiempo inicial de 5 segundos, y
se quiere analizar cada 1 segundo, al escribir un “purgeWrite” de 2,
se van a escribir los resultados de 8 y 9 en las carpetas creadas
para 6 y 7 respectivamente. Este factor se deshabilito escribiendo un
“purgeWrite” de cero.

writeFormat

Especifica el formato de los datos escritos. Se selecciond el formato

“ascii’.

WritePrecision

Es un entero usado en conjunto con el “writetFormat” descrito

anteriormente. Se establece como 6 que es un valor predefinido.

WriteCompression

Especifica la compresion del fichero de datos. Se desactivd esta

opcion.
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timeFormat Se especifica el formato de nombrado de los “time directories”. Se
especificd “general’” el cual especifica un formato cientifico si el
exponente es menor que -4 o mayor o igual a especificado en el

“timePrecision”.

timePrecision Es un entero usado en conjunto con el “timeFormat” descrito
anteriormente, se establece de manera predeterminada.

Lectura de Datos

runTimeModifiable | Yes/no intercambia entre los directorios, por ejemplo, que el
“controldict” sea leido por OpenFOAM al inicio de cada paso de
tiempo.

[Autor]

La seleccion de estos datos difieren del tipo de simulacion que se esté haciendo y la
incidencia de su eleccion es considerable en los resultados del problema trabajado. Por
ejemplo para el calculo del “timeStep”, el “endTime” y otros factores adecuados,
OpenFOAM ofrece una guia [23] en la que se presenta lo siguiente: “para establecer el
“timeStep” y alcanzar precision temporal y una estabilidad numérica, el nimero de
Courant debe ser menor que 1. El nimero de Courant se define para una celda como:

_dty
T odx

En donde dt es el “time Step”, U es la magnitud de la velocidad a través de la celday dx

Co (119)

es el tamafio de la celda en direccion de la velocidad. La velocidad del flujo varia a través
del dominio y se debe asegurar que el Co < 1 en cada punto. Por lo tanto escoger un dt
en el peor caso, i.e. en donde el maximo Courant corresponda al efecto combinado de
una gran velocidad y una celda pequefia. Entonces, como el tamafio de la celda esta
definido a través del dominio, el maximo Courant puede ocurrir en los puntos en los que
haya una minima presion, o se puede determinar un promedio teniendo en cuenta el
tamafio del dominio y el nUmero de celdas en el que vayan en direccién a la velocidad del

flujo como se muestra a continuacion:

dx = — (120)
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En donde d es la longitud del dominio y n el numero de celdas. Estableciendo como
maximo numero de Courant se puede encontrar un dt adecuado para empezar la

simulacion.

Coeficientes de sustentacion y de arrastre. Se utiliza el “forceCoeffs functionObject”
establecido en OpenFOAM segun [22]. Las “functionObjects” son librerias que pueden ser
usada en casi cualquier solver, sin tener que recompilar el solver. ElI “forceCoeffs
functionObjects” se encuentra en el solver “sonicFoam”, y se modifican los valores

relevantes a la investigacion. Las demas definiciones se dan a continuacion.

Tabla 5. Especificaciones de la funcion "forceCoeffs".

Patches Aqui se especifican los “patches” en los que se van a analizar los coeficientes de

sutentacioén y de arrastre, i.e. obstacle.

pName El nombre del archivo que contiene la presioén, i.e. p.

Uname El nombre del archivo que contiene la welocidad, i.e. U.

rhoinf El valor de la densidad del flujo analizado, igual a 1.7674.

cofR Las coordenadas del centro de rotacion para el célculo del momento de

sustentacion, el cual, se sugiere a un cuarto del borde de ataque del perfil.

liftDir La direccion del wector unitario de la fuerza de sustentacion, se define en

coordenadas cartesianas.

dragDir La direccion del vector unitario de la fuerza de arrastre, se define en coordenadas
cartesianas.
pitchAxis La direccion del eje del momento.
magUInf La magnitud de la velocidad.
IRef La longitud de la cuerda del perfil aerodinamico.
Aref El area de referencia para el célculo del Cm.
[Autor]

Archivos en el subdirectorio “0”. El solver “rhoSimpleFoam” busca una solucion en estado
estable, y en este directorio se definen unas condiciones iniciales que son tratadas como

puntos estimados de arranque para las variables fisicas a usar en la primera iteracion.
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“ o

Estas variables incluyen la presién “p”, el campo de velocidad “U” la temperatura “T”, la
difusividad térmica “alphaT”, la viscosidad cinematica turbulenta “mut” y la viscosidad
cinematica turbulenta modificada “nuTilda”. Cada archivo dentro de la carpeta “0” obedece
la estructura mostrada a continuacion.

Figura 43. Estructura ficheros dentro carpeta 0 en OpenFOAM.

dimensions

S
. )

internalField

-—
. )

boundaryField

S

[Autor]

Dimensions. Se especifican las dimensiones generales del campo a analizar. OpenFOAM
describe un formato para 7 escalares delimitado por paréntesis, e.g. Velocidad [01-100
0 0]. Cada valor corresponde a la potencia de la unidad de medida:

Tabla 6. Unidades usadas en OpenFOAM en el Sly el sistema USCS.

No. Propiedad Unidad Sl Unidad USCS

1 Masa Kilogramo [kg] Libra masa [Ibm]

2 Longitud Metros [m] Pies [ft]

3 Tiempo Segundos [s]

4 Temperatura Kelvin [K] Grados Rankine (°R)
5 Cantidad Kilogramo-mole [kgmol] Libra-mol [Ibmol]
6 Corriente Amperio [A]

7 Intensidad Luminica Candela [cd]

[36]

OpenFOAM trabaja de manera predeterminada con unidades del sistema internacional.
internalField. Aqui se define el valor del campo interno de la variable a analizar en el
tiempo cero, es decir, se le asigna un valor inicial a todos los elementos dentro del
dominio. Es solo un punto de partida para el solver SIMPLE como se menciond
anteriormente.

" http://www.openfoam.org/docs/user/basic -file-format.php#x18-1000004. 2.6
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boundaryField. En este fichero se definen las condiciones limites de cada uno de los
“patches” creados en el dominio para la simulacién, los cuales, como se mencion6
anteriormente son: airfoil, inlet, outlet, up, down, front and back. Cada “patch” tiene dentro
de si una lista de “keywords” que lo definen. La entrada obligatoria “type” describe la
condiciéon del campo especifico del “patch”, las demas entradas corresponden al tipo de la
condicién del campo seleccionado del “patch” y puede contener condiciones iniciales del
mismo. Es por esto que la definicion de las condiciones limites no solo es un aspecto
geomeétrico sino que es una parte integral de la solucion. Se deben cumplir los siguientes
atributos para cada patch: Base Type, el cual define los atributos geométricos, el Primitive
Type, que define el tipo de condicion de frontera, y el Derived Type, el cual puede ser las
condiciones especificas adicionales que se le pueden asignar al “patch”. De manera

general se muestra la estructura que cada “patch” debe tener en la Figura 44. [37]

Figura 44. Atributos del Patch

symmetry
em
patch wetli} ty
Base ty wall .ge
ype cyclic
l processor
fixedValue
fixedGradient
Primiti zeroGradient
rimitive type mixad
directionMixed
calculated
Derived type e.g. inletOutlet !
[37]

Base Type. El “Base type” de cada “patch” se define en el fichero “boundary” que se
encuentra en directorio de “constant”’. Aqui se define si cada limite es un “patch, Wall,
symmetry, empty, wedge, cyclic o processor”. Lo definido en la presente investigacion
para cada caso se resume en la siguiente tabla:

" http://www.openfoam.org/docs/user/boundaries.php#x24-1400252
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Tabla 7. Base Type utilizado en

cada condicién limite del dominio

Inlet Patch
Outlet Patch
FrontandBack (2D) Empty
Airfoil Wall
up Wall
Down Wall

La razén por la que se escogid cada uno de esos “Base Types” para las condiciones

[Autor]

limites del dominio se explican en el siguiente esquema:

Figura 45. Definiciéon de los “Base Type” usados

Base Type
1
I | ]
patch empty wall
"Hatch" planos delanteros usada para funciones
P , . y traseros de una de pared en flujos
generico figura en 2D turbulentos
Es el patch utilizado Se utiliza para identificar un
Es el patch para que OpenFOAM "patch" que coincida conuna

basico para una
condicidn limite
gue no contiene

resuelva
simulaciones en 2D a
pesar de utilizarse un
dominio en 3D. Se

para la cual no se
requiere solucion.

[Autor]

pared, particularmente para
aplicar un modelamiento
especial como el utilizado en el

“— informacién . "wall turbulence modelling" en
topoldgica o _ asignaenlos donde se especifica para que la
geométrica patches” cuyo plano distancia desde la pared al

acercadel €s normal a l?, centrode las celdas seguidas a
mallado. terceradimension la pared sean guardadas como

parte del "patch".

Los “primitive Types” y “Derived Types” definidos dependen de las condiciones de cada
uno de los limites del dominio usado. Se muestra la forma en la que se aplicé a cada
patch (Tabla 8) los ficheros de la presion, la viscosidad cinematica turbulenta, la
viscosidad modificada, la velocidad, la temperatura y la difusividad térmica de acuerdo a
lo sugerido por previas investigaciones [23] [26] [32].
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Tabla 8. “Primitive/Derived Types” definidos en los patches del dominio.

Primitive/Derived Types

Fichero
Patch
U] p mut nuTilda alphaT T
inlet fixedval zeroGrad | calculated freestream Calculated fixedVval
ue ient ue
Outlet | zeroGra | totalPres | calculated freestream calculated inletOutl
dient sure et
Airfoil | fixedVal zeroGrad | mutUWallFu | mutUWallFu | Compressible::alphatW zeroGra
ue ient nction nction allFunction dient
Front fixedval zeroGrad | mutUWallFu | mutUWallFu | Compressible::alphatW zeroGra
ue ient nction nction allFunction dient
Back fixedval zeroGrad | mutUWallFu | mutUWallFu | Compressible::alphatW zeroGra
ue ient nction nction allFunction dient
supDo | fixedval zeroGrad | mutUWallFu | mutUWallFu | Compressible::alphatW zeroGra
wn ue ient nction nction allFunction dient
[Autor]

La definicién de cada uno de estos patches se da a continuacion:

Tabla 9. Definicion de los Derived/Primitive Types usados.

Tipo Descripcion de la condicién para el campo del
patch ¢

fixedValue Se especifica el valor de ¢

ZeroGradient El gradiente normal a la cara es cero.

Freestream Esta condicién provee una condicion de corriente

libre. Es una condicion “mixed” derivada de la

condicion “inlet/outlet”, por lo que el modo de
operacion cambia entre “fixedValue” y “zeroGradient”
de acuerdo al signo del flujo, si el flujo es positivo
(sale del dominio), aplica una condicion de zero-

Gradient, y si el flujo es negativo (entra al dominio)

88




aplica el “fixedValue” asignado por el usuario.

Compressible::alphatWallFunction | Esta condicién provee una condicion de la difusividad
térmica turbulenta cuando se usan “Wall functions”.
La difusividad térmica turbulenta calculada es:
Ay = U/ P13

mutUWallFunction Esta condicion provee una condicién de la viscosidad
turbulenta cuando se usan funciones de pared
basadas en la velocidad, usando la ley Spalding para
dar un perfil continuo a nut en la pared (y+=0).

ytxk
BT, = Hw* log £ry* 1 (121)
calculated El campo ¢ es calculado de otros campos de otros
patches.
[Autor]

Los valores asignados en “fixedValue” de la velocidad y en el “freestream” de la
viscosidad turbulenta variaron en funcion de las diferentes magnitudes de las velocidades
trabajadas, sin embargo, se va a enfatizar en la relacién usada para hallar los valores de
la viscosidad. De acuerdo a CFD-Online [26] estimar las variables de los modelos de
turbulencia, como la energia de la turbulencia, la disipacién o los esfuerzos de Reynolds
no es tan sencillo. No obstante, es mas facil hacerlo si se piensa en término de las
variables como la intensidad de la turbulencia de llegada y la escala de la longitud de la
turbulencia o la razén de la “Eddy viscosity”. Estas propiedades son mas intuitivas para
entender y pueden ser mas facilmente relacionada a las caracteristicas fisicas del
problema. Cuando una apropiada intensidad de la turbulencia y longitud de la escala
turbulenta han sido estimadas, las variables del modelo primitivo de turbulencia pueden

ser computadas a partir de las siguientes formulas:

La viscosidad turbulenta modificada v

Ul (122)

N w |
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En donde U es la velocidad de flujo medio, I es la intensidad de la turbulencia y [ es la

longitud de la escala turbulenta.

De acuerdo a Joukowski [14] la intensidad de la turbulencia, 7, es definida para la entrada
del tanel de viento virtual. Se intenta medir la turbulencia en el flujo del fluido a medida
gue se aproxima al cuerpo de interés, i.e. el perfil aerodinamico. De acuerdo a lo
encontrado en casos de mediana turbulencia se define una intensidad del 5% [14].
Ademas el parametro escala de la longitud turbulenta, I, se define como un estimado del
tamafo de las mayores escalas de las vorticidad en el flujo turbulento, en donde es
comun establecer un cierto porcentaje de una dimension tipica de un problema. En este
estudio [14] los perfiles aerodinamicos fueron simulados a altos angulos de ataque,
incluyendo angulos en los que se generaron una masiva separacion del flujo de la
superficie del perfil, por lo que se estima que los vértices a los cuales alcanza en estos
casos va a ser alrededor del 10% de la longitud de la cuerda, es decir, 0.1c.

De esta manera se define la viscosidad turbulenta modificada, v, y teniendo en cuenta su
relacion con la viscosidad turbulenta descrita anteriormente se hallan los valores de v,.

Los archivos del directorio O usado en una de las simulaciones se adjuntan en el anexo
A7.
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5. EXPERIMENTACION Y VALIDACION DE RESULTADOS EN OPENFOAM

Debido a la cantidad de pardmetros requeridos para resolver en OpenFOAM una
simulacion, la validacién de los resultados indica la buena implementacién de las
variables. Antes de evaluar el nuevo perfil aerodinamico y el disefio total del ala, se
realizaron simulaciones que se compararon con resultados experimentales publicados con
el fin de dar validez a los criterios utilizados y asegurar una buena implementacion del

caodigo.

51. SIMULACION DE PERFIL AERODINAMICO NACA0012

Condiciones de flujo. Con el fin de validar el solver “rhoSimpleFoam”, se hizo la
simulacion del perfil NACA0012 en 2D, con longitud de cuerda (c) 63.5 [cm], angulo de
ataque de (@) -0.14°, Mach (M) de 0.5, Reynolds (Re) de 3x10%, del cual se tienen

resultados de pruebas experimentales [12].

Dominio. La definicion del dominio permite asegurar a la llegada del perfil un flujo
desarrollado y a su salida una resolucion de la estela, condiciones de frontera que no
intervengan en el desempefio aerodindmico y disminuir el costo computacional al tener las
dimensiones necesarias del tinel de viento. Para esto, se hizo una réplica del tunel usado
en NASA [12] de la prueba experimental del perfii NACAOO12: un tunel con érea
transversal equivalente a la dada por un diametro de 2.16 [m], i.e. . 4c, cOmo se muestra

en la Figura 46.

Figura 46. Dominio del tunel de viento.

Tunel de Viento\ | c | /—Perfil Aerodinamico
17

A
v

38c

[Autor]

Con el fin de optimizar el costo computacional, se realizaron simulaciones en las que se

midio la variacion de la magnitud de la velocidad a lo largo del eje central del tunel de
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viento (Figura 47 y Figura 48) aguas arriba y aguas abajo del perfil aerodindmico. Esto
permiti6 dimensionar las longitudes necesarias del tunel para asegurar un flujo
desarrollado a la entrada y a la salida del mismo.

Figura 47. Longitud de entrada en tUnel de viento (a) canal de entrada, (b) mediciones de la
wvelocidad en el eje central aguas arriba en funcién del tiempo.
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[Autor]
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Figura 48. Mediciones de la velocidad aguas abajo del perfil aerodinamico.
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[Autor]

Como lo muestra la Figura 47, en la simulacion del canal con longitud de 13c, la velocidad
medida a lo largo del eje central no tiene variacion, por lo que se encuentra a esta
distancia un flujo desarrollado. Por otro lado, en la Figura 48 se encuentra que a partir de
los 20 [m] los valores de la velocidad no tienen variacién significativa, dejando asi las

medidas adecuadas del tinel de viento para las simulaciones de validacion, cémo se
muestra en la Figura 49.

Figura 49. Dimensiones tunel de viento.
13c

-
L J

4c

- 31.5c

[Autor]
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Independencia de la malla. Se analizo la influencia del mallado en los resultados de la
simulaciéon usando el modelo de turbulencia “Spalart-Allmaras fv3” con el fin de
seleccionar la distribucién de celdas que arrojara resultados con menor variacion
significativa (Figura 50).

Figura 50. Independencia de la malla perfil NACAQ0012 (a) Distribucion del Cp (simbolos negro:

literatura [12], lineas color: presente) (b) Muestra de malla estructurada.
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[Autor]

Tabla 10. Resultados andlisis de independencia de la malla para perfil NACA0012.

Malla Diferencia Cp@gxperimentai y* Modelo de turbulencia
0,38 % 10° 57.2% 5
1,5« 10° 34% 3

Spalart-Allmaras 3
3«10 22% 2
4 %10 20% 2
[Autor]
Enla Tabla 10 se aprecia la influencia en los resultados al pasar de un mallado

grueso (38 mil celdas) a un mallado fino (400 mil) en donde se identifica la independencia
de la malla. (Sélo se cuenta con la distribucion del €, en la literatura). Los resultados

validan la precision del solver implementado como aceptable (error promedio del 20% y

94



desviacion estandar de 0,15). Con este mallado se da paso a analizar la influencia del
modelo de turbulencia.

Modelo de Turbulencia. Al seleccionar la densidad del mallado se procede a estudiar la
influencia del modelo de turbulencia en el calculo del coeficiente de presion a lo largo de
la superficie del perfil aerodindmico, cOmo se muestra en la Figura 51.

Figura 51. Comparacion de modelos de turbulencia para el calculo del Cp (linea negra: literatura
[HARRIS, 1981], lineas color: presente).
-2.4 -

EEEESma

@ SpalartAllmarasfv3 ® kELaunderSharma

[Autor]

La convergencia obtenida por el modelo “k-Epsilon Launder-Sharma” toma menor tiempo
computacional en comparacién con el modelo “Spalart-Allmaras fv3”. Sin embargo, la
precision de los resultados es mayor para éste Ultimo. Los algoritmos implementados en
OpenFOAM para los modelos “kw SST” y “k-Epsilon Launder Sharma” son sensibles a las
hipétesis de la intensidad de la turbulencia inicial para el célculo de los valores de energia
cinética turbulenta (k), la taza de disipacion (¢) y la taza de disipacion especifica (w). Los
resultados del modelo “k-w SST” no son concluyentes para este caso al no converger la
simulacién. Se concluye que de los 3 modelos de turbulencia probados, el adecuado para
realizar el analisis del nuevo perfil aerodinamico y el ala plegable es el “Spalart-Allmaras
fv3”, validando las sugerencias de otras simulaciones analizadas [4], [23], [30].
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6. CARACTERIZACION AERODINAMICA DE LA NUEVA ALA PLEGABLE

6.1. PERFIL AERODINAMICO

El nuevo perfil aerodinamico disefiado tiene una curvatura mas delgada que el perfil
NACAO0012, con el fin de disminuir los efectos de arrastre y las ondas de choque que se
pueden producir al enfrentarse con un flujo alto subsoénico y/o transénico [31]. Su
diferencia se muestra en la Figura 52.

Figura 52.Comparacion del nuevo perfil aerodinamico (amarillo) y el NACA0012.

[Autor]

Se us6 la metodologia, dimensiones del dominio y condiciones de flujo de la seccion
anterior con el fin de caracterizar el nuevo perfil y comparar su desempefio aerodinamico
con el NACAQ0012. La distribuciéon de la presion y la velocidad sobre la superficie de los

perfiles aerodinamicos se muestra en la Figura 53.

Figura 53. Distribucion de la presién y wvelocidad en (a) perfil NACA0012 (b) nuevo perfil

[Autor]
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El calculo del coeficiente de presion permite identificar la influencia de la variacion
geométrica del nuevo perfil aerodinamico en el desempefio del perfil estdndar NACA0012.
La distribucion del Cp se aprecia en la Figura 54.

Figura 54. Distribucion del coeficiente de presion en los perfiles aerodindmicos.
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[Autor]

La distribucion del coeficiente de presion muestra que el pequefio radio de curvatura del
nuevo perfil causa un mayor pico de succion sobre el borde de ataque seguido por un
gradiente de presion plano que disminuye en magnitud aguas abajo. Esta distribucion es
de esperarse en perfiles aerodinamicos disefiados para alto flujo subsoénico [31], y su
menor valor con respecto al NACA0012, indica que la presion que va a sentir el nuevo
perfil va a ser menor que la del flujo libre. Ademas se comprueba que bajo las condiciones
de flujo analizadas, ninguno de los perfiles alcanza un Mach critico (0).

Los coeficientes aerodinamicos son integrales del coeficiente de presion a lo largo de la

cuerda [39], y por ende se encuentra una variacion entre los calculados para el

NACA0012 y el nuevo perfil aerodinamico (Tabla 11).
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Tabla 11. Coeficientes aerodinamicos del nuevo perfil y el NACA0012.

Coeficient
oeticiente NACA0012 Nuevo Perfi Diferencia
Aerodinamico
Cy 0.0494 0.0057 88.5%
¢; 0.0338 0.0084 75.2%
C;/Cy4 0.684 1.47 53.5%
[Autor]

Para las mismas condiciones de flujo (M=0.5, a= -0.14° y Re= 3x10°) el perfil NACA0012
brinda un mayor coeficiente de sustentacion, sin embargo, su razon entre el coeficiente de
arrastre (C,;/C,; = 0.684) muestra que el nuevo perfil aerodindmico es mas eficiente al
presentar una mayor relaciéon en la sustentacién que puede alcanzar el cohete a costa de
baja pérdida de energia debido al arrastre, i.e. C;/C;=1.47, superando en un 53.5% la

relacion de energia que brinda el perfil NACAQ012.

6.2. CADDEL ALA

Se realiza la caracterizacion aerodindmica del ala liso con el fin de comparar sus
resultados con el disefio total. La Figura 55 muestra el CAD realizado en el software
“‘SALOME”. El disefio total del ala se considera como un solido sin holguras, i.e. no se
consideran las intersecciones del mecanismo. Analizar los esfuerzos que se producen en
la interseccion del mecanismo requiere abordar otro tipo de simulacion, e.g. LES, y no
aborda los objetivos de la presente investigacion.

Figura 55. Ala sin mecanismo de direccionamiento: vista (a) isométrica (b) lateral

@) (b)
[Autor]
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Se continta con la réplica del tunel de viento usado en NASA [12]: &rea transversal

equivalente a la dada por un didmetro de 2.16 [m], y condiciones de flujo: Reynolds de

3x108, flujo compresible, estacionario, Mach de 0,5 y @ = 0° Al ser una simulacion

tridimensional el costo computacional es un factor importante, por esto, una simulacion

previa define la longitud del tinel necesario aguas abajo como se ve en la Figura 56.

Figura 56. Muestras de la magnitud de la velocidad, U, aguas abajo del ala: Ul= 1 [m] aguas abajo,
U7= 7 [m] aguas abajo, U8= 8 [m] aguas abajo, U9= 9 [m] aguas abajo.
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[Autor]

Las muestras de la magnitud del perfil de velocidades a lo largo del eje x aguas abajo del
ala, indican variacion significativa a la distancia de un metro aguas abajo (sigla “U1”), sin
embargo a partir de los ocho metros (sigla “U8”) aguas abajo del ala, la variacion de la
velocidad ya no es representativo. Por lo tanto, las dimensiones del tinel son de 9 [m] en
la entrada del canal asegurando una capa limite de 6% de la altura del canal
(recomendacion [14]), y 8 [m] aguas abajo del ala con el fin de optimizar el tamafio del

dominio necesario para la presente simulacion.
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6.3. MALLADO DEL ALA EN SALOME

Se desarrolla un mallado tetraédrico con el que se permite acoplar la malla a la compleja
geometria que tiene el ala como se muestra en la Figura 57 y en la Figura 58.

Figura 57. Mallado tetraédrico en SALOME del (a) ala lisa y (b) disefio total

(@) (b)

[Autor]

Figura 58. Detalle mallado tetraédrico alrededor del mecanismo de direccionamiento: (a) borde de
ataque, (b) borde de salida

(b)

[Autor]
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La densidad del mallado es limitada por el costo computacional y se lleva hasta el punto
méaximo de un y*~68, el cual usa 5x10°% celdas. Por lo tanto es necesario realizar un
estudio de los modelos de turbulencia “High Reynolds (HRN)” disponibles en OpenFOAM
v. 2.4.0, comparando sus resultados con el modelo “Low Reynolds (LRN)” (seccién 5.1)
junto a las pruebas experimentales de la literatura [12]. Para esto se realiz6 un mallado
mas vasto del perfil NACA0012 con el fin de obtener el valor de y* adecuado para el

modelo HRN. Los resultados de las pruebas se muestran en la Figura 59.

Figura 59. Comparacion de modelos HRN y LRN en el calculo del Cp para el perfil NACA0012.
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[Autor]

El modelo de turbulencia HRN “mutUWallFunction” se usa en el archivo “mut” con el
modelo de turbulencia “Spalart-Allmaras fv3” y permite obtener una precisiéon del 18% en
comparacion con las pruebas experimentales de la literatura, por esto es el seleccionado

para realizar la simulacion 3D del ala.
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6.4. CARACTERIZACION AERODINAMICA DEL ALA

La distribucion del coeficiente de presion en el ala finita fue calculada en diferentes
secciones transversales como se muestra en la Figura 60. Al comparar la distribucion del
coeficiente de presion de cada seccién no se encuentra variacion significativa bajo las
condiciones de flujo altas subsonicas a las que esta siendo sometida el ala. Ademas, los
resultados no presentan una diferencia entre el lado de succion y el lado de presion del
perfil. Los valores del C,, estan en el rango de 0.4 y 1.6, con un comportamiento de
gradiente de presion plano, el cual, se ve atenuado hacia las puntas del ala. La influencia
de la pared en la base del ala es responsable de generar los picos de presion que se

encuentran en la distribucion del coeficiente de presién al 20% y 26.5% (con respecto a la
longitud de la envergadura del ala).

De manera anéloga se realiza el célculo de la distribucion del coeficiente de presion en el
ala con el mecanismo de direccionamiento (Figura 61). Su inclusion aumenta la
distribucion de la presion en toda el ala, debido a las cargas que genera esta nueva
geometria con grosor mayor a la seccion transversal del ala. Por ende, los valores del C,

aumentan a un rango de 1.7 y 3, y a una distancia del 26% de la base, el mecanismo de
direccionamiento la suavidad de la curva del C,. presenta dos picos de presion a corta

distancia del borde de ataque y salida respectivamente. Ademas, se aprecia que la

distribucion del coeficiente de presion en toda el ala no varia significativamente entre las
secciones evaluadas.
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Figura 62. Comparacién de los coeficientes de presion en diferentes secciones: (a) 20%, (b)
26.5%, (c) 40%, (d) 60%, (e) 80%, (f) 90% vy (g) 95%.
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En la Figura 62 se comparan los valores de los coeficientes de presion y se encuentra
una diferencia promedio del 221%, siendo de mayor valor los del ala con el mecanismo de
direccionamiento. Esto indica que la fuerza que se esta generando sobre el ala es mayor
para el disefio total, lo cual se traduce en mayores cargas que se deben soportar. Por
ende la estructura y los materiales de este nuevo disefio del ala deben tener en cuenta
gue estaran sometidos a casi el triple de la presion del flujo libre al momento de incluir el
mecanismo de direccionamiento, demostrando asi la importancia de analizar cualquier
tipo de modificacion que se realice en un ala.

Los coeficientes aerodindamicos del ala total son mostrados a continuacion:

Tabla 12. Coeficientes de arrastre del ala lisa y el disefio total.

Coeficient . . . .
oe I.Cl?n .e Ala lisa Disefio Total Diferencia
Aerodinamico
Cp 0.00796 0.0127 37.3%
C, 0.00275 0.00203 26.2%
C./Cp 0.345 0.160 53.7%
[Autor]

El mecanismo de direccionamiento aumenta en un 37.3% el coeficiente de arrastre del ala
bajo las condiciones de flujo alta subsoénica analizadas (Reynolds de 3x10%, flujo
compresible, estacionario, Mach de 0,5 y @ = 0°), confirmando la hipétesis planteada de la

presente investigacion. Este aumento en el arrastre genera una pérdida en el coeficiente
de sustentacion del 26.2%, y la relacién entre el €,/ indica que el nuevo disefio del ala

sera un 53.7% menos eficiente desde un punto aerodinamico.

6.5. DISTRIBUCION DE LA VISCOSIDAD E IDENTIFICACION DE VORTICES

La distribucién de la viscosidad turbulenta (mut - p,) y la viscosidad turbulenta modificada
(nuTilda - ) alrededor de la superficie lateral del ala lisa y el ala modificada es mostrada

en la Figura 63. Sus valores son cero alrededor de la superficie obedeciendo la condicién
de frontera tipo pared. El valor de la p, incrementa hasta 10 veces el supuesto en el

campo interno del flujo y se observa la incidencia del mecanismo en el aumento de la

estela de la viscosidad turbulenta aguas abajo.
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El nuevo disefio del ala presenta dos puntos criticos para identificar los vortices: la
posicién del mecanismo de direccionamiento y en la punta del ala. En la Figura 65, Figura
66 y Figura 67 se muestra la variacion de las lineas de corriente cuando pasan alrededor
del mecanismo de direccionamiento y del ala lisa. Como se observa, el flujo es cadtico
cuando atraviesa el mecanismo de direccionamiento, figuras (b), y no presenta un flujo
continuo como en el ala lisa. Sin embargo los vortices generados a este angulo de ataque
de cero grados no son perceptibles para una simulaciéon RANS. En el borde de ataque y
de salida se ve que la inclusion del mecanismo genera una rapida variacion de la

direccion del flujo en las secciones cercanas al ala y el mecanismo.

Figura 65. Lineas de corriente alrededor del mecanismo de direccionamiento: (a) Ala lisay (b)
disefio total.
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[Autor]
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Figura 66. Detalle de las lineas de corriente en el borde de ataque del (a) Ala lisa, (b) Disefio total.
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Figura 67. Detalle de las lineas de corriente en el borde de salida del (a) Ala lisa, (b) Disefio total.
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[Autor]
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Figura 68. Campo de worticidad alrededor de (a) ala lisa, (b) disefio total.
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[Autor]

Como lo muestra la Figura 68, la inclusién del mecanismo de direccionamiento aumenta

el valor de la magnitud de la vorticidad alrededor de su ubicacion y se mantiene hasta el
borde de salida.
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En la Figura 69 se presentan las lineas de corriente que se generan en las puntas del ala.

Figura 69. Lineas de corriente en la punta del (a) Ala Lisa y (b) Disefio total.
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[Autor]
Como era de esperarse la variacion de las lineas de corriente no es significativa entre el
ala lisa y el disefio total, ya que el mecanismo de direccionamiento se encuentra mas
cercano a la raiz del ala. Por lo tanto su influencia en la generacion de los vértices se

encuentra en las regiones cercanas a su ubicacién y no en la punta del ala.
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7. CONCLUSIONES

Al analizar la influencia de los modelos de turbulencia, se encontré que el modelo
“k — € Launder — Sharma” permite obtener valores preliminares de la simulacion
compresible alto subsénico a un bajo costo computacional, lo cual es Util para analizar la
independencia de la malla. Sin embargo, la precision mas alta se encuentra al usar el
modelo de turbulencia “Spalart — Allmaras fr3” (diferencia maxima del 20% y desviacion
estandar de 0.15), validando el uso del solver “rhoSimpleFoam” para realizar una
simulacion de flujo compresible alto subsénico (M = 0.5).

Ademas, las simulaciones permitieron asegurar que el nuevo perfil aerodinamico es mas
optimo para las condiciones de vuelo: M=0.5, a= -0.14° y Re= 3x10%, debido a su
distribucion del coeficiente de presion: adecuado para un vuelo alto subsonico al mostrar
un mayor pico de succién sobre el borde de ataque seguido por un gradiente de presion
plano que disminuye en magnitud aguas abajo. Ademas, el nuevo perfil presenta mayor
relacién en la sustentacion que puede alcanzar el cohete a costa de baja pérdida de
energia debido al arrastre, i.e. 1.47, superando en un 53.5% la relacion de energia que
brinda el perfil NACA0012. Por ende se recomienda su uso en el disefio de la nueva ala

plegable.

El uso del modelo de turbulencia High Reynolds “mutUWallFunction” en el solver
“rhoSimpleFoam” es validado para la caracterizacion aerodinAmica del ala 3D: presenté
resultados con una diferencia maxima del 19% en comparacion con las pruebas
experimentales de la literatura. Usando este modelo y para las condiciones de flujo
Reynolds de 3x10%, flujo compresible, estacionario, Mach de 0,5y « = 0°, se encontrd
gue el ala lisa genera un Cp=0.00796 y un €, = 0.00275 y el disefio que incluye el
mecanismo de direccionamiento genera un Cp = 0.0127 y un C, = 0.00203, ie. se
demuestra que aumenta en un 37% el coeficiente de arrastre para un valor similar del
coeficiente de sustentacion. Esto también se puede interpretar mediante la relacion entre
los coeficientes: el disefio total, €, /Cy = 0.16, indica que la inclusién del mecanismo de
direccionamiento genera una eficiencia aerodindmica del ala 53.7% menor en

comparacion al ala lisa. Ademas, se encontré que en promedio la distribucion del
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coeficiente de presion del disefio total del ala aumenta en un 221% debido a la inclusion

del mecanismo de direccionamiento, siendo su valor de 2 aproximadamente.

Por otro lado, el efecto “downwash” que ocurre en la punta del ala finita lisa es capturado
por la simulacion RANS al calcular su diferencia con los coeficientes aerodinamicos del
perfil infinito: se valida encuentra que el coeficiente de sustentacion para el ala finito es un
67% menor que el perfil aerodinamico, y que el coeficiente de arrastre para el ala finito es
un 28% mayor que el del perfil aerodinamico. Ademas el comportamiento fluidodinamico
muestra que el valor de la viscosidad turbulenta (x,) incrementa hasta 10 veces el
supuesto en el campo interno del flujo y es perceptible con simulacion RANS la incidencia
del mecanismo en el aumento de la estela de la viscosidad turbulenta aguas abajo. La
distribucion uniforme de las lineas de corriente en ala es alterada por la inclusion del
mecanismo de direccionamiento, generando un flujo cadtico en sus alrededores que se
traduce en el aumento de la presién a lo largo del disefio total.
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8. RECOMENDACIONES

Caracterizar la aerodindmica del ala bajo las diferentes condiciones de flujo a las que
se somete el ala durante el vuelo total del cohete.

Realizar la “drag polar” del ala al someterlo a diferentes angulos de ataque para cada

condicion de flujo del vuelo del cohete.

Complementar el analisis en CFD por medio de una simulacion LES que permita
caracterizar las cargas que se presentan en los intersticios del mecanismo de pliegue
del ala, ademas de identificar en mayor detalle la influencia de los vértices en la punta
del ala que se generan.

Analizar la influencia del ala ubicando su posicién de flecha en reversa al ser

recomendado por la literatura en los Ultimos afios.

Comparar las simulaciones tridimensionales usando un modelo de turbulencia “Low

Reynolds”.

Evaluar la cantidad de combustible que consume el cohete para restablecer su
trayectoria y comparar sus valores con pruebas que permitan al cohete restaurar su
trayectoria usando Unicamente las fuerzas aerodindmicas. Por medio de esto se
puede justificar si el aumento del arrastre generado por el mecanismo puede
compensar un ahorro de combustible por restauracion de trayectorias.
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ANEXOS

ANEXO A: CARPETAS DE OPENFOAM

En esta seccion se adjuntan las carpetas que no tuvieron variaciones en las simulaciones

hechas, como las propiedades del flujo, los solvers usados y la resolucion del sistema.
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A1. DIRECTORIO “constant/RASProperties”

Lf* ________________________________ t_c++_t __________________________________
\
|========= |
I
| \\ /] F ield | OpenFOAM: The Open Source CFD Toolbox
I
Y ! 0 peration | version: 2.8.1
I
| VS A nd | Web: www.0penFOAM. com
I
| W/ M anipulation |
I
"L* ___________________________________________________________________________
*f
FoamFile
{
version 2.0;
format ascii;
class dictionary;
location "constant";
object RASProperties;
}
'ff************************************
*
RASModel SpalartAllmaras;
turbulence on;
printCoeffs on;
1

EEE AT A A AT AT A A AT A A AT A A AT A A A HA AT A A A AT A A AT A AT A A A A A A A A A A A A A A AT A A A AL H & 'ff
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A2. DIRECTORIO “constant/thermophysicalProperties”.

[/ s mmm e - T *\
| ==zzsmaaa | |
|\ /] F ield | OopenFOAM: The Open Source CFD Toolbox |
Y / 0 peration | version: 2.4.0 |
| VO A nd | Web: Www.0penFOAM.org |
| W/ M anipulation | |
. tjf
FoamFile
{
version 2.0;
format ascii;
class dictionary;
location "constant";
object thermophysicalProperties;
}!*************************************!}f
thermoType
{
type hePsiThermo;
mixture pureMixture;
transport const;
thermo hConst;
equation0fState perfectGas;
specie specie;
energy sensiblelnternalEnergy;
}
mixture
{ -
specie
{
nMoles 1;
molWeight 28.97;
}
thermodynamics
{
cp 1008;
Hf @; // not used - no heat release
}
transport
{
mu 1.933e-05;
Pr 0.001; -
} h . _
} 7
Requisitos del flujo:

.l!l! Thkkdkhkkdkdkdrdddbdtdddrdrddrbrrdrddrddrdbdrrddrdrddrbrrdrddrddrdbdtdrhrdrdrddrbdrrdrddrd b ddd jf;!

122



A3. Directorio “constant/polyMesh/Boundary”

[ Fmmmm e I *\
| ========= | |
| \\ / F ield | OpenFOAM: The Open Source CFD Toolbox |
Y ! 0 peration | Version: 2.4.08
| W/ A nd | Web: WwWW.0penFOAM.org |
| Vi M anipulation | |
NeccssssssssssssssssssssssscassscessSeeSSccSESEcEcSESEcESESEEcEGESEEcEGESEEGEGEGEEGEGEGEGEGESEGEGEEGESEEeSSS *i‘
FoamFile
{
version 2.0;
format ascii;
class polyBoundaryMesh;
location "constant/polyMesh";
object boundary;
1
""*************************************";‘
7
(
inlet
{
type patch;
nFaces 4118;
startFace 9707997,
1
outlet
{
type patch;
nFaces 4130;
startFace 9712115;
1
front
{
type wall;
nFaces 40584 ;
startFace 9716245;
}
back
{
type wall;
nFaces 32626;
startFace 9756829;
}
supDown
{
type wall;
nFaces 65606;
startFace 9789455;
}
airfoll
{
type wall;
nFaces 380752;
startFace 9855061;
}
bottom
{
type wall;
nFaces 2158;
startFace 10235813;
}
)

!"‘ EE AR AR T A AR A A I A A A A A F A A AT A A A A AT A AR AR A A AR AR I A A A AR AR A AT A AR A A A A A A d A Ao Fd AL &K !"‘
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A4. DIRECTORIO “system/fvSchemes”

e e e L LR R T e o Gt cFe oo *\
| == | |
|\ / F ield | OpenFOAM: The Open Source CFD Toolbox |
Y / 0 peration | Version: 2.4.0 |
| W/ A nd | Web: Www.0penFOAM.org
| ‘WS M anipulation | |
\* ___________________________________________________________________________ *I
FoamFile
{

version 2.0;

format ascii;

class dictionary;

location "system";

object fvsSchemes;

"f*******t*********t*********t*********,‘;‘

ddtSchemes
default steadyState;

}

gradSchemes

{
default Gauss linear;

1

divSchemes

{
default none;
div(phi,u) bounded Gauss linearUpwind grad(u);
div(phi,nuTilda) bounded Gauss upwind grad(nuTilda);
div(phi,e) bounded Gauss upwind;

div({(muEff*dev2(T(grad(U))))) Gauss linear;
div{phi,Ekp) bounded Gauss upwind;

}
laplacianSchemes
default Gauss linear corrected;
}
interpolationSchemes
default linear;
}
snGradSchemes
default corrected;
}
fluxRequired
default no;
P H
}

!; A A A A A R A A R A A F A A A A A A A A A A I A AR T A A A A XA A A A AR A I A A AT A A A AR A AT A AT A F A A A d AT dh o hdd ;;
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A5. Directorio “system/fvSolutions”

_______________________ * . c++ _*__________________________________*\
| \
F ield | OpenFOAM: The Open Source CFD Toolbox
0 peration | Version: 2.4.0 |
A nd | Web: WwWW.OpenFOAM.org
M anipulation | |
,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,, */
FoamFile
{
version 2.0;
format ascii;
class dictionary;
location "system";
object fvSolution;
}/*************************************//
solvers
{
p
{
solver GAMG;
tolerance le-06;
relTol 0;
smoother GaussSeidel;

cacheAgglomeration on;
nCellsInCoarsestlLevel 20;

agglomerator faceAreaPair;
mergelLevels 1;
}
u
{
solver smoothSolver;
smoother GaussSeidel;
nSweeps 2;
tolerance 1le-06;
relTol a;
1
nuTilda
{
solver smoothSolver;
smoother GaussSeidel;
nSweeps 23
tolerance 1e-06;
relTol 0;
}
e
{
solver smoothSolver;
smoother symGaussSeidel;
tolerance le-06;
relTol 0;
}
}
SIMPLE
{
nNonDrthogonalCorrectors 0;
rhoMin rhoMin [ 1 -3 00 06 ] 0.5; relaxationFactors
rhoMax rhoMax [ 1 -3 00 06 ] 2.5; Fields
{
i p 0.3;
EestdualControl Pro o on:
1
p le-2; equations
U le-4; ¢
El u 0.7;
e le-3; nuTilda 0.7;
nuTilda 1e-5; ) € ©.5;
} }
b 17 /1
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A6. Directorio “system/ControlDict”

CHt =Fevromerrcmer e e e oo n e *\
== - | |
ALY | F ield | OpenFOAM: The Open Source CFD Toolbox |
(Y / 0 peration | Version: 2.4.0
| W/ A nd | Web: www.0penFOAM.org
| W M anipulation | |
\* ___________________________________________________________________________ *,{
FoamFile
{
version 2.0;
format ascii;
class dictionary;
location "system";
object controlDict;

)(,(*t****t***********t****t****t****t***;/

application rhoSimpleFoam;
startFrom latestTime;
startTime a;

stopAt endTime;
endTime 250;

deltaT 0.001;
writeControl timeStep;

writeInterval 500;
purgelirite a;
writeFormat ascii;

writePrecision 6;
writeCompression off;

timeFormat general;
timePrecision 63

runTimeModifiable true;

functions

{
forceCoeffs
{

type forceCoeffs;

functionObjectLibs ( "libforces.so" };
outputControl timeStep;

outputInterval 1;

patches

(

airfoll

)

pName p;

uName U;

rhoName rholInf;

log true;

rhoInf 1.7674;

CofR ( ©.829325 0 0.2019995 );

1iftdir (@ 1 0 )
dragbir ( 1 8 @ )
pitchAxis ( @ 8 1
magUInf 179.847;
1Ref ©.221455;
Aref ©.0853;

}

2
s

)

‘{‘f KhkEkAkA* AT A A A A AT A A A A AT AT d AT A A A ddd kb hdhdd bbb bbb dkddrdrrhb b dddddrodhd ‘f‘f
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A7. Ficheros del Directorio “0”

o R {*\
= |
Y / F ield | OpenFOAM: The Open Source CFD Toolbox
Y / 0 peration | Version: 2.4.0 |
| W/ A nd | Web: Www.0penFOAM.org |
| A\ M anipulation |
K e e mm m o m mm mmm m o m = = = = = = = = = = = = = = = = = = = = = = = = = = = = *f
FoamFile
{
version 2.0;
format ascii;
class volScalarField;
location "e";
object alphat;
}

,‘,‘*************************************,‘,‘

dimensions [1-1-10000];

internalField uniform ©;

boundaryField
{
inlet
{
type calculated;
value uniform 0;
}
outlet
{
type calculated;
value uniform @;
}
airfoil
{
type compressible::alphatWallFunction;
Prt 0.85;
value uniform 0;
}
bottom
{
type compressible::alphatWallFunction;
Prt 0.85;
value uniform @;
}
supDown
{
type compressible::alphatWallFunction;
Prt 0.85;
value uniform 0;
}
front
{
type compressible::alphatWallFunction;
Prt 0.85;
value uniform 0;
}
back
{
type compressible::alphatWallFunction;
Prt 0.85;
value uniform @;
}
}

i‘,‘ FEEEEAE A I A AA A A A A A A A A I A A A A A A A A A A A A A AT A A AT A hdd bbbk drhdkdhhbdhdrdhdd i‘}
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R Ho Gt mF e *\
| = | |
(RAY / F ield | OpenFOAM: The Open Source CFD Toolbox |
Y / 0 peration | Version: 2.4.0 |
| W/ A nd | Web: WwWw.OpenFOAM.org |
| W M anipulation |
\* ___________________________________________________________________________ *i“
FoamFile
{

version 2.0;

format ascii;

class volScalarField;

location "e";

object mut;
1

i‘l’*************************************fl
dimensions [1-1-10000];

internalField uniform 0.031954;

boundaryField
{
supDown
{
type mutUWallFunction;
value uniform 0;
1
front
{
type mutUWallFunction;
value uniform 0;
1
back
{
type mutUWallFunction;
value uniform 0;
1
airfoil
{
type mutUWallFunction;
value uniform 0;
1
bottom
{
type mutUWallFunction;
value uniform 0;
1
inlet
{
type calculated;
value uniform 0;
1
outlet
{
type calculated;
value uniform 0;
}
1

)‘)‘ EEEEEEAEA AT AA AT A A A AT AT AT A A A A A A EA A A A A A A A A A A A AT AT h o h o hod s f;‘
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R e T W= (44 =Mescsssssssssssssssssssssssssssssss *\
| ========= |
| \\ / F ield | OpenFOAM: The Open Source CFD Toolbox |
Y / 0 peration | Version: 2.4.0
| W/ A nd | Web: www.0penFOAM.org |
| W M anipulation | |
\t ___________________________________________________________________________ *f
FoamFile
{

version 2.0;

format ascii;

class volScalarField;

object nuTilda;

J{J(****t*****t**'***t*****t*****t*****t**l!

dimensions [@ 2 -1

internalField uniform

boundaryField
{
inlet
{
type
freestreamvalue
}
outlet
{
type
freestreamvalue
}
airfoil
{
type
value
}
bottom
{
type
value
1
supDown
{
type
value
1
front
{
type
value
1
back
{
type
value
}
}

006 0];

0.180795;

freestream;
uniform ©.188795;

freestream;
uniform ©.188795;

mutUWallFunction;
uniform 8;

mutUWallFunction;
uniform ©;

mutUWallFunction;
uniform ©;

mutUWallFunction;
uniform @;

mutUWallFunction;
uniform 8;

Es una condicién de frontera de
tipo inletOutlet, lo cual indica que
si el flujo contindia su camino por
fuera de la frontera va a ser
considerado localmente como
“zeroGradient’, y siel flujo entra a
la frontera se va a considerar
como un “fixedValue”.
Recomendada por [14]

‘{‘{ *Fhdkkkdkdkdkrrhkdkdrrdbdrrrdbrrhddrrddrrrdbdrrddrrdddbrrdddbhbdddbbdddbdbrdddbrdddbrdddddd ‘(‘(
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\
| |
| A\ / F ield | OpenFOAM: The Open Source CFD Toolbox |
[\ / 0 peration | Version: 2.4.0 |
I\ A nd | |
| | |

/

Web: Www.0penFOAM.org

WS M anipulation
K o e e e e e e e e e m e m m m m m m e m m m m m m m m — . — m e — —————— m — — — — — - - ——————— o —— o ————— — o ——— — —— - *
FoamFile
{

version 2.0;

format ascii;

class volScalarField;

object p;
1

;f * % % ¥ % * * * & * ¥ ¥ * ¥ ¥ ¥ * * & * * * ¥ * ¥ ¥ * ¥ * *F * * * * * * & !!

dimensions [1 -1 -2080800];

internalField uniform 163332;

boundaryField
{
airfoill
{
type zeroGradient;
}
bottom
{
type zeroGradient;
}
front
{
type zeroGradient;
}
back
{
type zeroGradient;
1
supDown
{
type zeroGradient;
}
inlet
{ _
type zeroGradient;
zutlet Requisitos del flujo:
type totalPressure;
u u; ’ ’
phi phi;
rho rho;
gamma 1.4;
po uniform 163332; - —
} A
} * asumida paraasegurarunM=0.5yun
J I #FFddddidddhdddhhdhtdddddrhddaddddhddrrbddrds T

130



[/ Fo (ot =Femmom e *\
| ========= | |
LY / F ield | OpenFOAM: The Open Source CFD Toolbox |
Y / 0 peration | Version: 2.4.0 |
| VO A nd | Web: www.0penFOAM.org |
| WS M anipulation | |
. *!‘
FoamFile
{

version 2.0;

format ascii;

class volscalarField;

object T:
1

f}'*****t******************************t,‘l

dimensions [e0610600];

internalField uniform 322;

boundaryField
{
airfoil
{
type zeroGradient;
1
bottom
{
type zeroGradient;
1
front
{
type zeroGradient;
I
back
{
type zeroGradient;
}
supDown
{
type zeroGradient;
}
inlet
{
type fixedValue;
value SinternalField;
outlet
{
type inletOutlet;
inletvalue SinternalField;
value SinternalField;
}
}

!‘f khkkFkkF kI kA A AT AT AT AT AT AT AT AT AT A A A AT d b d b d bbb bbb drdrdrdrdrdrdrrdrdddrdddd !",‘
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R L o R e *\
| == | |
| F ield | OpenFOAM: The Open Source CFD Toolbox |
| 0 peration | Version: |
| A nd | Web: www.OpenFOAM.org |
| M anipulation |
LK o oo e e */
FoamFile
{

version 2.0;

format ascii;

class volvectorField;

object u;
;‘lf*************************************;!

[61-1000 0];

uniform (0 0 0);

dimensions
internalField
boundaryField
{
inlet
{
type
value
}
outlet
{
type
}
airfoll
{
type
value
}
bottom
{
type
value
1
front
{
type
value
1
back
{
type
value
1
supDown
{
type
value
1
1

fixedvalue;
uniform (179.847 0 0);

zeroGradient;

fixedvalue;
uniform (0 @ 08);

fixedValue;
uniform (@ @ 8);

fixedValue;
uniform (8 @ 8);

fixedValue;
uniform (0 0 8);

fixedValue;
uniform (@ @ 8);

I‘I‘ khkdkkhkdkrddkrdddkrdrddrdrddrdrdrdbrdrdhrddrdrdrddbrdrdrdrrddrddddbrddrrddrdbrddrrddbddod I‘I‘
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ANEXO B: TEORIA

B1. FLUJO COMPRESIBLE

Considerando un pequefio elemento de un fluido con volumen v, como el que se muestra

en la Figura 70.

Figura 70. Definicion de compresibilidad.
P p+dp

| S
v+du
- P

f 11

[1]
La compresibilidad del fluido, 7, se define como el cambio fraccional en volumen del
elemento del fluido por cambio de unidad de presion:
ldv

= vd (123)

Sin embargo cuando se comprime un fluido su temperatura aumenta. Si se considera un
elemento en el que la temperatura del elemento sea constante (debido a algun
mecanismo de transferencia de calor), entonces 7 se define como la compresibilidad
isoterma, 7 definida como:

1 dv

v dp

ir= (124)
Por otro lado, si ningdn calor es afiadido o sacado del elemento y si no hay
irreversibilidades, la compresion del elemento de fluido se vuelve isoentropico, y 7 es
identificado como la compresibilidad isoentropica z., definida como

1 v

=77 % (125)

En donde el sufijo "s" indica que la derivada parcial se toma bajo entropia constante. Si se
define "v' como el volumen especffico, i.e. el volumen por unidad de masa, v = 1/p, por

ende la compresibilidad se puede definir como [1]:
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1drv
r—_Z2
pdp

(126)

De lo cual se deduce que cuando el fluido experimenta un cambio de presion, el
correspondiente cambio de la densidad es:
dp = prdp (127)

En el caso de un flujo sobre un perfil: si el fluido es liquido la compresibilidad T es muy
pequefia, entonces para un cambio dado de presion, dp, de un punto a otro en el flujo, se
establece que el cambio de densidad, dp, no va a ser significativo. Por esto, se puede
asumir que la densidad es constante y que el flujo es incompresible. Por otro lado, si el
fluido es un gas, en donde la compresibilidad, z, es grande, entonces para un cambio de
presion dado, dp, de un punto a otro en el flujo, se tiene un dp grande. Asi p no es
constante y en general el flujo es compresible. Cuando un gas fluye a bajas velocidades,

la magnitud de los cambios de presién a través del campo de flujo es pequefio en
comparacion con la presién misma, i.e. dp en la ecuacién (12) es pequefio, y aunque 7 es

grande, el valor dp puede ser definido por dp. En estos casos, p se puede asumir como

constante, permitiendo analizar el fluop de un gas a baja velocidad como flujo
incompresible.

DEMOSTRACION DE ECUACIONES GOBERNANTES

Viscosidad y conduccion térmica

El fendmeno fisico basico de viscosidad y conduccién térmica en un fluido se debe al
transporte del momentum y la energia por el movimiento molecular aleatorio. El transporte
de momentum molecular da como resultado el efecto de viscosidad, y el transporte de
energia molecular da el efecto de conduccion térmica. Por esto la viscosidad y la

conduccién térmica son nombradas como “fenédmenos de transporte”.

Considérese un flujo unidimensional (Figura 71) en la direccion x con gradientes en la
direccién y, du/ 3y, y en la temperatura, 8T/dy.
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Figura 71. Relacién de esfuerzos cortantes y conduccién térmica con los gradientes de velocidad y
temperatura respectivamente.

1
L i
Y

g—= — —_—— — — — — x

t=uly)

(1]
En un fluido Newtoniano, si se considera un plano ab perpendicular al eje vy, el esfuerzo

cortante en el plano ab por el flujo se denota como 7., y es proporcional al gradiente de
velocidad en la direccién y. La constante de proporcionalidad se define como el

coeficiente de viscosidad, y, y se tiene:

ou
Ty = B

2y (128)

Los sufijos en 7, denotan que el esfuerzo cortante actia en la direccion x y esta siendo

ejercido en un plano perpendicular al eje y. Ademas, la rata de tiempo del calor conducido
por unidad de area a través del plano ab, se denota como g, y es proporcional al

gradiente de temperatura en la direccién y. La constante de proporcionalidad se define

como la conductividad térmica, k, obteniendo:

Gy =—k—- (129)

En donde el signo menos indica que el calor se transfiere desde una region de alta
temperatura a una region con menor temperatura, i.e. g, esta en la direccion opuesta al

gradiente de temperatura.

135



Las propiedades fisicas del fluido g y k son funciones de la temperatura para la mayoria
de situaciones. Una relacion convencional para la variacion con la temperatura de p para
el aire es dado por la ley de Sutherland mostrada a continuacion:

k_ T /2T 4110 (130
u, T, T+ 110

En donde T es en kelvin y g, es la viscosidad de referencia a una temperatura de
referencia T,. Por otro lado, la variacién con la temperatura de k es analoga a la ecuacion
(15) porque los resultados de la teoria cinética elemental muestran que k o pc,, para

condiciones de aire estandar (c, = 1000 J/(kg.K):

k = 1.4-5[,sz (131)

Las ecuaciones (15) y (16) son solo aproximaciones y no se cumplen a altas
temperaturas.

Considere un elemento de un fluido tridimensional, en donde cada cara experimenta
esfuerzos normales y tangenciales:

Figura 72. Esfuerzos normales y tangenciales causados por acciones viscosas en un elemento del
fluido.

f I e

(1]

La nomenclatura z;; denota un esfuerzo en la direccion ;j ubicado en un plano
perpendicular al eje i. La deformacion del elemento es generada por los esfuerzos
cortantes tangenciales. En los fluidos el esfuerzo es proporcional a la rata de tiempo de la

deformacion, e.g. para el plano xy se define como:
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_ v + du
W 9x dy
Examinando la Figura 72, la deformacion en el plano xy debe ser hecha por 7., Yy 7y,.

£ (132)

Ademas se asume que los momentos en el elemento del fluido son cero; entonces
Ty = Tyy POr 0 tanto se tiene que 7, = 7, * &,,. La constante de proporcionalidad es

el coeficiente de viscosidad g, obteniendo:

dv  du

lay = lyxa = K x + @ (133)
dw v

Ty =Tay = J 5 + Py (134)
du ow

Tox = Tlaz = K a + a (135)

Si los gradientes de la velocidad du/2x, dv/dyy dw/ 3z son muy grandes en las caras del
elemento del fluido, existe una fuerza normal viscosa inducida considerable en cada cara
que actia en adicion a la presion. Estos esfuerzos normales, t,,, 7, Y 72z actian para
comprimir o expandir el elemento del fluido, cambiando asi su volumen. Las derivadas de
du/dx, dv/dy y 8w/dz son relacionadas con la dilatacién del elemento del fluido, eso es,

con V- V. Entonces los esfuerzos normales se relacionan a estas derivadas asi:

du

Ten=A V'V +2,ua (136)
av

Tyy =A V-V +2,u@ (137)
ow

Tgz=A V-V +2,u§ (138)

En donde A es llamado el coeficiente de viscosidad de carga. En 1845, el inglés George

Stokes realiz6 la hipétesis de:

A=—zp (139)

Una situacion en la que se considere los esfuerzos normales es dentro la estructura de
una onda de choque, las cuales tienen un grosor finito pero pequefio. Si se considera una

onda de choque normal transversal en la cual, largos cambios en la velocidad ocurren
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sobre una pequefa distancia, entonces du/3x va a ser muy grande y t,, Se vuelve
importante en este suceso.

En un flujo turbulento el transporte de momentum y energia puede tomar lugar por un
movimiento aleatorio de grandes vortices turbulentos. Este transporte turbulento da lugar
a valores efectivos de la viscosidad y la conductividad térmica, definidos como “viscosidad
de vortices, £” y “conductividad térmica de vortices, k”. Estos coeficientes de transporte
turbulentos pueden ser mucho mayores que los valores respectivos moleculares de p vy k.
Ademas ¢ y k dependen de las caracteristicas del campo de flujo, como los gradientes de
la velocidad; estos no son solo una propiedad molecular del fluido como gy k. Los
detalles y el entendimiento basico de la turbulencia ain es uno de los problemas sin
resolver de la fisica. Para esta demostracion, simplemente se adopta la idea de la
viscosidad de vortices y la conductividad térmica, y para el transporte del momentum y la
energia en un flujo turbulento, se reemplaza g y k por la combinaciéon de p+¢y k+ k,

asi:
v adu
Tyy = Bte a‘F@ (140)
oT
Gy=—k+txK ay (141)

Ecuaciones de Navier-Stokes

Considérese un elemento de un fluido infinitesimal que se mueve (Figura 73):
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Figura 73. Elemento de un fluido infinitesimal que se mueve. Solo se muestran las caras en la

direccion x.
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Ahora se aplica la segunda ley de Newton al elemento considerando solo la componente

X

Iy =ma, (142)

Ignorando las fuerzas del cuerpo, las fuerzas generadas se deben a la presion y a la

distribucion de los esfuerzos viscosos sobre la superficie del elemento. La convencién de
signos es tal que positivo aumenta en las tres componentes de la velocidad, ¢, v y w con

direccién positiva en los ejes. En la cara adhe, la cual es perpendicualr al eje x, las Unicas
fuerzas en la direccion x son las fuerzas de presion, p dydz, la cual actia siempre en la

direccion hacia dentro del fluido. De esta manera se puede hacer la suma de fuerzas

como:
dp OTys
F=p—1p +adx dydz+ T,,+ E™ dx — Ty, dydz
ar (143)
+ T +ﬁdy — Ty, dXdzZ+ Tgy+——dz — Tz, dxdy
ya ay ya ZX az zZx
Simplificando:
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Op BTy, OTyy OTg,
Fo= —mgplmmy tow, dxdyd
¥ ox  Ox By gz “reYer (144)

La masa del elemento se puede representar como:
m=pdxdydz (145)

La aceleracion del elemento del fluido es la rata de cambio de tiempo de su velocidad.
Entonces la componente de la aceleracion en la direccién x, denotado como a,, €s
Gnicamente la rata de cambio de tiempo de 1. Como se estd analizando un elemento de
un fluido en movimiento, esta rata de tiempo es dada por una derivada instantanea ast:

Du
Dt
Al combinar las ecuaciones (27), (29), (30) y (31) se tiene:

Oy (146)

Du Ip | OTuy + aryx + 0Tz

—=——+
Dt 3x  ax 38y oz (147)
De forma similar se puede obtener para las componentes y y z:

Dv Op OTyy 0Ty, 0T
=X W
Dt 3y ox a3y | oz (148)

p

Dw Ip Oz N 0T,z N g

Dt 3z dx Ay 9z
Estas son las ecuaciones del momentum en las direcciones x, y y z. Son ecuaciones

(149)

escalares y son llamadas las ecuaciones de Navier-Stokes. Con las expresiones para
Tay = Tya Tyz = Tzy Tzx = Tam Txa Tyy Y Tzz € las ecuaciones (18) a (23).

Ecuacion de la energia
En la se muestra el elemento del fluido con sus respectivas ratas de trabajo hecho en
cada cara por las fuerzas en la direccion x.
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Figura 74. Flujos de energia asociados con un elemento del fluido en movimiento infinitesimal. Por
simplicidad, solo los flujos en la direccion x son mostrados.
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Para obtener la rata de trabajo neto realizado en el elemento del fluido por las fuerzas en

G, dy dz

la direccion x, nétese que las fuerzas en la direccion positiva de x hacen trabajo positivo y
viceversa. Entonces, el trabajo neto realizado por la presion en la direccién x en las caras
adhey bcfg es:

au

wp+ 2Py dydz=
up— up —dx dydz= .

dxdydz (150)
El trabajo neto realizado por los esfuerzos cortantes en la direccion x de las caras abcd y
efgh es:

d ut

d ut
Y ya
——dy —uty, dxdz= —8y dxdydz (151)

UTy, t+ 2y

Considerando todas las fuerzas mostradas en la Figura 74, la rata neta de trabajo hecho
en el elemento del fluido es:
_dup N d ut,, N 3 UTy, O UTg,

+ dxdyd
Ox Ox dy 0z xayaz (152)

Cuando se consideran todas las direcciones de las fuerzas se obtiene la rata de trabajo
neta del elemento del fluido, la cual es:

o u v aw 2 ur d urt d ur, 2 vr,
14 n (4 n Y n L2 yE_ LI Zax

C= —
Ox ay 0z Ox ay 0z Ox

(153)

O UT.. O UTg d wrt a wrt,, O Wiz
Yy + Zy + fe's:4 + yz + zZ

dxdyd
ay 0z Ox ay az xayaz
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El término en paréntesis es V- pV.

Por otro lado, el flujo de calor se debe a (1) calor volumétrico como la absorcion, emision
o radiacion y (2) transferencia de calor a través de la superficie debido a los gradientes de

temperatura, i.e. conduccion térmica. El calor volumétrico de la Figura 74 es:

calor volumétrico del elemento = pgdxdydz (154)

El calor transferido neto en la direccién x dentro del elemento del fluido por conduccion

térmica en la Figura 74 es:

8G . 3G «

Teniendo en cuenta la transferencia de calor en las direcciones y y z, se obtiene:

qu4_3qy Gz

dx dyd
dx OJdy 0z ¥ayaz (156)

El término B de la ecuacion (38) es la suma de las ecuaciones (43) y (45), y tomando en

cuenta que la conduccion térmica es proporcional al gradiente de temperatura, se tiene:

B = +8 kaT+akaT+akaTddd
= A dx Ox gy Oy 8z 0Oz xayaz (157)

Finalmente, el término A de la ecuacion (38) denota la rata de tiempo del cambio de la
energia del elemento del fluido, el cual, al estar en movimiento va a ser dado por la
derivada substancial. Su energia por unidad de masa es la suma de la energia cinética e

interna:

a

Z

D
A=,oD— e+7 dxdydz (158)
t

B2. ALAS FINITAS

CAMBIO DE LA PENDIENTE EN LA SUSTENTACION

En alas finitas ademé&s de encontrarse el arrastre inducido, se encuentra que la curva de
la sustentacion tiene menor pendiente en comparacion con un ala infinito. Debido a la

presencia de la corriente descendiente (downwash) el flujo en la vecindad local del ala es
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inclinado hacia abajo con respecto al flujo libre. Como resultado, el &ngulo de ataque que
la seccion del perfil aerodinamico efectivamente ve, «,s;, €s menor que el angulo de

ataque « [2]. Esta situacion se muestra en la siguiente figura:

Figura 75. Relacién entre los angulos de ataque: geométrico, inducido y efectivo.

______ Idelflujo
oy _"'"‘—-—u—-_____,_ﬁ_____ >

Para una distribucién eliptica el &ngulo de ataque inducido es
%= e TAR

(159)

En donde e; es un factor de efectividad del span. Este resultado del @; es en radianes. Se
concluye que el flujo sobre un ala finito a un angulo de ataque « es lo mismo que el flujo
sobre un ala infinito a un angulo de ataque «,; [2]. Con esto en mente se puede graficar
el coeficiente de sustentacion para el ala finito, €, versus el angulo de ataque efectivo ,

@.;5 = @ — a;, en la parte (a) de la Figura 76:
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Figura 76. Diferencia

CL

entre pendientes de sustentacion de un ala finito e infinito.

ay. Pendiente de la curva de sustentacion de un alainfinita

o —a;, Angulo de ataque efectivo

(g}

a, Pendientede la curva de sugtentacion de un ala finita

Ya que @ > a.;, la abscisa de la parte (b) es mas plana que la abscisa de (a), entonces

la curva de sustentacion es

finito es reducir la pendiente de la curva de sustentacion.

&, Angulo de ataque geométrico
(b)

(2]

menor inclinada en la parte (b), i.e. a < a,. El efecto de un ala

obtener a para un ala finito por medio de la siguiente relacion [2]:

= 1+573a,/me,AR

En resumen el analisis de un ala finita introduce dos grandes retos [2]:

v" El arrastre inducido debe ser sumado al ala finito:

v La pendiente de la curva de sustentacién para un ala finito es menor que la de un

ala infinito; a < a,,.

144

Si se conoce a,, se puede



B3.CFD

METODO DE VOLUMENES FINITOS (MVF)

Los fenomenos fisicos relacionados con los flujos y la transferencia de calor requieren las
ecuaciones de Navier Stokes, cuya resolucion numérica exige la definicibn de una
discretizacion y del uso de un método de resolucion. Aqui se muestra como discretizar por
volimenes finitos los distintos términos que componen la ecuacion general de la
conservacion. Se recogen los distintos esquemas que se emplean para evaluar los flujos
en las distintas caras de los volimenes de control de una malla. También se muestran las
distintas estrategias que se utilizan para discretizar dominios complejos y como

implementar la discretizacion temporal en caso de flujos no estacionarios [6].

CONCEPTOS GENERALES

Objetivo del método de | Desarrollar una metodologia numérica para resolver la

volumenes finitos ecuacion general de transporte.

Mediante la idea de la discretizacion, la cual es reemplazar
una solucion analitica en derivadas parciales que

proporcione el valor de ¢ de forma continua en todos los

¢,Coémo realizarlo? _ » . _
puntos del espacio, por una solucién numérica aproximada

gue da el valor de ¢ en una serie de puntos definidos por

la malla del dominio.

Establece que los valores discretos de ¢ quedan descritos

) por un conjunto de ecuaciones algebraicas que relacionan
¢, Como propone la )
_ o el valor de la variable en un punto con el valor de los
discretizacion por método _ _ . ) _
. - puntos vecinos. La informacion se transmite mediante
de volimenes finitos? _ ) _ )
esquemas conservativos que evaluan los flujos a través de

superficies de control.

¢.Como se transforman las | Se hace mediante una discretizacion espacial. Esto se
ecuaciones diferenciales | consigue generando una malla que permite dividir el

en un conjunto de dominio de interés en una serie de celdas a las cuales se
ecuaciones algebraicas? | les asocia el valor de la variable discreta ¢.
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¢ Por qué Volumenes facilidad para ser implementado en cualquier tipo de

Por su generalidad, su simplicidad conceptual y su

finitos? mallado, ya sea estructurado o no estructurado, ya que es

un método de discretizacion conservativo.

PROPIEDADES DEL MVF

El método discretiza el dominio en un nimero finito de celdas (o volimenes de
control). Por lo tanto, el método se basa en valores discretos que estan promediados
en la celda, la variable numérica fundamental en toda aplicacion de CFD. A
diferencia de diferencias finitas o elementos finitos, la variable numérica fundamental
es el valor local de la funcion en los nodos de la malla.

Tras la generacion del mallado, el método de volimenes finitos divide el dominio
computacional en pequefios volimenes de control y el nodo se ubica en el centroide
del volumen. A continuacion se aplican leyes integrales de conservacion a cada
volumen local. EI MVF toma el espacio discretizado por un conjunto de pequefias
celdas, donde cada una de ellas esta asociada a un nodo de la malla.

El MVF tiene mas ventajas en las mallas arbitrarias pues un gran nimero de
opciones quedan abiertas para poder definir distintos volimenes de control en que
imponen las leyes de conservacion. Una enorme flexibilidad es que se puede
modificar la forma y localizacion de los voliumenes finitos asociados a los nodos, asi
como las leyes y la precision en la evaluacion de los flujos a través de las superficies
de control.

El MVF garantiza una discretizacion conservativa: en las ecuaciones discretizadas
es de suma importancia mantener la conservacion global de las variables basicas de
flujo: masa, momento y energia.

Ventaja Decisiva: Se pueden integrar los términos de las ecuaciones en el volumen

de control

CARACTERISTICAS Y TIPOS DE MALLADO

Es la parte mas importante en la preparacion de un modelo para simulacién por CFD. La

precision de los resultados finales esta condicionada por la calidad de la malla. Toda

malla empleada en el método de volumenes finitos discretiza el dominio fisico en un
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numero finito de celdas, siendo la celda la unidad fundamental del mallado. Cada celda

estd asociada a un centroide y también esta limitada por un nimero de superficies o caras
ancladas a una serie de nodos o vértices.

Figura 77. Terminologia empleada en el método de wlimenes finitos.

Malls o ettructirads Ml eriruc TUFEas

(6]

En la siguiente tabla se resume el objetivo de cada malla [6]:

Malla Estructurada
Fortalezas Debilidades
e Permite usar mayor nivel de control. La | ¢ Un gasto excesivo de tiempo al
malla puede ser designada de manera producir la malla en comparacion
precisa de acuerdo a los requerimientos con la malla no estructurada.
del usuario. e Algunas geometrias no permiten
e Las celdas hexaédricas son muy la topologia estructurada debido a
eficientes para llenar el espacio, soporta los altos angulos de distorsion y a
un alto factor de distorsién y extension la extension que las celdas
antes de afectar la solucion. requieren.
e La malla estd alineada al flujo lo cual
ayuda a que la solucién converja.

Malla No Estructurada

Fortalezas Debilidades
e Una generacion automética de la malla | ¢ Los elementos tetraédricos no se
permite un menor esfuerzo para el usuario giran o se juntan bien, lo cual va a
en la generacion de la misma. impactar de manera severa en la
exactitud de los resultados.
e Puede generar una malla valida para la| e Requiere de excelentes
mayoria de geometrias. superficies  CAD.  Pequefios

errores en la geometria conllevan
a grandes problemas del mallado.

e Los usuarios estan disponibles de obtener | « El software de post-
resultados de manera rapida para procesamiento requiere una gran
tamafos de malla relativamente grandes. potencia del computador para

147



generarlo.

Malla Hibrida

Fortalezas

Debilidades

Adaptacion a geometrias complejas.

Rapida compilacion de la malla.

La combinacion de hexaedros y tetraedros
permite acotar los sitios de interés del dominio.
Implementacién de tetraedros en regiones
cercanas a la pared permite aumentar la
eficiencia computacional.

Se crean celdas con mayor calidad cercanas
al sitio de interés.

Alto costo computacional al momento
de resolwer el flujo.

El software de post-procesamiento
requiere una gran potencia del
computador para generarlo.

Definir el tipo de mallado en el sitio
de interés (paredes, aguas abajo...)
requiere alta experticia.

Software el mallado debe ser de alta

calidad, e.g. privado.

DISCRETIZACION NUMERICA POR EL METODO DE VOLUMENES FINITOS
La forma general de la ley de la conservacion para una cantidad escalar U; con fuentes

volumétricas @, sobre un volumen finito que incorpora flujos por las caras del volumen:

2
I udn + h_]'ds= Qdn (161)

&2 &2

Recordando que la ecuacion general de transporte es:

2
gt PPAVH (Ve —IVp)-dA= S,dV (162)
14 14

Se puede ver que U = py, = pVg y que @ = 5, asi como que el volumen se representa
por @ en lugar de V y que el area denotada por 5 es A. Esta forma de expresar la
ecuacion de transporte es muy compacta e identifica de forma matemaética el sentido de
los términos involucrados: término temporal, término de flujo por las superficies de control
y el término fuente. Esta formulacion cumple el esquema conservativo, verificando el

siguiente volumen:
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Figura 78. Formulacion para un wolumen  Aplicando la ley de conservacion a cada sub-
de control. volumen se tiene:

d

(6]

B4. FLUJO TURBULENTO

DEFINICION DE LA TURBULENCIA

La turbulencia es un estado cadtico e irregular del movimiento de un fluido que se
establece a partir de la aparicién de irregularidades en las condiciones iniciales o de
contorno de la corriente a altos nimeros de Reynolds. Estas inestabilidades se amplifican
y se retroalimentan de forma ciclica, creando vortices (eddies) turbulentos que varian su
tamafio en funcién de la energia disipada. En sentido fisico estricto, la turbulencia se
manifiesta con la aparicion de regiones coherentes de vorticidad (Figura 79), aunque en
realidad su descripcibn es mucho mas intuitiva a partir de sus caracteristicas

fundamentales [6].

La turbulencia es un movimiento fluctuante y desordenado. Es un estado del flujo, en el
gue la velocidad y la presion oscilan instantaneamente a lo largo del tiempo. La
turbulencia es una caracteristica de los flujos, no de los fluidos. Su aparicion exige de la
existencia de un fluido en movimiento, en el que los fendmenos de conveccion (inerciales)
asociados a la velocidad sean varios Ordenes de magnitud superiores a los efectos
difusivos (disipativos) relacionados con la viscosidad del fluido. Esta relacion es el
conocido numero de Reynolds que establece la frontera (aproximada) entre las
condiciones de flujo laminar y flujo turbulento [6].
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Figura 79. Flujos de cortadura.

Capa limite turbutenta

ESCALAS DE LA TURBULENCIA

La turbulencia tiene un amplio espectro de escalas espaciales y temporales.
Tipicamente los vortices de mayor tamafo interaccionan con el flujo principal, extrayendo
energia de él. Fisicamente esto es posible gracias a que el propio flujo convectivo
deforma esos vortices mas grandes, confiriéndoles energia en el proceso. También se
sabe que existen escalas mas pequefias de las turbulencias que constituyen el punto final
del fendbmeno de disipacion de energia [6].

Cuando el numero de Reynolds es suficientemente grande, se producen ciertas
perturbaciones infinitesimales en un fluido las cuales crecen espontaneamente y se
amplifican modificando completamente el estado inicial del mismo. Estas perturbaciones
generan nuevas perturbaciones, que a su vez producen nuevas perturbaciones en un
proceso degenerativo que destruye la estructura original del flujo, hasta establecer un flujo
turbulento con multitud de escalas diferentes, a esto le conoce como cascada de energia,
concepto introducido por Richardson en 1922 [6]. Este proceso de ruptura se produce en
cascada, por lo que en un movimiento turbulento coexisten una gran variedad de escalas,
correspondientes a los distintos tamafios de los vortices, los cuales son arrastrados y
estirados por la accion de los gradientes del flujo promedio dominante y por su interaccion
con los demas vortices. Este proceso de divisién continla hasta que la escala de los
vortices es tan pequefia que su nimero de Reynolds no es lo suficientemente grande
como para que la inestabilidad persista. En estos vértices pequefios, la energia cinética
contenida se transforma en calor por disipacion viscosa como se muestra en la Figura 80.
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Figura 80. Escalas de turbulencia y proceso de cascada de energia (a) Esquema conceptual de
Richardson, (b) Idea intuitiva de Leonardo.

L3Calas Ge turbuien (Delinos en ol 3gus

(6]

Es légico hablar de la cascada de energia en términos de vortices que se rompen o
subdividen en otros mas pequefios, aunque realmente lo que ocurre es que la energia se
redistribuye como consecuencia de la distorsion en la forma de esos vortices. Para
numeros de Reynolds altos, la viscosidad no influye en la cascada de energia;
Gnicamente tiene importancia en las escalas mas pequefas. La cascada de energia se
divide en tres subdominios [6]:

o Macroescala (ruptura exterior)

Asociada a los vortices mas grandes, con velocidades, longitudes y tiempos
caracteristicos U,Ly T, donde normalmente a L se le denomina longitud de escala

integral. Si se define el nimero de Reynolds del flujo como Re; = % donde ! es una

longitud caracteristica y ¢ es la velocidad promedio del flujo, el nimero de Reynolds

UL

correspondiente a estas escalas resulta del orden del flujo principal: Re;~Re, = —.
VvV

Estos grandes torbellinos dependen de las condiciones de contorno y son claramente
anisotropicos (dependientes de la direccién).

o Subrango Inercial
Es la zona de escalas intermedias en las que se produce basicamente una progresiva
transferencia de energia hacia las escalas disipativas. Se definen unas escalas tipicas
de longitud, velocidad y tiempo comprendidas entre las macroescalas y las
microescalas. A mayores numeros de Reynolds las escalas disipativas son mas

pequefas, y a mayor numero de Reynolds esta escala intermedia es mas ancha.
o Microescala
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Principalmente se presenta la escala de Kolmogorov: las escalas disipativas

(longitud, velocidad y tiempo) en funcién de la disipacion de la energia [6]:

p3 M v 12
1/4
n= — H un = V& y T= —
£ £

(166)

Y en base a que ¢~U3/L, y que Re = u,n/v ¥ 1, se puede encontrar la relacién entre

las escalas de Kolmogorov y las escalas integrales o macroescalas:
n/L = Re™%4% u, /U = Re™%/% /T = Re™/2 (167)

Espectro de energia turbulento: En la Figura 81 se muestra la evolucion caracteristica de
la velocidad en un punto P por el que transcurre un flujo turbulento, y su velocidad
corresponde a la medida hecha atrds de un objeto en la regién de la estela turbulenta
cuando el flujo ya esta establecido como se muestra en la gréfica izquierda, en donde las
medidas son de idéntica duracion en el mismo sitio y con el mismo flujo incidente

desarrollado.
Figura 81. (a) Traza de la velocidad en flujo turbulento (b) Nivel de turbulencia instantanea.

~ =l
= —

MNivel de turbulemncls, (9]

(6]

Cuando se pasa al dominio de la frecuencia una velocidad instantdnea, como la mostrada
en la figura, es posible representar la distribucion de la energia turbulenta en funcion del

rango de longitud de onda (o tamafio de oscilacion) de las fluctuaciones, dénde el nimero
de onda, k, se puede relacionar con el tamafio caracteristico del vortice segun k~2mU/l 0

en el caso de un espectro temporal (que es lo habitual), k~2m/l. Puesto que el espectro
de energia turbulenta, E(k), es mas o menos la representacion matematica de la cascada
de energia, parece evidente que su distribucién frente a k pueda dividirse en las tres

mismas zonas en que se separa la cascada como lo muestra la Figura 82.
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La zona intermedia denominada de “Subrango inercial”, queda caracterizada por una
evoluciéon lineal (de pendiente —5/3) en escala logaritmica, segun la ley universal

conocida como ley de Kolmogorov:

2 5
Ek =as3k 3 (168)

En dénde @ es una constante, normalmente 1.5y ¢ es la tasa de disipacion viscosa, que

se estima en la microescala.

Figura 82. Espectro de energia turbulenta.

&) I-_.Cas':! da de energla
4 7 .)— >

Elx) = zeln -3

Generacién
de energla

) K=l
Vibrtices segin Ly u

(6]

APROXIMACION NUMERICA PARA EL CIERRE DE LA TURBULENCIA
En general se distinguen tres aproximaciones diferentes:

La simulacion | Se usa una malla extremadamente fina para resolver todas las
numérica directa | escalas de la turbulencia (desde las integrales hasta las
(DNS) disipativas). Esto hace que los requerimientos de almacenamiento
aumenten rapidamente con el nimero de Reynolds, por ende, la
integracion de la solucién en el tiempo debe ser hecha por un
método explicito, i.e. At, lo suficientemente pequefio de tal manera
gue una particula del fluido se mueve solo una fraccion de la malla
espaciada h, en cada paso:
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Courantnumber € = %?t <1

El tiempo total del intervalo simulado es generalmente proporcional
a la escala de tiempo de la turbulencia (7):

r==

u

Entonces se puede estimar que el nUmero de operaciones de
punto flotante requeridos para completar la simulacién es
proporcional al nimero de puntos de la malla y al nimero de
intervalos de tiempo (nimero de operaciones aumenta como Re?).

Mas informacion seccién 0 [6].

La simulacion de
vortices grandes
(LES)

Son mallas menos densas que permiten resolver solo los vortices
grandes que transportan entre el 50% y el 80% de toda la energia
cinética turbulenta total.

La Simulacién
RANS
(Ecuaciones de
Navier-Stokes

promediadas por

Aqui todas las escalas se modelizan mediante el uso de modelos
de turbulencia.

Reynolds)
Aqui las variables dependientes no son sélo funcion de las
coordenadas espaciales pero también del tiempo, i.e. v;=
vi(xyx0,x5,8), p =p(xpx2x3,8) Y ' =v'p" (x,x,x5,t).
URANS Los resultados de URANS se pueden descomponer en partes

(Ecuaciones de
Navier-Stokes
transitorias

promediadas)

promediadas del tiempo, v, una fluctuacién resuelta, v, y una

fluctuacion turbulenta modelada, v''. Para hacer simulaciones

transitorias y a la vez promediadas en el tiempo, se debe
considerar que el promediado del tiempo T, debe ser mucho menor

gue la escala de tiempo resuelta, i.e. las fluctuaciones turbulentas
modeladas, v'’, deben tener una menor escala de tiempo que las

resueltas, v'. Esto es llamado “escala de separacién”. La ecuacion

del momentum en URANS y en LES son las mismas, a diferencia
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gue se denota la viscosidad turbulenta en el caso del caso anterior
v, y en el tltimo como v,,.. En URANS gran parte de la turbulencia

es modelada en comparacion con LES, y por ende, la viscosidad
turbulenta, v,, is mucho mayor que la viscosidad SGS, v, [6].

La definicion comun de URANS es que la escala de la longitud de
la turbulencia no se determina por la malla, mientras que en LES
si. En URANS no se preocupa por la separacion de la escala, se
preocupa porque el modelo de la turbulencia y el esquema de
discretizaciéon no debe ser demasiado disipativo, i.e. no debe
anular las fluctuaciones resueltas, v’ [6].

DES (Simulacion
de turbulencia
independiente)

Es una mezcla de LES y URANS. EIl propésito es tratar la capa
limite con RANS vy capturar los vértices desprendidos exteriores
con LES. El modelo fue originalmente desarrollado para alas a
altos angulos de ataque. Existen modelos basados en una
ecuacion, dos ecuaciones, en donde se toma la escala de la
longitud de la turbulencia de las dos cantidades turbulentas: k3/2/¢

0 kY2 /w [6].

LES-RANS
hibrido

Es desafiante obtener predicciones precisas de flujos limitados a la
pared con LES. El mallado alrededor de la pared debe ser bastante
fino (al igual que usar Low-Re con RANS). El objetivo de RANS-
LES hibrido (y o DES) es eliminar los requerimientos de una
resolucion de malla alta cercana a la pared. En esta regién un
modelo de turbulencia RANS low-Re es usado. En la region lejana
a la pared, LES es usado. La idea es que el efecto de las
estructuras turbulentas cercanas a la pared deben ser modeladas
por el modelo de turbulencia RANS en vez de ser resueltas. El
tamafio de la malla en la region lejana de la pared es definida
principalmente por el requerimiento de resolver las escalas
mayores de la turbulencia en el flujo. Las ecuaciones del
momentum no estacionarias son resueltas a traves del dominio

computacional. La viscosidad turbulenta RANS es usada en la
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region URANS, y la viscosidad turbulenta SGS es usada en la
region LES. La principal diferencia entre la DES, es que ésta
pretende cubrir toda la capa limite adjunta con URANS, mientras
gue LES-RANS hibrida pretende cubrir solo la parte interna de la
capa limite con URANS [6].

SAS (Simulacién
adaptiva

escalada)

Cuando se trabaja con URANS o DES, las ecuaciones de
momentum son desencadenadas por inestabilidades para ser
transitorias en regiones en donde la malla es lo suficientemente
fina. Operar en URANS o0 en DES en modo RANS conlleva a que
valores altos de la viscosidad turbulenta amortigiien estas
inestabilidades. En algunos casos esta caracteristica no es
deseada porque si el flujo desea ser transitorio, es mal idea forzar
las ecuaciones para que permanezca estable. Una razon es que
pueda no haber una solucion estacionaria. Entonces las
ecuaciones no convergen. Otra razén es que si la solucién
numérica desea ser transitoria, las escalas mayores de la
turbulencia van a ser resueltas en vez de ser modeladas. Esto
conlleva a una prediccion méas precisa del flujo. Una manera de
mejorar la habilidad del modelo RANS de resolver largas escalas
del movimiento es usar el modelo de escalas adaptativas de
simulacion (SAS).

COSTO COMPUTACIONAL SIMULACION DNS

Como ejemplo considérese un flujo turbulento en un canal de altura H. El dominio
computacional debe ser lo suficientemente extenso para acomodar las escalas largas de

la turbulencia. En el flujo del canal, los vértices son alargados en la direccion paralela a
las paredes del canal, y su longitud A es establecido como 2H. También, la malla debe ser

lo suficientemente fina para resolver los vortices mas pequefios cuyos tamarios sean del
orden de la longitud de la escala de Kolmogorov, 7. Si se asume que al menos 4 puntos

de la malla en cada direccion son necesarios para resolver un vortice (ya que se necesita
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una resolucion adecuada de los términos derivativos), [34] estima que el nUmero total de

puntos de mallado para un espaciamiento uniforme, Ny; srme, €S:

3
3

A
Nypi &% 4— = BH
uniforme n 1

&=

€
— (169)

Por otro lado, en el flujo del canal, la disipacion promedio es de € % 2u3.U,,/H en donde
U,, es la velocidad promedio en la seccion transversal del canal, y U,,,/u+ & 20. Al sustituir

estos estimados en la ecuacion anterior, se tiene que:
urH/2
v

Nuniforme ¥ 110Rer 4, Rer = (170)
De acuerdo a [34], en la practica no tiene sentido usar una separacion entre puntos de la
malla de manera uniforme ya que hay regiones en donde € es pequefio y la longitud de
escala Kolmogorov es mucho mas grande de lo que es cerca de la superficie, en donde ¢
toma su valor maximo. Al usar redes alargadas para concentrar puntos en donde los
vortices mas pequefios residen, la experiencia muestra que el factor de 110 en la
ecuacion se puede reemplazar por 3. Asi, el numero actual de puntos de la malla tipicos

usados en un flujo de un canal para una simulacién directa (DNS) es:

9
‘VD.NS & 3R€T P (171)

De manera similar, el “timestep” en la parte computacional, At, debe ser del mismo orden
de la escala de tiempo de Kolmogorov, 7 = (r/€)*/2. Con base en los resultados tomados
por [34], el “timestep” debe ser de:

003 H
At " ——
ReTuT

172)

Para apreciar cuan limitado puede ser el uso de estas restricciones, considere los
resultados de flujo experimentales tomados por [34] para nUmeros de Reynolds de 12300,
30800, 61600 y 230000, en donde se tabula a continuacion los nimeros de puntos de la
malla y los “timesteps” necesarios para desarrollar la simulacion, asumiendo que el tiempo
requerido para alcanzar un estado estacionario estadistico sea de 100H/ U,,~5H /ur:
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Figura 83. Numeros de puntos del mallado y “timesteps” requeridos para el flujo del canal en DNS.

Rey Rer Nowns Timesteps
12.300 360 6.7x10% 32.000
30.800 800 4,0x107 47.000
61.600 1.450 1.5x108 63.000
230.000 4.650 2.1x10% 114.000
[25]

En conclusion se tiene que para nimero de Reynolds altos (los flujos industriales se
sitian normalmente entre 10% y 10%), las escalas de Kolmogorov son extremadamente

pequefias, resultando computacionalmente prohibitivo resolverlas directamente vy
haciendo imprescindible la utilizacion de modelos de turbulencia en las simulaciones [6].

APROXIMACION PARA LAS ECUACIONES RANS
Ecuaciones turbulentas abiertas

Con el fin de obtener un promediado de las ecuaciones gobernantes, la ecuacion de la
continuidad, del momentum y la energia son promediadas en el tiempo. Se introduce una

descomposicion promedio del tiempo ponderado de la densidad (promediado de Favre)
para u; y eg, Y una descomposicion promediada en el tiempo (promediado de Reynolds)

de py p, lo cual da las ecuaciones Favre promediadas de Navier-Stokes [38]:

dp O
—+—[pu,]=0
g g 1y, Il
a (puj) + a pUU; + psij + pu, " =1, = 0 (174)
J
g g ) "
5([’80)4‘5 pu]eo+u]p+uj p+puJ €o +Q_7_uifz] =0 (175)
J

La densidad promediada total de la energia e, esta dada por:

— U Uy

e, =e+

+k (176)

En donde la energia turbulenta, k, se define como:

I’ 11
_ Uil

k=— 177)
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Estas ecuaciones parciales diferenciales que contienen diferentes términos
correlacionados desconocidos. Para obtener una serie de ecuaciones definidas que
puedan ser resueltas, es necesario modelar estos términos correlacionados desconocidos
[38].

Para analizar las ecuaciones (103), (104) y (105) es conveniente reescribir los términos
desconocidos de la siguiente manera usando las relaciones de gas perfecto y la ley de
Fourier [38]:

‘I'Ji = "[.'Ji + ‘Tﬂ” (178)
T T T
11 + p 12 n__ C HT+‘ ) 12 11+pu.7 u; u; 9
W pTpu; e = Lypl, u; pu; i 2 (179)
u aT u oT u ar"
9= " rpy 8x,  FPPrdx; FProx; (180)
u,T, =T, ', Hur,” (181)

Las fluctuaciones en la viscosidad molecular, g no han sido consideradas. Insertando las

ecuaciones (108) — (111) en las ecuaciones (103) - (105) se tiene [38]:

8p 0

E + —BXi [pul] =0 (182)
2 3 "y, n 1"
a (pui) + Ax. P U; + pé‘ij + pu, W' —1,—1; =0 (183)

’ (r) (2)

g 9 ., L opwv) | p T
3¢ (P€o) +a_xj peo+p + Cppt) T+ uypu) " + ———— Py 7x,
3 +) "
(184)
u T’ .,
- Pﬁ axj — T, U Ty _uzTLJ” =0

7" g
(%) (7) (87

Los términos marcados con 1* —(8*) son desconocidos y tienen que ser modelados.
Los términos (1*) y 4* pueden ser modelados asumiendo que la viscosidad de vértices
(Eddy viscosity) para los esfuerzos de Reynolds, rf}“"b [38]:

2
3

TP = —puu) N 2p.Sh — - pkéy; (185)
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En donde la p, es la viscosidad turbulenta, la cual es estimada con un modelo de

turbulencia. El dltimo término es incluido con el fin de asegurar que el tensor de esfuerzos
seaigual a —2pk. Los términos 2* y 8* pueden ser ignorados si [38]:

T, » 1" (186)

El término 3* correspondiente al transporte turbulento del calor, puede ser modelado
usando una aproximacion del gradiente del flujo de calor turbulento:

rh — 1A K aT
qu_'ur = Cppuj T & _CPP_’I‘ta—JCj (187)

En donde Pr, es el numero de Prandtl turbulento, aproximado usualmente a 0,9. Los
términos 5* y 7* correspondientes al transporte turbulento y a la difusion molecular de
la energia turbulenta, pueden ser ignorados si la energia turbulenta es pequefia en
comparacion a la entalpia [38]. Esto es una aproximacion razonable para la mayoria de
los flujos por debajo del régimen hipersénico. Una mejor aproximacion puede ser dada por
la expresion del gradiente de la forma:

o) u pe Ok

5 -y, X - ﬂ+0—k Ar. (188)
< J

En donde ¢;, es una constante del modelo. Esta aproximacion no va a ser incluida en las
formulas derivadas a continuacién. En cambio los términos 5* y 7* van a establecerse
como cero en la ecuacion de la energia. El término 6* es una resolucion del promediado
de Favre. Esté relacionado con los efectos de la conduccion de calor asociados con las

fluctuaciones de la temperatura. Se puede despreciar si [38]:

T - T
ijz Bxf (189)

Esto es cierto para todos los flujos y ha sido asumido para las siguientes ecuaciones [38].
LEY DE LA PARED: MODELOS LRN

Un modelo de turbulencia que pueda ser integrado hacia la pared es denotado como

modelo de turbulencia LRN. Usualmente es lo mismo que incluir funciones de
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amortiguamiento para ciertos términos en las ecuaciones de la turbulencia. Las funciones
de amortiguamiento son introducidas para representar los efectos viscosos cercanos a la

pared para reproducir el correcto comportamiento asintético en el limite de la pared. En la
subcapa viscosa, unidades de y* < 5 cumplen la relacion u* = y*.

Un parametro importante en el modelo de turbulencia es el correcto modelamiento de la
rata de produccion/disipacion, P, /¢, el cual se describe como:
Fn
_(ay+Re,/R,) 1+ Re/Rg
(1+Re:/Ry) 5/18 + Re./Rp

P. kdu? o
—=a*— — w
. o ay /P

(190)

En donde f; es el valor de g* en la region logaritmica, £*=0.09. La aproximacion de
identidad es correcta solo en la subcapa inercial, en donde la ley del logaritmo es valida.
Las razones de produccion/disipacion son a priori computadas y comparadas para
formulacién HRN y LRN con datos DNS en la Figura 84 [3].

Figura 84. Razén de produccién/disipacion, formulacion k-w HRN y LRN. Flujo en un canal, datos

DNS a un Ret=395.
2
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[3]
La formulacién LRN es similar a los datos DNS: aumenta la produccién en la capa de
amortiguacion lo cual resulta en un pico mayor al 50% en k para el modelo-LRN en

comparacion con el modelo-HRN. Ligeramente dependiente del numero de Reynolds, los
datos DNS muestran un pico de la energia cinética turbulenta en alrededor de y* = 15,

cercano al punto maximo de larazén P,/< [3]
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B5. PARAMETROS ESTABLECIDOS EN OPENFOAM

CONDICIONES DE FRONTERA (OpenFOAM)

Un elemento en la frontera tiene al menos un acara ubicada en la frontera del “patch”, el
cual es denotado como la cara de la frontera (Figura 85).

Figura 85. Ejemplo de un elemento en la frontera.

-/

boundary
element

[19]

El promedio en una cara de frontera se escribe en términos del valor del elemento como:

hy = h¢ (191)
En donde b se refiere al centroide de la cara de la frontera y € al elemento del centroide.
Adoptando esta practica, el promedio de la interpolacion en la velocidad y la rata de flujo
masico en la frontera se convierte en:

Y = V¢ (192)
(n)
Vpbn = Vpcn (193)
v v
D’ =D, (194)
vi =vi —D¢ Vp," —Vp," =vc—DZ Vp" -Vp oo
caraenla frontera standard Rhie—Chow Rkie—Chow enla frontera
my, = PV, - Sy =pp V¢ — DT Vpbn — Vpcn -5,
(196)

=ppve—pDe b, —P; — Py DEVP. -5,
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CONDICION DE FRONTERAPARA LA ECUACION DE LA ENERGIA

Para una celda en la frontera como la mostrada en la Figura 86, la ecuacion de la
continuidad se escribe como:

petpc = o2 — b
TVC + mytme +  my+m, =0

f~nb C caraenla frontera

197)

Figura 86. Volumen de control en una frontera

boundary o
element

[19]

En donde la contribucion de la cara de la frontera es mostrada separada con mj
representando el flujo masico en la frontera y m; como su correccién. Ademas,

Interpolando en las caras de la frontera la velocidad, la rata de flujo masico y su

correccioén se expresan comao:

v =vt—D¢ Vp,” —Vp.” 108
carade la frontersa interpolacidnenla frontera ( )
n n n
my=p, V¢S —pDE Vp,o —Vp,o S, (199)
! * / / ”l*l; !
my =—pyDec by —Pc + ra Copby (200)
b

No hay diferencia en la implementacion de las condiciones de frontera en la pared y en los
planos simétricos como se presentd anteriormente. Sin embargo, en las condiciones de
frontera de la entrada y salida son dictadas por los valores del numero de Mach. Se

abordaran las condiciones para flujo subsoénico.
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Condiciones de frontera en la entrada

o Velocidad especffica (p;, =7; my =7; v, especifica)
En la entrada de la frontera el coeficiente multiplicador de la correccion de la presion
esta definido por:

mk
P _ b
b Cp..bg (201)

Para la implementacién en la ecuacion de la correccién de la presion, p, es expresado

en términos de los nodos internos y los coeficientes en estos nodos modificados
respectivamente. Para el caso del perfil constante, i.e. p;, = pc, €l coeficiente a. se

obtiene como:

V,.C C

_ A '2.b * *

a, = At + of mf,O + prf

fmabc T f~mb €
contribucidn de las carasinteriores

. (202)
my,
b e
b
contribucion de lascarasde la frontera

+

El valor de la presion p,, es de nuevo obtenido al extrapolar desde el interior.

Condiciones de frontera a la salida

o Presion especifica py = Pespecifica; My 7V =7
La correccion de la presién p, es establecida en cero mientras que la correccion de la
rata de flujo masica m, es computada como:

ms

my, = —piD¢ P, —Pe + p—f ConPy = P Depe (203)
b

Como la velocidad v, no es conocida, es usual asumir su direccion igual a la de la

velocidad aguas arriba, v}. La expresion del coeficiente a. en la ecuacion de la

correccioén de presion se puede escribir como:
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VeC, Cop

a? = — m;y0 + p; Dy
At Py
f~nb C f~nb €
contribucidn de las caras interiores (204)
+ PyDc

contribucionde lascarasde la frontera

Para la ecuacion de la energia con cero flujo, la condicién de frontera tipo Neumann

es aplicada.

CONDICIONES DE FRONTERA PARA LA ECUACION DE MOMENTUM

La forma semi-discretizada de la ecuacion de momentum se puede expresar como:

PV ¢ — PVg
At

Discretizacion del elemento

Ve + M Vg
F~nb(C)

discretizacidnde la cara

f~nb C f~nb C

dizeretizacidn de la cara discretizacidnde la cara

+ B

discretizacidn del elemento
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En donde el tipo de discretizacion de varios términos es explicitamente establecido. Los
términos que son evaluados en las caras del elemento deben ser modificados a lo largo
de la cara frontera de acuerdo con el tipo de condicion de frontera usado. Por lo tanto,
para los elementos frontera, los términos evaluados en las caras del elemento son
escritos como:

ms Vi = mgvy + MpVp

F~nb(C) F~interiornb(C) carade la frontera (206)

discretizacidnde la cara

'rf " Sf = ‘rf " Sf + ‘l’b " Sb
F~nb(C) F~interior nb(C) carade la frontera
discretizacidnde la cara (207)
= Tf - Sf + F‘b
f~interior nb(C) caraenla frontera
Py S = psS; + P»Sy
F~nb(C) f~interior nb(C) carade la frontera (208)

discretizacidn de la cara

En donde los sufijos b se refieren a los valores en la frontera. Como se establecio
previamente, el término de la presion debe ser discretizado siguiendo la discretizacion de

un elemento o de la cara. En cualquiera de los casos la forma expandida es la misma ya
que V¢ Vp ¢ es calculada como ;.. ¢ psS; , implicando que el valor en la frontera es

siempre requerido.

Condiciones de frontera en la Pared

Generalmente una condiciébn de no deslizamiento puede ser aplicada a una pared
estacionaria. La implementacién envuelve computacion y linealizacion de los esfuerzos
cortantes en la pared. Esto es diferente de la condicion de Dirichlet, aunque para una
malla cartesiana las dos condiciones puedan parecer idénticas.

Frontera en una pared de no deslizamiento p, =?; my = 0;w, =V,

Una condicién de frontera de no deslizamiento implica que la velocidad del fluido en la
pared, v,, es igual a la velocidad de la pared, v,,.;. Para una pared estacionaria, la
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velocidad en la frontera es cero. La velocidad conocida en la pared puede ser
equivocadamente vista como una condicion de frontera Dirichlet. Sin embargo este no es
el caso real, ya que lo que se necesita es tener un flujo en la frontera normal de cero,
mientras se tiene en cuenta el esfuerzo cortante. Esto no puede satisfacerse Unicamente
al establecer w, =v,,,n. La muestra que esto puede ser garantizado al asegurar un
esfuerzo cortante que sea tangencial a la pared ademas de una ecuacién de la velocidad
en la frontera igual a la velocidad de la pared.

Figura 87. Esquema de una condicion de frontera de no deslizamiento.

[19]

La fuerza ejercida por la pared, F,, en el fluido puede describirse como:

F, =F, +F (209)
En donde la F; es en la direccion tangencial a la pared y F, es en la direccion normal, la

cual se supone ser de cero. Entonces:

F, = Fy = TwauSp (210)
En donde el 7,,.,;; €s el esfuerzo cortante ejercido por la pared en el fluido definido como:
Twait = —#ﬂ (211)

W adl

En donde v; es el vector de velocidad en la direccion paralela a la pared y d, es la

distancia normal desde el centroide del elemento de la frontera a la pared, computada

comao:
S, ] .
n= 5_b =i+ n,j+nk (212)
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dgy - Sy,
dl:dCb.nzs—b (213)

Y n es el vector unitario normal. El vector de velocidad v; puede ser escrito como la
diferencia entre v y su componente normal como:
Uu— ungtuvn, twng n,
VW=v— v-nn= U— un,tuvn, twn; n, (214)
W= un, +uvn, +wnz; ng

De la ecuacion del esfuerzo cortante ejercido por la pared, 7,,,:;, S€ puede aproximar:

ve?

p. N —p Ve~V g _ u Ve~V — VTV, "IN
wall ™~ T Kb - T FDb
dy dy
U, —Up — U~ Uy Nyp+ Uy — Uy Nyt W, — Wy, Ny N
c b c b tx c b "ty c b 'tz & (215)
Ky
:_d_ Ve —Up — U~ Up Nyt Vg —Up Nyt W,— Wy, Ny Ny,
1
W =Wy — U= Uy Nyt Uy — Uy Nyt W, =Wy, Ny Ny
Del cual se puede obtener la fuerza en la frontera para un flujo laminar como:
Ug—Up — U= Uy Nyt Up— Up Nyt Wy — Wy Ny Ny
F — ﬂbsb ) 2 2 2
p=— i Vo= Up — Ug—Up Nyt Veg— Uy Nyt W, =Wy Ny Ny (216)
W, =Wy — U~ Uy Nyt Uy —Up Nyt W, — Wy, Nz Ny

Usando esta ecuacion que define la fuerza en la frontera, se pueden modificar los

coeficientes de los elementos de la frontera para la ecuaciéon del momentum en las
direcciones x,yVy z:

Componente u de la ecuacion

EySy
U U a2
Qe < Qe + 7 1—nz
contribucion de las caras interiores B L 217
contribucion de lascarasenla frontera ( )

kT3
0 ar=y
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Wi u
be < be

contribucionde las caras interiores
EpSy

+
dy

U, 1_1’1% + Ve — Uy, ’rly"rlx— We — Wy, Hgh, —pbsl‘f

contribucionde lascarasenla frontera

Componente v de la ecuacion

EpSp
dy

contribucidnde lascarasenla frontera

k2 r
e < Qe +

2
1 ny

contribucionde las caras interiores

v
0= ap=y
bZ — b2 (218)
contribucionde las carasinteriores
EySy /
+ 7 Ue — Uy NNy, + 1y, l—n_,f, — Wg— Wy, Nghy, —pbsg
1

contribucidnde lascarasenla frontera

Componente w de la ecuacion

; ; EpSy
ay « ay + 1= nz
1

contribucionde lascarasenla frontera

contribucion de las caras interiores

0 < afoy
by — by (219)

contribucionde las caras interiores

5
_I_ﬂb b

g Ur — Uy Tlxnz'l' Ve — Uy NyNy— Wy 1_“; —pb.ﬁ'{?
1

Y E

contribucidn de lascarasenla frontera

La presion de la frontera desconocida, p;, es extrapolada desde la solucion interior
usando cualquier expansion de la serie de Taylor truncada alrededor del punto € de tal
manera que esa presion se encuentra como:

Py =pc+Vp," -dg, (220)

O la rata de flujo masico expresado via la interpolacion de Rhie-Chow como:

n

my, = ppVy, Sy — P, DY Vpbn — Voo 8 (221)
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Ya que la rata de flujo masica y la velocidad en la frontera de la pared son cero, la

ecuacion superior se reduce a:

0=0-p,D% Vp," —Vp." -8, (222)
La cual puede ser modificada como:
DLVp,” -8, =Vp," S,
(223)

DLVp,” -8, =Vp. -S',

Expresando §';,, como la suma de dos vectores E,, t T, se tiene:

n

Vb, * E,+T, =Vp, S/, (224)

Como E,, esta en la direccion de Cy, se puede reescribir como:

De pp—pc = VPcn 8y, — Vpbn T, (225)

Del cual se obtiene la presion en la frontera como:

Vpcn ' S’b - Vpbn Tb

Py, =pPc+t D, (226)

Condiciones de frontera en la entrada

Se consideran tres tipos de condiciones de frontera a la entrada: (i) velocidad especffica;
(ii) presion estética especifica y direccion de la velocidad; (iii) presion total especifica y
direccién de la velocidad. Todos los tratamientos de las condiciones de frontera de la
presion seran tratados en la seccion de “condiciones de frontera en la correccion de la
presion”.

o Velocidad Especificada p, =?; m,, especificado; v, especificado .
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Figura 88. Esquema de la condicion de frontera con \elocidad especificada en la entrada.

vb =V specified

[19]
Los términos de la conveccion v, Yy la difusion F, =1,-S, enlacarade la

frontera son calculados usando los valores conocidos de la velocidad v, y la rata
de flujo masico m,. La presion en la frontera es extrapolada desde el centroide del
elemento de la frontera como:

Py =pc+Vp, "dey (227)

Los términos que envuelven la velocidad de la frontera son tratados explicitamente
al agregarles el término fuente y establecer el coeficiente a}_, a cero mientras se
agrega su valor al coeficiente af. Los coeficientes del elemento de la frontera son

modificados de acuerdo a:
ay < ag
bg < bg—ag=,vp (228)

v
0 —arzy

Condiciones de frontera en la salida
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Se consideran tres tipos de condiciones de frontera (i) presion estatica especificada, (ii)

rata de flujo especificada y (iii) flujo completamente desarrollado.

o Presion estéatica especificada py, = Pespecificada My’ Vi ?

Para la ecuacion del momento se asumen condiciones completamente desarrolladas a

una presion especificada en la salida (Figura 89) implicando un gradiente de velocidad

de cero a lo largo de la direccion de la superficie del vector a la salida. Esto es

equivalente a asumir que la velocidad a la salida va a ser igual a aquella del elemento

de la frontera. Asi esto es similar a un flujo de cero en la condicion de frontera.

Figura 89. Esquema de la condicién de frontera a la salida con presion estatica especificada.

S.‘J

[19]

Las modificaciones a los coeficientes estan dadas por:

Ay < ay + my
contribucidn de lascarasinteriores contribucidndelacaraenla frontera
v
0—apzy
v v ;

contribucidnde lascarasinteriores contribucidnde la caraenla frontera

(229)

Esto establece la contribucion de la velocidad a la salida en cero y usa el valor de la

frontera especifica de la presion en la computacion del gradiente de presion. Sin

embargo, para asegurar que el flujo sea cero en la direccion de la superficie del vector

de salida Unicamente, la velocidad es usualmente extrapolado a la salida usando el

flujo en la frontera, el cual es computado del elemento de flujo en la frontera como:

Vv, =Vv,.— Vv.re, e,
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Esto asegura que el gradiente a lo largo del vector de la superficie de la frontera sea
cero. Entonces usando una expansion de la serie de Taylor, la velocidad en la frontera
es computada como:

En donde Vv, es usado en vez del Vv.. Entonces una correccion adicional es ahora

agregada al término fuente y las modificaciones a los coeficientes se convierten en:

Ay < Qg + my
contribucidn de las carasinteriores contribucidndelacaraenla frontera
v
0 —apsy (232)
v v . —
be < be - —my, Wy dey, —ppSy

contribucion de las carasinteriores  contribuciénde la caraenla frontera

SOLVER SIMPLEFOAM COMPRESIBLE EN OPENFOAM

En esta seccion, el solver “simpleFoam” se extiende para manejar el flujo de fluidos
compresible a todas velocidades. Esto exige las siguientes modificaciones a simpleFoam:
() la adicién de la ecuacion de la energia para ser resuelta simultdneamente con las
ecuaciones de la continuidad y del momentum, (ii) el uso de una ecuacion de estado que
relacione la densidad, la temperatura y la presién, (i) y la introduccion de las
modificaciones necesarias a la ecuacion de la correccion de la presion y a un nUmero de

condiciones de frontera.

Las clases “upwind.H’ y “gaussConvectionScheme.H” son usadas para forzar una
discretizacion “upwind” en el término convectivo de la ecuacién de correccion de la
presion. La clase “bound.H” es usada para acotar las variables dentro de ciertas
limitaciones.

173



Figura 90. Archivos incluidos en el solver simpleFoamCompressible

#include "fvCFD.H"

#include "psiThermo.H"

#include "RASModel.H"

#include "upwind.H"

#include "gaussConvectionScheme.H"

#include "bound.H"

#include "simpleControl.H"

#include "totalPressureCompFvPatchScalarField.H"
#include "totalPressureCorrectorCompFvPatchScalarField.H"
#include "totalvelocityFvPatchVectorField.H"
#include "orthogonalSnGrad.H"

."r.l"l * &k * * k* * * * % % * * % * * * * * * % % * * % * * * k* * * * % % *

* * & ."r."r

int main({int argc, char *argvl[])

{

# include "setRootCase.H"

include "createTime.H"

# include "createMesh.H"
simpleControl simple (mesh) ;

W

# include "createFields.H"

[19]

El “createFields.H’ incluye la definicion del campo de la densidad y otras variables y
constantes relacionadas a la fisica de flujo compresible. La Figura 91 muestra la case

“psiTermo”, la cual provee acceso a las relaciones termo-fisicas que son parte de las
librerias en OpenFOAM, como la ley del gas ideal.
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Figura 91. Parte de la clase psiTermo

Info<< "Reading thermophysical properties\n" << endl;

autoPtr<psiThermo> thermo

(
psiThermo: : New (mesh)

I8

Info<< "Calculating field rho\n" << endl;

volScalarField rho
(
I0object
(
"rho",
runTime. timeName (),
mesh,
TI0object: :READ IF PRESENT,
I0object: : AUTQ WRITE
e
thermo->rho ()

volScalarFields p thermo->p () ;
volScalarFields h = thermo-=he();

thermo->correct();

volScalarField gammaGas
(
I0object
(
"gammaGas",
runTime. timeName (),
mesh,
I0object::NO_READ,
TI0object: :AUTO WRITE
e
thermo->Cp() / thermo-=Cvi{)

0%

volScalarField RGas
(
I0object

(
"EGas",

runTime. timeName (),
mesh,
I0object::NO_READ,
IDobiject: : AUTO WRITE

).
thermo->Cp() - thermo->Cw()

[19]
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Los campos de presion y entalpia son definidos en la clase “thermo” y se acceden como
referencia en el “createFields.H’. Esto se muestra a continuacion:

Figura 92. Definiendo el campo de la presioén y la entalpia en la clase "thermo".

volScalarFields p = thermo->p();
volScalarFieldae h = thermo-zhe();

const wvolScalarField: :GeometricBoundaryField& pbf=p.boundarvField():;
wordList pbt = pbf.types();
volScalarField pp
[
I0object
(
"pR",
runTime. timeName (),
mesh,
I0object: :NO_READ,
I0object: : AUTO_WRITE
).
mesh,
dimensionedScalar("zerco", p.dimensions(), 0.0},
pbt

[19]
En la definiciéon de la velocidad el flujo de masa ahora incluye la densidad (Figura 93).

Figura 93. Definicién del campo de velocidad vy el flujo de masa.

Info << "Reading field U\n" << endl;
volVectorField U
[
I0object
({
"u",
runTime.timeNamea (),
mesh,
I0object: :MUST REZD,
I0object: : AUTO_WRITE
1.
mesh
y:
surfaceScalarField mDot
(
I0ocbject
{
"mDot",
runTime.timeName () ,
mesh,
I0object: : READ_IF_PRESENT,
I0object: : AUTO_WRITE
)
linearInterpolate (rho*U) & mesh.Sf()

[19]
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En flujo compresible establecer limitaciones fisicas de algunas variables como la densidad
y la presiéon puede incentivar demoras, especialmente durante las primeras iteraciones.
Esto previene a las variables asumir valores no fisicos, e.g. densidades negativas. Por lo
tanto las limitaciones pueden ser establecidas como parte de la definicién del caso (Figura
94).

Figura 94. Establecer limitaciones inferiores y superiores para los campos de presion y densidad.

dimensionedScalar rhoMax (simple.dict () .lookup ("rhoMax"));
dimensionedScalar rhoMin(simple.dict () .lookup("rhoMin"));

dimensicnedScalar pMaxi(simple.dict().lookup("pMax"));
dimensionedScalar pMin(simple.dict().lookup("pMin")) ;

[19]

La ecuacion del momentum se define con una sintaxis modificada ligera que tiene en
cuenta la densidad y las relaciones de las propiedades termo-fisicas (Figura 95).

Figura 95. Sintaxis usada para resolver la ecuacién del momentum.

// Solve the Momentum eguation
fvVectorMatrix UEgn
(
fvm: :ddt (rho, U)
+ fvm::div(mDot, U)
- fvm::laplacian(thermo->mu, U)

):
UEgn.relax() ;

solve

(
UEBagn == -fvec::grad(p)
):

[19]

La primer instruccion define la discretizacion del volumen finito de la ecuacion del
momentum en una forma vectorial (las tres componentes de la velocidad son resueltas en
una manera segregada a pesar de la implementacion vectorial). El sistema es
implicitamente relajado y luego resuelto con un solver iterativo. Una vez la ecuaciéon del
momentum es resuelta, un nuevo resultado del campo de velocidad es obtenido. Este
campo de velocidad no satisface necesariamente la ecuacion de la continuidad. Para

hacer cumplir la conservacion de la masa, se requiere ahora incluir la ecuacion de la
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correccion de la presion (Ec. 171) para corregir la velocidad. Esto se muestra en la Figura
96.

Figura 96. Sintaxis usada para hacer incluir la ecuacién de la correccién de presion.

pp = scalar(0.0)*pp;
pp.correctBoundaryConditions() ;

surfaceScalarField phid
(
I0object
(
"phid",
runTime. timeNams (),
mesh,
I0Oobject: :NO_READ,
I0object: :NO_WRITE
1.
mDot*drhodp/ (rhofd)
)

fvMatrix<scalar> ppCompEgn

(
fvm: :ddt (thermo->psi().,.pp) +
fw::gaussConvectionScheme<scalar>

(
mesh,
phid,
tmp<surfaceInterpolationScheme<scalar> >

(
new upwind<scalar>(mesh,phid)
)
) .fvmDiv(phid, pp)
- fwvm::laplacian(pDiff, pp)
+ fwve::div{mDot) + £vec::ddt(rho)
)

[19]

El campo del flujo de masa, “mDot’, es evaluado usando la interpolacion Rhie-Chow

tomando en cuenta el campo de la densidad, evaluado basado en el modelo “thermo”
(Figura 97).
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Figura 97. Célculo del flujo mésico en las caras de la celda usando la interpolacion Rhie-Chow.

rho = thermo->rho();
Foam: : fv: :orthogonal SnGrad<scalar> faceGradient (mesh);

surfaceVectorField gradp avg_f = linearInterpolate(fvc::grad(p));
surfaceVectorField gradp_f = gradp_avg f - (gradp_avg f & ed)*ed +
(EaceGradient.snGrad(p) ) *ed;

surfaceVectorField U_avg previter f = linearInterpoclate(U.previter()):
surfaceVectorField U avg f = linearInterpolate(U);

surfaceScalarField rhofd = upwind<scalar> (mesh,mDot) .interpolate(rho) ;
surfaceScalarField rhof ("srho", fvc::interpolate(rho));
surfaceScalarField DUf ("srUA", fvc: :interpolate (DU, "interpolate( (1]

AU

volScalarField dt
[
ICobject
(
"dc",
runTime. timeName (),
mesh,
I0oobject: :NO_READ,
TI0object: :NO_WRITE
)
mesh ,
dimensionedScalar("dt" ,runTime.deltaT() .dimensions(),
runTime.deltaT () .value()),
zeroGradientFvPatchScalarField: : tvpeName
ik
surfaceScalarField dt_f = linearInterpclate(dt);
surfaceScalarField drhodp = linearInterpolate(thermo->psi());

scalar UURF = mesh.equationRelaxationFactor("U");

// Bhie-Chow interplation
mDot = rhof*(
(U avg f & mesh.Sf()) - ( (DUf*( gradp f - gradp avg f)
& mesh.S5L() )
};

+ (scalar(l) - UURF)* (mDot.prevIter() -
{ (rhof*U_avg prevIter_f) & mesh.SE() ) )

+ rhof* (DUf/dt_f) * (mDot .prevIiter() -
{ (rhof*U_avg prevIiter f) & mesh.S£() ) );

[19]

Vale la pena mencionar que la densidad es interpolada en las caras usando un esquema
“‘upwind” con el fin de asemejar el comportamiento hiperbdlico del flujo compresible. La
ecuacion de la correccion de la presion es completamente establecida y resuelta usando
la sintaxis mostrada a continuacion:
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Figura 98. Sintaxis para resolver la ecuacion de la presion corregida.

PpEgn.solve () ;

[19]

Después de resolver la ecuacion para la correccion de la presion, las variables que
dependen de esta son actualizadas. Para el campo del flujo masico, esto es realizado
usando la sintaxis mostrada a continuacion:

Figura 99. Sintaxis para actualizar el campo de flujo masico.

mDot += ppEgn.flux();
[19]

En donde de nuevo la funcién “flux()” actualiza los flujos usando directamente la matriz de
coeficientes y los valores de las celdas. Una version simplificada de la funcion “flux()” se
muestra a continuacion:

Figura 100. Version simplificada de la funcion "flux()" en donde la correccién del flujo "mDotPrime"
es computada.

for (label face=0; face<lowerAddr.size(); face++)

{
mDotPrime[face] =
upperCoeffs[face] *pp[upperiddr [face] ]
- lowerCoeffs[face] *pp[lowerAddr[face]];

}

return mDotPrime;
[19]

Como se muestra, la correccioén del flujo “mDotPrime” es basicamente evaluada al realizar
un loop sobre las caras usando los coeficientes superiores e inferiores de la matriz y

multiplicando estos coeficientes con los valores de la celda correspondiente.

Finalmente la velocidad, la densidad y la presién en los centroides de las celdas son
actualizados como se muestra en Figura 101 , en donde la variable “alphaP” es el factor
de relajacion explicito para las actualizaciones de la presién y la densidad, A7, necesario

para el solver estable SIMPLE.
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Figura 101. Actualizacién de los campos de welocidad y presién en los centroides de las celdas.

scalar alphaP = mesh.equationRelaxationFactor ("pp");

mDot += ppCompEgn. flux() ;

p += alphaP*pp;
p.correctBoundaryConditions () ;

rho += alphaP*pp*thermo->psi();

boundMinMax (p, pMin, pMax);
boundMinMax (rho, rhoMin, rhoMax);

U -= fvc::grad(pp) *DU;
U.correctBoundaryConditions();

[19]

Con el fin de obtener los efectos de la compresibilidad, la ecuacién de la energia es

introducida y la temperatura relacionada es calculada. En OpenFOAM la ecuacion de la

energia expresada en términos de la entalpia estatica especifica h = C,T es resuelta

como se muestra a continuacion:

Figura 102. Resolucién de la ecuacién de la energia.

fwvScalarMatrix hEgn

(

fvm:
fvm:
fvm:
fvm:

n + 1 +

fwe:

:ddt (rho, h)

:div (mDot, h)
:laplacian(turbulence->alphaEff (), h)
:SuSp(-fvc: :div(mDot),h)

:div (mDot/fwvc: :interpolate(rho) *fvc: : interpolate (p) )

- p*fvec::div(mDot/fve: :interpolate (rho))

hEgn.relax() ;
hEgn.solve();

h.correctBoundaryConditions() ;

thermo->correct () ;

gammaGas

= thermo->Cp()/ thermo-=Cv();

gammaGas . correctBoundaryConditions () ;

RGas =

thermo->Cp() - thermo->Cwv();

RGas.correctBoundaryConditions () ;

[19]

Una vez la ecuacion de la energia es resuelta, la nueva entalpia es usada para actualizar

la temperatura y las propiedades del gas, e.g. el calor especifico.
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TURBULENCIA EN SIMPLEFOAM

El solver “simpleFoamTurbulent” es una extension para la simulacion de flujos turbulentos
del solver simpleFoam descrito en la seccion 0. Como se describio anteriormente la
turblencia afeca los términos difusivos de las ecuaciones de transporte. Sus efectos son
incorporados en las ecuaciones a través de la viscosidad efectiva, la cual es la suma de la

viscosidad laminar y turbulenta.

Con el fin de incluir la turbulencia en el solver de OpenFOAM, la clase base virtual
“RASModel” es llamada y algunas modificaciones son incluidas. La primera es sustituir las
propiedades de transporte laminar con las turbulentas por medio del modelo de
turbulencia. Por lo tanto en el archivo “createFields.H”, el objeto de la turbulencia de tipo

RASModel es llamado como se muestra:

Figura 103. Definicion del modelo de turbulencia.

Info<< "Reading transportProperties\n" << endl;
singlePhaseTransportModel laminarTransport (U,mdotf) ;

autoPtr<incompressible: :RASModel> turbulence
{

incompressible: :RASModel: :New (U, mdotf , laminarTransport)
i) -

[19]
Para la definicibn del RASModel, es necesario activar la clase
“singlePhaseTransportModel” que define el modelo de transporte general para la
viscosidad laminar (desde el directorio se puede establecer como una constante o una
funcion de la temperatura como en el modelo Sutherland), la velocidad y el flujo mésico.
Estas cantidades son necesarias para definir las ecuaciones de transporte de las
cantidades turbulentas. En la Figura 103 se muestra que la definicion del objeto
“turbulence” es “autoPtr”. La segunda modificacion principal es la de la ecuacion del
momentum, en donde la difusion es ahora calculada usando el término “divDevReff(U)”,

como se ve a continuacion:
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Figura 104. Detalle de la ecuacion de Momentum
fvVectorMatrix UEan

fvm: :ddt (U)
+ fvm::div(mdotf, U)
+ fvm::SuSp(-fvec::div{(mdotf), U)
+ turbulence->divDevReff (U)

[19]
La dltima modificacion principal es en el archivo del solver principal, lo cual afecta lo
programado en el solver laminar (Figura 98 y Figura 99):
Figura 105. Modificacion principal en el archivo: soluciéon del modelo de turbulencia.

# include "UEgn.H"
# include "ppEcn.H"

turbulence->correct () ;

[19]
La inclusion de la declaraciéon “turbulence->correct()” activa cada vez que es llamada, la

solucién de las ecuaciones del modelo de turbulencia, permitiendo el célculo de la
viscosidad turbulenta, usada en la ecuaciéon del momentum (Figura 95).
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