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Resumen

Titulo: Analisis fluido dindmico y computacional de un modelo de un perfil aerodinamico

subsénico 1*

2**

Autor: Julio Cesar Rodriguez Morato y Yeferson Esneider Pinzon Rodriguez

Palabras Clave: Tunel de Viento, Dinamica de Fluidos Computacional, Aerodinamica,
Subsonico, Fluido Dinamico, Turbulencia, Volumen de Control, Coeficientes Sustentacion y

Arrastre, Capa Limite.

Descripcion:

Este proyecto de investigacion se propone comprender los fendmenosde flujo a velocidad subsdnica mediante el
uso CFD (Computational Fluid Dynamics) la simulacién numérica de flujo compresible que actla sobre dos perfiles
aerodinamicos (NACA 23012 y NACA 4412) por medio de un andlisis bidimensional, aplicando el modelo de
turbulencia de Spalart Alimaras y los conceptosde la mecénica de fluidos, como las ecuacionesde dominio de flujo
y ecuacionesde Navier — Stokes.

El estudio implica el disefio de un tanel de viento mediante software CAD, y se toma la geometria de la seccién
de pruebas como volumen de control para realizar un analisis bidimensional por medio del software ANSYS. Al
generar un discretizado espacial se puede determinar el comportamiento del flujo adaptando las condiciones de
frontera y de flujo, siguiendo asi un proceso de simulacién.

Con este proceso se busca la convergencia de resultadosalobtenerel desarrollo de la capa limite y los coef icientes
dearrastre, sustentaciény presion; que actianalrededor del perfilaprovechandola herramienta FLUENT con distintos
modelos discretizados. Obtenidos los resultados, se comparan con datos experimentales previamente realizados de
anteriores trabajos investigativos, con el que se determina errores minimos para demostrar la viabilidad de la
investigacion.

Se logra una buena convergencia en la comparacién de resultados sobre ambos perfiles, lo que concluye la
eficiencia de este proyecto al momento de realizar y de analizarflujo compresible, y que puede mejorarse aplicando
modelosdiscretizados ordenados, usando otrostipos de software especializados, y realizando estudios experimentales
con tlnel de viento.

* Proyecto de grado
2**Facultad de Ingenierias Fisico-Mecanicas. Escuela de Ingenieria Mecanica.
Director: Manuel de Jesis Martinez
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Abstract

Title: Dynamic and Computational Fluid Analysis of Model of Subsonic Aerodynamic Profile 3

Author: Julio Cesar Rodriguez Morato y Yeferson Esneider Pinzon Rodriguez***

Keywords: Wind Tunnel, Computational Fluid Dynamics, Aerodynamics, Subsonic, Dynamic

Fluid, Turbulence, Control Volume, Lift and Drag Coefficients, Boundary Layer.

Description:

This research project aims to understand the phenomena of flow at subsonic speed using CFD (Computational
Fluid Dynamics) the numericalsimulation of compressible flow acting ontwo aerodynamic profiles (NACA 23012y
NACA 4412) by means of a two-dimensional analysis, applying the Spalart Allmaras turbulence model and the
conceptsof fluid mechanics, such asflow domain equationsand Navier — Stokes equations.

The study involves designing a wind tunnel using CAD software and takes the geometry of the test section asa
control volume for two-dimensional analysis using ANSYS software. By generating a spatialdiscretization, you can
determine the behavior of the flow by adaptingthe border and flow conditions, thus following a simulation process.

This process seeks the convergence of results by obtaining the development of the boundary layer and the
coefficients of drag, lift, and pressure, acting around the profile taking advantage of the FLUENT tool with different
discretized models. Obtained the results, they are compared with experimental data previously carried out from
previous research work, with which minimum errors are determined to demonstrate the feasibility of the research.

Good convergence is achieved in comparingresults on both profiles, which concludesthe efficiency of this project
when performing and analyzing compressible flow, and which can be improved by applying ordered discretized
models, using other specialized software types, and conductingexperimentalwind tunnel studies.

3% Bachelorthesis
4™ Facultad de Ingenierias Fisico-Mecanicas. Escuela de Ingenieria Mecénica.
Director: Manuel de Jesis Martinez
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Introduccioén

Como continuo andlisis y estudio de problemas que se abarcan en la ingeniera se involucra
la mecénica de fluidos, su importancia fundamental es lograr entender la relacion de los fluidos en
el entorno con el que interactla; esto requiere observar su comportamiento ya sea que se
encuentren en movimiento o en reposo. Como todo analisis de problemas que se interpreta con las
leyes fisicas, la mecanica de fluidos no es la excepcion, y con el avance de la tecnologia, la
necesidad de expandir los conocimientos del comportamiento de los fluidos y la complejidad de
algunas situaciones especificas, se usan softwares especializados para su determinado analisis y
simulacion.

Se habla actualmente de la 4ta revolucion industrial, un auge del trabajo en forma
digitalizada e informatizada para poder monitorear todos los procesos y actividades. Esta industria
vincula los proyectos de fabricacion aditiva, una tecnologia de suma importancia y de alto
crecimiento hoy en dia, los procesos de big data para la interconexion de informacion y la
simulacion de procesos.

Hablando en términos de operacion que es el principal foco de la revolucion industrial,
trabajar con simulacion es extremadamente esencial para evitar que determinado problema que ha
sido identificado en un proyecto sea hallado al momento de construirlo o finalizarlo. Esto se
traduce en altos costos tanto de financiacion como morales, definiendo la inviabilidad de la
inversion y la mala confianza al momento de desarrollar lo planeado. Por ello, la aplicacion de la
simulacion en las etapas iniciales de planes de ingenieria es evitar diversos problemas y garantizar

la credibilidad de los productos.
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La simulacion en ingenieria asistida por computadora o Computer Aided Engineering
(CAE por sus siglas en inglés) es un conjunto de tecnologias de simulacion computacional que
permite analizar la mayor cantidad de opciones para resolver un problema a bajo riesgo y costo.

Entre estas tecnologias se encuentran la simulacién fluida, estructural, manufactura aditiva,
semiconductores y electromagnetismo. Para el desarrollo o aplicacion de alguna rama
computacional es necesario el uso de un software de ingenieria comercial o libre, que puede
abarcar varias secciones de desarrollo:

Decisiones preliminares: se define la naturaleza del proyecto los modelos de simulacion,
ecuaciones y técnicas necesarias a desarrollar.

Procesamiento: abarca el disefio de la geometria, la region de interés o dominio fisico
alrededor del cuerpo a estudiar, el desarrollo de la malla computacional sobre ese dominio fisico
y las condiciones de contorno y condiciones iniciales del fluido.

Solucionador: que lleva a cabo la resolucion del sistema de ecuaciones mediante las
técnicas numéricas.

Post - procesador: es la visualizacion de los resultados.

Todo esto implica la interpretacion y verificacion de los resultados por parte del ingeniero
ya que es quien valida la viabilidad de estos para la continuacién del proyecto.

La dindmica de fluidos computacional (CFD- Computacional Fluid Dynamics) es un
estudio numérico del comportamiento de un fluido (velocidad, presion, viscosidad, temperatura,
etc.) mediante un sistema computacional y complementado por investigaciones tedricas y
experimentales.

Por las caracteristicas de la simulacién y de las diferentes areas de la dinamica de fluidos,

el uso del CFD tienes ventajas a la hora de resolver sistemas de fluidos:
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Reduccion de tiempo en el andlisis y minimizacién de costos en nuevos disefios, analizar
con detalle condiciones de flujo en sistemas complejos que dificilmente que se pueden hacer
experimentalmente y el detalle ilimitado en el disefio de cada aspecto sobre el sistema que se
trabaje.

Este proyecto investigativo se basa en la aplicacion de los conocimientos aerodindmicos
tedricos y experimentales del comportamiento de un fluido que interactda con un cuerpo sélido,
en este caso la interaccion del flujo de aire sobre perfiles alares de denominacion NACA.

El fin del proyecto es lograr obtener datos de reiteradas simulaciones que se van a realizar,
para examinar el comportamiento del flujo que interacciona sobre el cuerpo solido de los perfiles
alares en diferentes angulos de ataques, validandolos con el minimo error de porcentaje basados
en investigaciones realizadas externamente.

Este proyecto provee la informacion necesaria y el estudio valido de varias pruebas
aerodinamicas por medio de simulaciones complementadas en el software ANSY'S, verificando la
veracidad de los resultados y las correcciones necesarias para la valorizacion de esta obra

ingenieril.
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1. Planteamiento del Problema

Para tener en cuenta los laboratorios de simulacion sobre tdnel de viento deben
tener herramientas que logre medir las variables (instantanea y promedio) como la velocidad,
turbulencia, presion, humedad relativa, temperatura del aire, entre otras, y la finalidad de los
ensayos es suministrar informacion sobre las particularidades del flujo en las proximidades del
cuerpo en consideracion. El auge de la aeronautica ha multiplicado extraordinariamente las
necesidades de ensayos en tinel aerodindmicos para reducir costos experimentales.

Cuando se ensayan modelos a escala, la validez de los resultados medidos requiere la
existencia de semejanza geométrica, cinematica y dinamica entre el flujo alrededor del modelo y
alrededor del obstéculo real, para estos tipos de modelo se distribuye a diferentes tineles de viento
dependiendo de la velocidad que soporta el modelo replicado. La simulacion dispone de todos los
tipos de tuneles de viento para atender los diferentes parametros constituyentes del disefio del

modelo como se ve en la figura 1.



ANALISIS FLUIDO DINAMICO Y COMPUTACIONAL | 18

Figura 1.

Variacion de la forma de la cAmara de ensayos de un tanel de viento en funcion del nimero de

Mach
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(M>5) P ~ > (M=5)

Nota. Tomado de: Tanel de viento. (s.f.). En Wikipedia. Recuperado el 25 de febrero de 2020

El laboratorio de Sistemas de Transporte y Aprovechamiento de Fluidos (laboratorio de
STAF) de la Escuela de Ingenieria Mecanica, cuenta con un tunel de viento abierto para bajas
velocidades, con el cual se busca realizar estudios experimentales utilizando la geometria del area
de pruebas. Con esto se busca abrir un espacio en la investigacion cientifica y ensefianza en el area

de aeronautica y complementarla con el area de la dinamica de fluidos computacional.
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2. Justificacion Del Problema

La necesidad de contribuir con la mision del desarrollo investigativo en campos de la
carrera de Ingenieria Mecanica es apoyar la ampliacion del nivel académico y tecnoldgico de la
universidad respecto a las demas universidades. Por otra parte, ayuda que los estudiantes estén
cada dia afianzandose a las practicas de expandir conocimientos de la dinamica de fluidos
computacional.

Por medio de este proyecto se abarcan los conceptos teoricos de la aerodindmica para asi
llevarlos a la practica, logrando que esta rama de estudio sea fundamental en el desarrollo de
nuevas tecnologias con la ayuda de modelos didacticos que configuren todo lo necesario para
entender el comportamiento del aire a ciertos criterios en el ambiente (presion, temperatura,
humedad, flujo volumétrico, fuerzas), y aplicarlo en algunos sectores como el aeronautico o el
automotriz.

Simulando el comportamiento del flujo del aire dentro de un tanel de viento a velocidad
subsonica, es posible determinar las propiedades aerodinamicas a las que se somete un objeto de
estudio. Este proyecto establece asi, la posibilidad a los estudiantes, profesores e investigadores
de hacer experimentos, llevando los datos alcanzados a la practica y comparar la aproximacion de

resultados.
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3. Objetivos

3.1 Objetivo General

Cumplir con la mision de la Escuela de Ingenieria Mecéanica de la Universidad Industrial
de Santander, que se enfoca hacia la expansion y transferencia de tecnologia para el desarrollo del
conocimiento académico, por medio del analisis fluido dinamico computacional del modelo de un

perfil aerodindmico subsénico.

3.2 Objetivos Especificos

e Disefiar un modelo virtual de un tanel de viento abierto tipo EIFFEL de seccion
trasversal cuadrada, con area de prueba de 300x300 mm.

e Seleccionar los perfiles de ala tipo NACA y someterlos al flujo que pasa a través de la
seccion de prueba del tanel virtual para determinar los coeficientes de sustentacion y arrastre.

e Determinar la distribucion del coeficiente de presion y el comportamiento de capa
limite sobre los perfiles seleccionados.

e Analizar y comparar los resultados aerodinamicos obtenidos en el analisis

computacional validando el error de los resultados.
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4. Delimitacion Del Problema

4.1 Alcances

El alcance del proyecto es determinar la capa limite y los coeficientes de sustentacion y
arrastre del flujo que pasa a través del perfil alar.

Este proyecto esta soportado por andlisis de modelos computacionales en 2D con
validaciones de datos obtenidos de estudios realizados en otras investigaciones.

El alcance maximo es demostrar la veracidad y confiabilidad de los resultados analizados,
logrados en un campo simulado con los parametros y caracteristicas del flujo que transcurre sobre

el cuerpo del perfil alar.

4.2 Limitaciones

Las limitaciones presentes en el desarrollo del proyecto son la falta de informacién vy
exactitud de este, mayores conocimientos acerca del rea aeronautica y aerodinamica.

El tiempo en el desarrollo de cada intervalo de los modelos simulados entre mas se
aproxime ser exacto los resultados conlleva mayor gasto de analisis computacional.

Por situaciones ajenas del proyecto se debid hacer modificaciones lo cual hace extender el
tiempo de concluir el presente proyecto.

Finalmente hacer validacién y comparacién de datos con resultados experimentales de

otras investigaciones.
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5. Metodologia

5.1 Disefio Virtual Tunel Tipo Eiffel Velocidad Subsénica

El tanel de viento tipo EIFFEL de velocidad subsonica se divide en varias partes

principales:

Cono de contraccion.
Cémara de ensayo.
Difusor.

Ventilador.

Se obtiene las medidas geométricas aproximadas de cada componente, para el desarrollo

virtual del tunel con el software CAD.

5.2 Seleccion de los perfiles NACA

Para determinar los perfiles a simular se toma como referencia “listado de aeronaves que

vuelan a velocidades del régimen subsonico” (Delgado Hernandez, Sabogal Aldana, & Tabares

Bocanegra, 2005, pag. 156) que muestra de forma grafica la recopilacién de datos estadisticos.

Segun la estadistica observada en las tablas los perfiles NACA mas usados en las aeronaves

son el NACA 23012y NACA 4412.
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5.3 Analisis Fluidodinamico Computacional

Una vez seleccionado los perfiles NACA, se estudia el comportamiento del flujo alrededor
de estos. Para realizar el estudio es necesario las coordenadas de los perfiles aerodinamicos que se
pueden obtener de la base de datos de internet en “airfoil tools” o “UIUC Airfoil Coordinates
Database” e importandolas a un programa de CAD o CAE para formar la geometria de cada uno.

Una vez generados los perfiles, se procede a usar el software ANSY S-Fluent para generar
el volumen de control, aplicar las condiciones de flujo y generar el discretizado con el que se
determinaran los resultados. Haciendo varias simulaciones se calcula coeficientes de sustentacion
y arrastre sobre el perfil a diferentes angulos de ataque.

Se registran los resultados de los perfiles NACA 23012 y NACA 4412 de cadauno de los
tipos de malla a trabajar analizando la presion y velocidad que determinara la separacion de flujo
y el comportamiento de la capa limite.

Finalmente se evalia y valida los resultados calculando el error porcentual de los
coeficientes dearrastre y sustentacion, que concluira el tipo de malla a utilizar para futuros estudios
computacionales y experimentales. El siguiente diagrama sintetiza la metodologia del analisis

computacional.
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Figura 2.

Metodologia del proyecto de investigacion

Metodologia Andlisis fluidedinamico
computacional de perfiles NACA.

Fase 1: disefo cad del tinel de viento.

Fase 2: Dnseno de perfiles NACA 23012 y 4412,

Fase 3: desarrollo del andlisis fluidodinamico,
control y condiciones de volumen de flujo.

Fase 4: céilculo de coeficientes de arrastre y
sustentacion, desarrollo capa limite sobre los
angulos de atagues,

Fase 5: Andlisis de resultados fluidodindmico
de los perfiles MNACA 23012 y 4412,

Fasze 6: Calculo y estudio de errores,
conclusiones y obhservaciones.

| 24



ANALISIS FLUIDO DINAMICO Y COMPUTACIONAL | 25

6. Marco Teodrico

6.1 Acondicionamiento de Tunel De Viento

Los taneles aerodinamicos, igualmente llamados tuéneles de aire (traduccion literal al
inglés como wind tunnel), son dispositivos cientifico-tecnoldgicos cuyo objetivo es generar
corriente fluida de cualidades comunes para la medida de las acciones del flujo sobre obstaculos
de muy variada naturaleza, aeronduticos o no, normalmente para el analisis de los fenémenos
fisicos en los que el aire en movimiento juega un papel absoluto, estudio de estelas, dispersion de
contaminantes, apantallamientos, y otros.

El prop6sito de realizar las pruebas en el tunel aerodinamico es obtener informacion de las
caracteristicas del flujo sobre la cercania del cuerpo en consideracion, el objeto del ensayo es capaz
de adaptarse al experimentar fendmenos aeroelasticos (la respuesta dinamica de las estructuras
ante fuerzas aerodindmicas), asi como proporcionar los datos necesarios sobre las vibraciones
inducidas por el flujo.

Cuando se ensayan modelos a escala, la validez de la obtencion de los resultados medidos
depende de la semejanza geométrica, semejanza cinematica y dinamica entre el flujo alrededor del
modelo y alrededor del obstaculo real, otorgando amplisimo ndmero de aplicaciones, aparte de
que el modelo de ensayo sea una réplica geométrica del cuerpo real, en la igualdad de ciertos
parametros adimensionales en ambos flujos, el real y el generado del tinel. De entre estos

parametros, lo mas relevantes son sin dudael nimero de Mach y el nimero de Reynolds.
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6.2 Tipos de Tuneles Aerodinamicos

En la actualidad hay diversas aplicaciones de los tluneles aerodinamicos, por sus
caracteristicas estan construidos para ciertos procedimientos especifico, acondicionando muchos
aspectos del disefio.

“Los tuneles pueden ser subsonicos, transonico, supersonicos o hipersénicos, variando
entre ellos la forma y el tamafio de la cAmara de ensayos segun su numero de mach (Figura 1)”
(Amaya Carias & Betancourt Mendoza, 2016, p.249)

Segun la geometria global del conducto o circuito seguido por el flujo, los tdneles
aerodinamicos pueden ser: de circuito cerrado, que poseen conducto de retorno; o circuito abierto,
gue no poseen circuito de retorno.

En relacion con la cdmara de pruebas en los tuneles, esta puede ser de succién abierta, es
decir, sin paredes laterales, o cerrada (con paredes laterales).

La realidad es que dentro de estos tres tipos basicos hay diversidad de tipos de disefio de
tuneles aerodindmicos. (Amaya Carias & Betancourt Mendoza, 2016)

En la figura 3 se muestra un tanel de circuito abierto donde el flujo de aire pasa a través
del conducto, normalmente organizado en la secuencia tradicional de seccion de entrada,
contraccion, camara deensayos, difusory ventilador. En la figura 4 se muestra un tanel de circuito
cerrado 0 con conducto de retorno con secciones de contraccion, camara de ensayos, difusor,

paletas, ventilador y conducto de retorno.
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Figura 3.

Tunel de viento de circuito abierto
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Nota. Tomado de: Hall, Nancy. (2015). Open Return Wind Tunnel. Recuperado de

https://www.grc.nasa.gov/iwww/k-12/airplane/tunoret.html

Figura 4.

Tunel de viento de circuito cerrado
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Nota. Tomado de Hall, Nancy. (2015). Closed Return Wind Tunnel. Recuperado de

https://www.grc.nasa.goviwww/k-12/airplane/tuncret.html
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6.3 Perfiles Aerodinamicos

Existen muchas definiciones que pueden precisar el concepto de perfil aerodinamico; a
continuacion, se presenta algunas, que pueden orientar de manera mas especifica el concepto:

“La seccion de un ala o alabe generada por un plano perpendicular a las generatrices se
denomina perfil. La forma y orientacién general dependera de la distancia a partir del plano de
simetria.”

“Un perfil es una curva envolvente de una familia de circunferencia de radio variable,
cuyos centros se encuentran colocados sobre un arco de curva denominado linea media o
esqueleto.”

“Se define como un contorno cerrado alargado en la direccion del flujo, que delimita un
dominio de espesor variable. Dicho contorno, presenta un borde de ataque generalmente
redondeado y un borde de fuga de espesor reducido.”

“Perfil aerodinamico es la seccion de una superficie sustentadora, de control o de
estabilidad, que se obtiene del corte de un plano perpendicular a la envergadura de la superficie.”

(Martinez Ferri, 2012, p.9)
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Figura 5.
Terminologia de un perfil aerodinamico.
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Nota. Tomado de: Sanchez, J. (2017). Disefio de una Balanza para Tunel de Viento Subsonico.

[Figura]. Recuperado de http://hdl.handle.net/10251/88163

6.4 Fuerzas sobre un Perfil

Las fuerzas de sustentacion y de arrastre son las componentes que se obtiene de la fuerza
resultante de la corriente de flujo que pasa a través del cuerpo, esta vez sobre el perfil. Ya en una
situacion real aparece otras fuerzas como el peso, debido a la gravedad, que se compensa con la
fuerza de sustentacion y la fuerza de arrastre o de empuje que debe ser superior a la fuerza de
resistencia para poder estar en movimiento en pleno vuelo.

En el estudio solo se necesita las fuerzas de sustentacion y de arrastre, las cuales se evalGan

experimentalmente en el tinel de viento, como se muestra en la imagen.
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Figura 6.
Fuerzas de arrastre y sustentacion actuantes sobre un perfil.

Velocidad del Fuerza de sustentacion
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intrados

Nota. Tomado de: Sanchez, J. (2017). Disefio de una Balanza para Tunel de Viento Subsonico.

[Figura]. Recuperado de http://hdl.handle.net/10251/88163

Lafuerza desustentacion se desarrolla cuandoel flujo de corriente por el aire pasa de abajo
hacia arriba, cuya direccion es perpendicular al flujo incidente. Se representa con la letra L por su
traduccion al inglés Lift.

La fuerza de sustentacion es afectada por varios factores.

La forma del perfil del ala. Entre mayor curvatura del perfil, hasta cierto limite es mayor
la diferencia de velocidades entre la parte superior e inferior del perfil.

La superficie alar. Cuanta mayor superficie alar que se tenga sobre el perfil mayor es la
fuerza de sustentacion sobre la superficie. En el disefio se debe tener balance sobre la resistencia
con el peso si hay un aumento de envergadura de la superficie se aumenta estas fuerzas.

Velocidad de flujo relativo. A mayor aumento de velocidad del flujo se afecta
cuadraticamente la fuerza de sustentacion.

Angulo de ataque: si se aumente el angulo de ataque se aumenta la curvatura de perfil lo
cual ha mayor diferencia de velocidad y de presion entre el extradosy el intrad6s.

La ecuacion que lo representa es de la forma.
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L= f(p cosO — 1, sinf) dA (6.1)
a

La fuerza de arrastre es la que actla de forma paralela al fujo incidente que pasa sobre el
perfil provocando resistencia al avance. Se representa con la letra D en traduccién en inglés como
Drag.

La fuerza de arrastre se engloba estos tipos de resistencia.

Resistencia parasita. Se muestra por la viscosidad del flujo

Resistencia debida a la presion. Se muestra en las puntas de las alas que son los torbellinos
que se genera al enfrentar la corriente de flujo.

La ecuacion que lo representa es de la forma.

D = f(p sin@ + 1, cos@) dA (6.2)
A

Conceptualmente las fuerzas de arrastre y sustentacion pueden calcularse directamente a
partir los esfuerzos viscosos y la presion.

e D:fuerza dearrastre

e L:fuerzade sustentacion

e  p:presion

e 1, esfuerzo decorte

En la préctica, para efectos de caracterizar los perfiles, se definen coeficientes

adimensionales de sustentacion y arrastre.
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6.5 Coeficientes de Sustentacion y Arrastre.

Las fuerzas desarrolladas en un cuerpo que se somete al flujo de un fluido se determinan,
en la mayoria de los casos experimentalmente mediante pruebas de tanel de viento. Para ampliar
la utilidad de los resultados, se realiza un analisis dimensional. En perfiles aerodinamicos las
fuerzas tienden a variar directamente con la densidad del fluido, el &rea del ala 'y el cuadrado de la

velocidad. (Oyarzan Suarez, 2005). Considerando lo anterior, el coeficiente de sustentacion se

define como.
C, = 1; (6.3)
/2 PAUS,
y el coeficiente de arrastre como
Cp = 1L (6.4)
/2 PAUE,

Es practica comun en alas de longitud finita b y cuerdac, definir el &rea A como el producto
c - b, donde el cociente b/c se denomina razdn de aspecto.

Bajo el concepto de relacion de aspecto infinita, las ecuaciones (6.3) y (6.4) pueden
simplificarse, donde la longitud del ala b es lo suficientemente grande, por lo que la prueba puede
considerarse teGricamente como bidimensional, es decir, b >> c¢. Estos extremos son
insignificantes. (Oyarz(n Suarez, 2005, p.14). Considerando lo mencionado en el parrafo anterior,

La resistencia de arrastre y el coeficiente de sustentacion son:

L

C, =~ —
b1 cAuy

(6.5)
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D

Cp=
? 1, cAuz,

(6.6)

El comportamiento de estas caracteristicas aerodindmicas se puede visualizar mejor
comparando el coeficiente dearrastre o de sustentacion con relacion al angulo deataque. El &ngulo
de ataque es el angulo entre la velocidad relativa al perfil y la cuerda. (Oyarzin Suarez, 2005,
p.14). La figura 7 muestra la correlacion entre los coeficientes de arrastre y sustentacion de un

perfil de seccion NACA y el angulo de ataque para varios numeros de Reynolds.

Figura 7.

Curvas tipicas CLy Cp versus a de una seccion NACA
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Por otra parte, en la figura 8 se tiene una grafica de €, versus C, conocida como gréafica

polar.
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Figura 8.

Gréfica Polar para diferentes nimeros de Reynolds de una seccion NACA.
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6.6 Coeficiente de presion Cp

En el analisis aerodinamico es importante determinar el coeficiente de presion (C,,). Este

pardmetro se define como la diferencia entre la presion estatica local y la presion estatica de la
corriente libre que transcurre sobre el perfil sujeta por la dimensién de la presion dinamica de la
corriente libre, dicho lo anterior el coeficiente de presion Cp se define como:

_P-p,

P 6.7

1
7PV%,
Donde Pwoes la presion termodinamica de la corriente libre [Pa], p., €S la masa especifica

de la corriente libre [kg / m3] y P es la presion termodinamica promedio

[Pal].
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Si se analiza la ecuacion (6.7) se observa que par aun flujo incompresible el coeficiente de
presion Cp en el punto de estancamiento es igual a 1 ya que este ese punto la presion de la corriente
libre es igual a la presion de estancamiento. Definiendo asi el punto maximo del coeficiente de
presion, Cp. Continuando con el anélisis se encuentra también que en regiones donde P < P y
con eso u >V, el Cp tendra valores negativos. A partir de la distribucion del coeficiente de
presion en el extrofoil y el sofito de la superficie en la sustentacion se relaciona el coeficiente de

elevacion con el coeficiente de presion:

BF BA
BA BF

Dondeel c,,; es el coeficiente depresion enel intradosy el ¢, es el coeficiente de presion

en el extrados.
6.7 Capa limite

En el estudio de la aerodindmica se encuentra la capa limite donde existen dos tipos de
capa limite, la capa limite laminar y la capa limite turbulento. EI segundo limite es un poco mas
grueso que el primero lo cual hay movimiento en cualquier direccién del fluido y se disipa mayor

energia y en consecuencia la fuerza de friccién es mayor.
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Figura 9.

Desarrollo de Capa Limite viscosa sobre placa plana
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Nota. Tomado de: Cengel, Y.; Cimbala, J. (2006). Mecénica de Fluidos Fundamentos y

aplicaciones (Vol. 1). Recuperado de McGraw-Hill Interamericana

La dependencia del que la capa limite de un avion sea laminar o turbulenta es proporcional
al tamafio del avion. Segun esto se los aviones convencionales siempre tienden a tener una capa
limite turbulenta, son los muy pocos que tienen una capa laminar son los aviones aeromodelismo
que son los suficientes pequefios. Se ha demostrado que la capa turbulenta tiene ventajas sobre el
laminar

El flujo laminar pierde velocidad a lo largo de la capa limite, provocando que se detenga o
haya retroceso en el flujo y se pierda el flujo en la superficie. Este efecto es perjudicial para los
aviones por que la sustentacion depende del que el flujo siga la forma de la superficie del perfil
alar del avion, si se desgastala capa limite en el flujo del perfil laminar provoca que el avion pierda
altura por falta de sustentacién en el perfil alar.

La capa limite es la variacion de velocidades que se deprende en las lineas del corriente del
flujo y el perfil alar por el que se desplaza. Cuando se presenta la capa limite se forma otro

fendmeno como la viscosidad, una propiedad inherente del cualquier fluido. La variacion de



ANALISIS FLUIDO DINAMICO Y COMPUTACIONAL | 37

velocidades en el principio de Bernoulli es proporcional a la variacion de presiones en el fluido,
que dan los efectos de las fuerzas de sustentacion y de arrastre.

En aeronautica aplicada a la aviacion comercial, se suele optar por perfiles alares que
generan una capa limite turbulenta, ya que ésta permanece adherida al perfil a mayores angulos de
ataque que la capa limite laminar, evitando asi que el perfil entre en pérdida, es decir, deje de
generar sustentacion aerodinamica de manera brusca por el desprendimiento de la capa limite.

El espesor de la capa limite en la zona del borde de ataque o de llegada es pequefio, pero
aumenta a lo largo de la superficie. Todas estas caracteristicas varian en funcion de la forma del

objeto.

6.9 Ecuaciones de Dominio de Flujo

Las ecuaciones de dominio definen el flujo de un fluido, son basicamente tres ecuaciones:
conservacion demasa, conservacion de momentum, conservacion deenergia. Con las dos primeras
ecuaciones se puede simular numéricamente el flujo de un fluido, ya la Gltima ecuacién es
considerada solamente cuando se analizan problemas de transferencia de calor.

En CFD se utiliza la forma discreta de estas ecuaciones que es basicamente la aproximacion
numérica de la forma diferencial o integral de cada una de estas ecuaciones.

La forma diferencial de estas ecuaciones es definida considerando un volumen de control
infinitesimal y se asume que las propiedades de flujo (presion, densidad, temperatura,
componentes de la velocidad) varian en funcién de tiempo y el espacio, por esta razon es posible
calcular la variacion de las propiedades en cada una de las caras de un volumen de control

infinitesimal.
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6.10 Conservacion de Masa

La conservacion de masa establece que no se puede crear ni destruir masa, por lo tanto, el
incremento de masa en un volumen de control es igual a la tasa neta de flujo de masa de entrada

dentro del volumen de control.

Tasa de incremento de masa Flujo de masa entrante — Flujo de
en un volumen de control masa saliente

Realizando el balance de masa sobre un volumen de control infinitesimal se obtiene la
ecuacion de conservacion de masa para un fluido incompresible y expresada de una manera mas

compacta se aplica el operador de divergencia.

o w_y 6.9
ax 9y (6.9)
vV-V=0 (6.10)

6.11 Conservacion de Momentum

Representa la segunda ley de newton, que establece que la tasa de variacion de momento
sobre un sistema, en este caso sobre un volumen de control infinitesimal, es igual a la suma de

fuerzas sobre el sistema.

Tasa de variacion de Suma de fuerzas sobre el
momento sobre un sistema = sistema

Se debe mencionar que las fuerzas son divididas en 2 tipos: las fuerzas superficiales, como
las fuerzas de presion (P) y las fuerzas viscosas (o), expresadas como la fuerza de unidad de area

sobre la superficie de frontera del sistema.
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Y las fuerzas de cuerpo expresadas como la fuerza por unidad de masa, que pueden ser la
fuerza de gravedad centrifuga, fuerza de coriolis y fuerza electromagnética.
Aplicando la definicion de conservacién de momentum sobre un volumen de control

infinitesimal resultan las ecuaciones correspondientes a las direcciones X, Y.

du du v 10p

a'l‘ llaﬁ'v@——l—)a (611)

av av av 1dp
—tu —t+tv—=——— (6.12)

6.12 Numero de Mach

El nimero de mach (M) es un numero adimensional que se define como la razén entre la

velocidad de un objeto (V) y la velocidad del sonido en el medio que se desplaza dicho objeto

(W)

M = v (6.13)

S
La velocidad del sonido es la velocidad con la que se propaga una onda de presion a traves
deun fluido. La compresibilidad agrega una nueva posibilidad que queda caracterizada por el valor

del nimero de mach. La figura 18 muestra la variacion de presion respecto del numero de mach,

tanto para flujo compresible como flujo incompresible.
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Figura 10.

Variacion de la presion respecto al nimero de Mach.

20 -
1.20
18 Solucién
115 Compresible
16 110
e
g
1.05 . . "
14 0.30 0.35 0.40 0.45
12 | \ Solucién
Incompresible
1.0
0.0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 09 1.0
M
Nota Tomado de: anonimo. (s.f.) [Figura] Recuperado de

https:/iwww.ucursos.cl/ingenieria/2007/2/ME33A/1/material_docente/bajar?id_material=138199

Para valores menores a 0,3 la solucién compresible es idéntica a la incompresible, y para
un valor de M= 0,4 la diferencia entre ambas soluciones es de un 4%, por tanto, se concluye que
el flujo de un fluido es incompresible cuando M < 0,3. Lo anterior, permite la siguiente

clasificacion:
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Figura 11.

Clasificacion de flujo de acuerdo con el nimero de Mach.

Mach regime

Mach number range

Characteristics

Incompressible

0<M< =10.3

Subsonic

Compressible =03<M< =
Subsonic

Transonic =08<M<=
Supersonic =16 <M< =
Hypersonic M> = 5.0

0.8

1.6

5.0

Classical low speed
aerodynamics

Compressibility effects,
no shocks

Normal shocks, shock/
boundary layer
interactions, etc.

Oblique shocks, expansion
waves, linear characteristics

Bow shocks, thin shock
layers, high temperature
effects, shock/shock
interactions, low density
flows, etc.

Nota. Tomado de: Bertin, J. (Ed.). (2014).

Recuperado de Pearson Education

6.13 Fluido Incompresible

Aerodynamics for Engineers, International Edition.

En un fluido incompresible con densidad constante en donde se sabe que el nimero de

mach es menor a 0,3 y en donde se registra pequefias variaciones de temperatura insignificantes,

las ecuaciones de dominio suficientes para resolver el flujo son las ecuaciones de continuidad y

ecuaciéon de Navier Stokes

u u du P %u . d%u
Momentum-x p (5 +ults ya—) =-Lipg.tn (—M2 + —0y2) (6.14)

] F] a aP 8% 8%
Momentum-y p (a—': + ui + yi) =-5, P9, tH (—x’; + —ay’z’) (6.15)

Se puede observar que el nimero de ecuaciones son 3 (P,u,v) y el numero de incognitas

son 3, a pesar de esto el sistema no puede ser resuelto debido a la faltade un término temporal de
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presion para resolverlo en funcion del tiempo. Los métodos para resolver este inconveniente son
los siguientes:

El primero, utilizando las aproximaciones de la funcion vorticidad corriente; el segundo
método, es la aproximacion acoplada, y el tercer métodoy el mas popular comercialmente entres
los softwares de CFD, es la correccion de presion el cual presenta una gran variedad de algoritmos
de solucion (MAC, SIMPLE, SIMPLER, SIMPLEC, Projection Method, PISO)

Basicamente estos métodos consisten en asumir una distribucion provisional de presion
para resolver las velocidades del fluido utilizando las ecuaciones de conservacion de momento,
luego este campo de velocidad se verifica si cumple la ecuacion de continuidad. Caso no cumpla,
la distribucion de presiones corregida iterativamente hasta que el campo de velocidad cumpla la

ecuacion de continuidad y no genere fuentes de masa.

6.14 Ecuaciones de Navier Stokes Promediadas de Reynolds (RANS)

Para minimizar esfuerzos computacionales se utiliza las ecuaciones de Navier Stokes

promediadas de Reynolds, conocidas como RANS, para el caso bidimensional de un fluido

incompresible. Las ecuaciones son la siguientes:

Momentum-x

Jdu Jdu Jdu ap _ duu') a(u'v)

- —_— — = —— 4+ nV2u- :
p(at+u6x+yay) ax+” v p( dx * dy (6.16)

Momentum-y

(av+ 6v+ av)_ 61_)+ V2 a(v’u’)_l_a(v’v’) 617
P\at " "“ox yay_ yuup dx dy (6.17)
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Estas ecuaciones son similares a las ecuaciones de Navier Stokes ya conocidas, excepto
por los términos de tensiones de Reynolds.

Para eliminar este inconveniente se utiliza la hipétesis de Boussinesq en donde se define la

viscosidad turbulenta u,.

;= (2 2 2, 0 6.18
PI, =t dx; dx;) 3 ax;) Y (6.18)

La variable ; ; es conocida como funcion delta de Kronecker y la cantidad k es la energia

cinética turbulenta y para flujo bidimensional se expresa mediante

1
k= E(u’u’ +v'v') (6.19)

De estas expresiones se obtienen las ecuaciones RANS para flujo bidimensional
Momentum-x

<0u+ 6u+ au)
P ot " ax " Vay

(6.20)
_0p [ q [ (017 au)] 20k
=-3:723 (u+ut)a +—(e+p,) ay/|l " 39x
Momentum-y
(617 v N 017>
P\t T ax oy
(6.21)

op

:_£+2_[(ﬂ+”t)aq+_[(ﬂ+ut)<0u av>] 20k

ax/l 3ay

6.15 Turbulencia

En el régimen de flujo laminar el movimiento de fluido es ordenado y se mueve en laminas

paralelas sin entremezclarse. En el caso de un régimen turbulento, estas ldminas se mezclan
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intensamente mostrando un comportamiento cadtico, debido al incremento de momento y al
intercambio de energia entre las moléculas del fluido.

En un flujo de régimen turbulento se observan estructuras de remolinos de escala grande y
pequefa. Estas estructuras de remolinos son conocidas especificamente como Eddy eninglés, y es

un término muy conocido cuando se habla de turbulencia.

Figura 12.

Dominio de flujo.

Comportamiento caotico

Laminar

Transicion Turbulento

Nota. Tomado de: Guarniz, G. (2017) Introduccion a la Dindmica de Fluido Computacional-CFD
(Parte 1) Recuperado de
https://www.youtube.com/watch?v=PE_E7ivIn5Y &list=LLfz90b1zKmdwY ueJZOgbtvw&inde

X=8&t=1163s
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6.16 Numero de Reynolds Critico

Para definir si un flujo es turbulento o no, se identificaun nimero de Reynolds critico, el
cual es siempre alto y que depende del fendmeno que se esta analizando. En el caso del flujo sobre
una placa plana, un cilindro circular o un perfil aerodindmico el nimero de Reynolds critico es

analizado como flujo externo y expresado como

p*xVxL
Re = —M (6.22)
VL
Re = > (6.23)

Donde V es la velocidad de flujo, L es la longitud caracteristica del cuerpo, lo que
equivaldria a la cuerda del perfil aerodindmico, p es la densidad del fluido, u la viscosidad
dindmica y v la viscosidad cinematica.

Se ha demostrado que el nimero de Reynolds 500000 es el nimero de transicién en el flujo
de la capa limite donde la longitud caracteristica es la distancia del borde de ataque, de manera
que, para Re menores de 500000, el flujo serd laminar, y en el caso de Re mayores de 500000, sera

turbulento. (Pefia Molla, 2012)
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Figura 13.

Efectos de la Aero-dinamizacion a diferentes Reynolds.

cuerpo plano
altura =d

diametro del

cilindro =d

wﬂ
espesor del
v cuerpo suave = d
) i

Re = 10¢ punto de separacion

F o’ = didmetro del 1
- —— cilindro = —d

10
Re = 10 (d) punto de separacion
-

=Py =,
— e

(e)

Nota. Tomado de: Theodore, T. (Ed.). (1975). [Figure] Introductionto the Aerodynamics of Flight.

Recuperado de

http:/Awww.spilve.lv/library/aerodynamics/Introd uction%20t0%20the%20Aerod ynamics%200f
%20Flight.pdf

6.17 Modelo De Turbulencia Spalart Allmaras

El modelo de turbulencia Spalart — Allmaras es un modelo elemental de una ecuacién que
dasolucion a la viscosidad cinematica turbulenta. Si bien, el modelo es disefiado especificamente

para aplicaciones aeroespaciales, también muestra buenos resultados en aplicaciones de turbo
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maquinaria, flujos limitados en la pared y capas limite sometidas a gradientes de presion adversos.
(Marturet Perez, 2012)

En su estructura original, el modelo SA es en efecto un modelo para bajos nimeros de
Reynolds, que requiere que la capa limite afectada por la viscosidad del flujo de fluido se resuelva
de manera correcta. “En Fluent, el modelo Spalart-Allmaras se ha ampliado con un tratamiento de
pared y+-insensible (Tratamiento de pared mejorado), que permite la aplicacion del modelo
independiente de la resolucion y+ de pared cercana” (ANSYS®, 2019).

El modelo Spalart-Allmaras fue desarrollado para flujos aerodinamicos. No esta calibrado
para flujos complejos tales como: flujos turbulentos homogéneos, isotrépicos cambios abruptos

alrededor de capas limite, entre otros.

6.17.1 Ecuacion de transporte para el modelo Spalart-Allmaras

La variable transportada en el modelo Spalart - Allmaras ¥, es idéntica a la viscosidad

cinematica turbulenta excepto en la region cercana a la pared (afectada por la viscosidad). La
ecuacion de transporte para la viscosidad turbulenta modificada ¥ es

d
ox;

d
== (09)+ 5— (p¥u)

(6.24)
—Y, +S,

P o KN P ) v\
Y 0y |ox; H+py ax; b2P dx;

Donde G, es la produccion deviscosidad turbulenta, y Y, es la destruccion de la viscosidad
turbulenta que se produce en la region cercana a la pared debido al bloqueo de la pared y la

amortiguacion viscosa. o y C,, son las constantes y v es la viscosidad cinematica molecular. S

es un termino de origen definido por el usuario.
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6.17.2 Modelado de la viscosidad turbulenta

La viscosidad turbulenta u,, se calcula a partir de
n = pﬁfv1

Donde la funcion de amortiguacion viscosa f,,,, se da por

X3
= ies
Y
v
X=—
v

6.17.3 Modelado de la Produccion Turbulenta

El téermino de produccion G, se modela como
Gv = Cblps'fi

Doénde

- v
SES+va2

X
=1-—
f1]2 1+va1

| 48

(6.25)

(6.26)

(6.27)

(6.28)

(6.29)

(6.30)

C,, Y Kk son constantes, d es la distancia de la pared, y S es una medidaescalar del tensor

de deformacion. Por defecto en ANSY'S Fluent, como en el modelo original propuesto por Spalart

y Allmaras, S se basa en la magnitud de la vorticidad:
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s= [20,0, (6.31)

Donde €;; es el tensor medio de la tasa de rotacion y se define por

1/0u; auj

= __J
=3 <6x]- ax,.> (6.32)

La justificacion de la expresion predeterminada para S es que, para flujos de corte, la
vorticidad y la tasa de deformacion son idénticas. La vorticidad tiene la ventaja de ser cero en
regiones de flujo inviscido como las lineas de estancamiento, donde la produccién de turbulencia
debido a la tasa de deformacién puede ser poco fisica. Sin embargo, se ha propuesto una
formulacién alternativa e incorporada a ANSY'S Fluent. (ANSY S®, 2019)

Esta modificacion combina las medidas tanto de vorticidad como de los tensores de

deformacion en la definicién de S:

S = |Qy| + Cproamin(0,[S;| - |Q;]) (6.33)

Ddénde

Cprod = 2'0'|Qi]'| = /ZQUQU’

con la tasa de deformacién media S

si].| = /zsi,.sij (6.34)

ij» definidacomo

5..:1 %4_% (635)
7 2\0x;  0x; '

La inclusion tanto la rotacion y los tensores de deformacion reduce la produccion de
viscosidad de remolino y, en consecuencia, ella misma se reduce en las regiones en las que la
medida de la vorticidad supera la de la tasa de deformacion. Un ejemplo de este tipo se puede
encontrar en los flujos vorticos, es decir, el flujo cerca del nicleo de un vortice sometido a una
rotacion pura donde se sabe que se suprime la turbulencia. La inclusion de los tensores de rotacién

y de deformacion explica con mayor precision los efectos de la rotacion en la turbulencia. La
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opcion predeterminada (incluyendo el tensor de rotacion solamente) tiende a sobre predecir la
produccion de viscosidad de remolino y por lo tanto sobre predice la viscosidad de remolino en si

dentro de los vértices. (ANSYS®, 2019)

6.17.4 Modelado la Destruccion Turbulenta

El término de destruccion se modela como

>\ 2

v
Y, = Cy1pfy <_) (6.36)

d

Doénde
1+c,,°1"°

fu=4 I—ﬁ s 6] (6.37)

g + Cw3
g=r+C,,(1*—71) (6.38)

v

= s (6.39)

C,1,C,> Y C,5 son constantes, y S esta dada por la ecuacion (6.29). Tenga en cuenta que
la modificacion descrita anteriormente para incluir los efectos de la deformacién media en S

también afectara al valor de S utilizado para calcular 7.

6.17.5 Constantes del Modelo

Las constantes del modelo tienen los siguientes valores:

2
Cbl = O, 1355; CbZ = 0,622, O = —

v 3, CV1=7’1
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Gy 4 1+ Cbz)’

C =
wl I(2 0_17

C,,=03 C5=20 k=04187

6.17.6 Condiciones de limite de Pared

El modelo Spalart-Allmaras se ha ampliado dentro de ANSY'S Fluent con un tratamiento

de pared insensible y*, que combina automaticamente todas las variables de solucién de su

formulacion de subcapa viscosa:

u _ puy
—= 6.40
- n (6.40)
A los valores de capa logaritmica correspondientes dependiendo de y*
u 1 puy
e e (22)
w K n u (6.41)

Donde u es la velocidad paralela a la pared, u, es la velocidad de friccion, y es la distancia
desde la pared, k es la constante devon Karmany E = 9,793.
La combinacién se calibra para cubrir también los valores intermedios de y* en la capa

reguladora (1 < y* < 30).

6.18 Algoritmo de Solucién Basado en la Presion

En la teoria del solucionador, ANSY'S Fluent permite elegir uno de los métodos numéricos
como solucionadores de flujo: solucionador basado en densidad y solucionador basado en presion.
El solucionador basado en presién es el método por defecto al iniciar Fluent, el cual es el que se

aplica en el proyecto para analizar el comportamiento de la presion y la velocidad sobre el perfil.
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El solucionador a base de presion posee dos algoritmos de solucién, uno segregado y otro

acoplado, que permite resolver las ecuaciones de dominio mediante iteraciones hasta convergir los

resultados.

Cadaalgoritmo presenta un enfoque diferente en la manera que se actualizan la presion y

la velocidad (ver figura 14).

Figura 14.

Métodos de solucion basados en presion.

Nota. Tomado de: ANSYS. (2019) ANSYS Fluent Theory Guide [figure]. Recuperado de

https://ansyshelp.ansys.com/account/secured ?returnurl=/Views/Secured/corp/v194/flu_th/flu_th_

uns_scheme.html

Pressure-Based Segregated Algorithm

Update properties

Solve sequentially:
Ua Na Wa

Solve pressure—correction
(continuity) equation

Update mass flux,
pressure, and velocity

Solve energy, species,
turbulence, and other
scalar equations

No

I\
a3 ™~ toe /
{ Converged? | Yes { Slop>
£ \__/

Update properties

Solve simultaneously:
system of momentum
and pressure-based
continuity equations

Update mass flux

Solve energy, species,
turbulence, and other
scalar equations

N

l

/

Pressure-Based Coupled Algorithm

\

0 [ : o) Yes / \
L———— Converged? | Stop
(Convergea? - Yes( stop)



ANALISIS FLUIDO DINAMICO Y COMPUTACIONAL | 53

En el enfoque segregado, la presion y la velocidad se renuevan sucesivamente, mientras en
el enfoque acoplado ambas se renuevan paralelamente. Sin embargo, el costo computacional

aumenta debido a que se requiere mayor uso por de la memoria del sistema de cémputo.

6.18.1 Ecuacion de transporte escalar general: discrecion y solucion

Si se utiliza una cantidad escalar ¢, considerando un sistema inestable aplicado en cada

volumen de control o celda de dominio computacional, la ecuacion de transporte puede describirse

de la siguiente manera:

"dpd S o
Wd[/ + 7§ pPpV xdA = ff) [,Vy xdA + J- SpdV (6.42)
|4
Donde
p = densidad

—

V = vector velocidad (= ui + vj) en 2D

A = vector de superficie

I, = coeficiente de difusion para ¢

V= gradiente de ¢ = (d¢p/0x)i+ (d¢p/0y)jen 2D
S »= fuente de ¢ por unidad de volumen

En forma discretizada para una celda o elemento, la ecuacion (6.42) de transporte puede

ser escrita de la siguiente manera:

a ¢ Nfaces Nfaces

p —> —_— —_—

FEVE Y oV by rd = ) TV v A4S,V (6.43)
f f
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Donde

N ¢4ces= NUMero de caras que cierran la celda
¢, = valor convectivo de ¢ a través de la cara f
psVy = A /= flujo masico através de la cara

fo: area delacara |[A| = |A,i+A,j|en 2D

V= gradiente de ¢ en la cara f
V= volumen de la celda
%V es definidacomo discretizacion temporal y representa la integracion de cada término

de la ecuacion de la ecuacion diferencial respecto al tiempo At.

Para reflejar la aplicacion de las ecuaciones (6.42) y (6.43) vea la figura 15.

Figura 15.

Volumen de control utilizado para ilustrar la discrecion de una ecuacion de transporte escalar.

Nota Tomado de: ANSYS. (2019) ANSYS Fluent Theory Guide [figure]. Recuperate of
https://ansyshelp.ansys.com/account/secured ?returnurl=/Views/Secured/corp/v201/en/flu_th/flu_

th_general_transport.html%23g_flu_th_fig_1d_controlvol
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6.18.2 solucionador a base de Presiéon

Para realizar la comparacion de flujo en el tunel de viento con la simulacién fluidodinamica
es conveniente considerar para el solucionador basado en presion, las ecuaciones de continuidad y

de momento de estado estable en su forma integral:

}5 pU+dA =0 (6.44)

jﬂpw*dz:_jﬂpz*d2+ff%*dﬁ+ffdv (6.45)
/4

Donde I es la matriz de identidad, T es el tensor de tension y F es el vector de fuerza. La

discretizacion de ecuacién escalar de transporte se puede aplicar a la ecuacion de momento, es tal

que, la componente x de la ecuacion de momento puede ser de la siguiente manera:

a,u = Z AU, + Z PAL+S (6.46)

nb

Realizando el cambio de ¢p por u, se obtiene la ecuacion (6.46)

Con la ecuacion (6.46) no se conoce los campos de flujo de masa y de presion por lo cual
no se obtiene el campo de velocidad. Para ello, ANSY'S Fluent utiliza un modelo de interpolacion
para estimar los gradientes de presion entre las celdas cO y c1 como se muestra en la figura 15.

ANSYS Fluent ofrece las siguientes opciones para interpolar los valores de presion en las
caras.

El esquema lineal calcula la presion de la cara como el promedio de los valores de presion
en las celdas adyacentes.

El esquema estandar interpola los valores de presion en las caras usando coeficientes de

ecuacion de momento.
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El esquema de segundo orden reconstruye la presion de la cara utilizando un esquema de

diferenciacion central. Los valores de presion en las caras estan dados por:

1 1 - -
P; = E(PCO +P, )+ E(VPCO T, + VP, T, ) (6.47)
A su vez, la ecuacién (6.47) puede constituirse sobre el volumen de control de la figura 16,
para generar la siguiente ecuacion discretizada:

Nfaces

Z JA=0 (6.48)
f

Donde J  es el flujo de masa a través de la cara f, pv,,
Mientras que J ; viene dado por la ecuacion (6.67):

ap'fo v"'co t aP:C1 vn'cl

a,.,+ta

Jr=py

pPc1

T df ((pco + (Vp)co ) 7')co) - (pcl + (Vp)cl . 701)) (6.49)

= jf + df(pco _pcl)

Dondep,,. P,y v U, SON las presiones y velocidades normales, respectivamente,

n.cy' “nc

dentro de las dos celdas a cada lado de la cara, y j; contiene influencia de las velocidades en estas
celdas. El término d, es una funcion de @,, promedio de la ecuacion de momento para los

coeficientes a,, de las caras f de las celdas.

6.18.3 Acoplamiento presion — velocidad

El acoplamiento presion velocidad se logra aplicando la ecuacién (6.67) en una condicién

adicional sobre la presion para recalcular la ecuacion (6.66). Como ya se menciona, existen varios
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algoritmos de acoplamiento para el solucionador basado en presion para flujos estacionarios,
transitorios, estables o inestables.

Fluent recomienda el algoritmo acoplado (COUPLED por su término en inglés) para flujos
estacionarios ya que se requiere menos iteraciones para converger, por esta razon las simulaciones

realizadas en este proyecto aplican el esquema acoplado.
6.18.4 Algoritmo de Acoplado

El gradiente de la componente de presién k para la ecuacion de impulso (6.46).

Z Pri =~ Z atrp (6.50)
7 7

Donde a“«r es el coeficiente derivado del teorema de divergencia de Gauss y los

coeficientes de presion por el esquema de interpolacion dela ecuacion (6.47). Ahora para cualquier
celda, la discretizada de empuje del componente U, se define como:
u up Uu,p _ u
Z ;" + Z a; p;j=b;* (6.51)
J j
Con la ecuacion de continuidad (6.48), el balance de flujos se reemplaza la expresion del

flujo de la ecuacion (6.49), da como resultado la discretizada de la forma:
DD dwg + ) ity = b7 (6.52)
kE j J

Ahora se obtiene un sistema de general de ecuaciones, con las ecuaciones (6.51) y (6.52),

se transforma como & y se presenta:

Z[A]ij)_()j = E)j (6.53)
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Donde el estado de la celda en i sobre la celda en j se conforma como:

PP pu pv pw
a; 4 a; ay |

| up
a,; uu uw  quw
A..=| A I (6.54)
y a;p az_u az_v a"l:;_w
a‘i,;p | a|l_4]{u alinlgv a|i4]{w
Los vectores residuales y desconocidos se determinan como:
[Pi]
- |uj
X=1_, 6.55
w;
7]
|l
X=|"Ti] (6.56)
L
—T}V

6.18.5 Discretizacion Espacial - Gradiente

Los gradientes son necesarios tanto para construir valores de un escalar en las caras de las
celdas, como también para calcular términos de difusion secundarios y derivadas de velocidad. El
gradiente de una variable dada se usa para discretizar los términos de conveccién y difusion en las
ecuaciones de conservacion de flujo. Los gradientes se calculan en ANSY'S Fluent de acuerdo con
los siguientes métodos:

e Green-Gauss basado en celdas

e Green-Gauss basado en nodos

e Minimos cuadrados basados en celdas

En el presente proyecto, se utiliza el método de minimos cuadrados basado en celdas ya

que es el método menos costoso, segun recomendacion de Fluent.
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En este método, se supone que la solucion varia linealmente. El cambio en los valores de
celda (ver figura 16) entre la celda cO y ci a lo largo del vector ér; desde el centroide de celda

cO0 a la celda ci, se puede expresar como

(Y,) - Ari = (@~ ¢c0) (6.57)

Figura 16.

Evaluacion del centroide de celda.

Nota. Tomado de: ANSYS. (2019) ANSYS Fluent Theory Guide [figure]. Recuperate de
https://ansyshelp.ansys.com/account/secured ?returnurl=/Views/Secured/corp/v201/en/flu_th/flu_

th_sec_eval derivatives.html

Si escribimos ecuaciones similares para cada celda que rodea la celda cO, obtenemos el
siguiente sistema escrito en forma compacta:
U1(v,)_, =4, (6.58)

Donde [J] es la matriz de coeficientes que es puramente una funcién de la geometria.
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El objetivo aqui es determinar el gradiente de la celda (V% =@ l+te,j+ (pzl?)
resolviendo el problema por el método de Gram-Schmidt por lo que se produce componentes de
peso para cadauna de las caras de la celda cO.

Por ende, se calcula el producto del factor de peso por el vector de diferencia A =

(@q1— @), de la siguiente manera:

(@x)co = Z W¥o (@i — 9c0) (6.59)
i=1

(o)), = Z WY (@ci = @co) (6.60)
i=1

((pz)co = Z WZiO ) ((pci - ‘Pco) (661)
i=1

Para el esquema de discretizacion Fluent recomienda precision de segundo orden para un
mallado no alineado, ya que, aunque no produce una mejor discretizacion, es mas preciso que el

discretizado de primer orden.

7. Desarrollo Metodoldgico

7.1 Disefio del Tunel de Viento

Este proyecto se desarrolla considerando el tunel de viento que se encuentra en el
laboratorio de sistemas de transporte aprovechamiento de fluidos (STAF). El desarrollo consta del

disefio 3D del tunel de viento con medidas aproximadas en el cono de contraccion debido a la
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geometria irregular. El disefio considerado es simple, debido a que lo que se va a estudiar es el

flujo que pasa a través de la camara de ensayos.

Figura 17.

Vista Isométrica del tlnel viento

El area caracteristica del tunel de viento es la seccion de pruebas donde se va a realizar el
andlisis aerodindmico. La geometria rectangular de la seccion de pruebas permite ser definida

como el volumen de control para el andlisis CFD.
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Figura 18.

Vista del area de pruebas

Esta area de trabajo de 300 x 300 mm y longitud de 600 mm permite montar y realizar
ensayos con los diferentes modelos con que viene el equipo para realizar las posibles practicas de
laboratorio. La velocidad del aire en el area de trabajo es variable entre 0y 35 m/s con caudal de
aire entre 0 y 3 m®/s. Con estas especificaciones se realizara un andlisis cfd mediante un modelo

bidimensional con area transversal de 600 por 300 mm.
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Figura 19.

Vista Lateral del area de pruebas del tinel de viento virtual

Dada la geometria de la seccion de pruebas, el perfil aerodindmico estara ubicado en el

centro de este para ejecutar el correcto analisis.

7.2 Analisis Computacional

Como se menciona anteriormente, el método de solucion utilizado para el anélisis

computacional de ambos perfiles NACA 23012 y NACA 4412 es el acoplamiento de presion-

velocidad con esquema acoplado. Para el analisis de viscosidad de flujo se selecciona el modelo

de turbulencia Spalart - Allmaras para estudios aerodinamicos.

7.2.1 Analisis computacional NACA 23012

Para el estudio presente se utilizaron 4 tipos de malla diferentes; una malla generada por

defecto de ANSYS con 558 celdas; una malla con inflacion de elementos rectangulares alrededor
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del perfil y elementos triangulares en el volumen del control con 14831 celdas; dos mallas con
refinamiento nivel 1 con 34740 celdas, y refinamiento nivel 2 con 78165 celdas, ambas con

dominio triangular.

Figura 20.
Malla por defecto NACA 23012

ANSYS

2019R3

ACADEMIC

0,00 150,00 300,00 (mm)
]

75,00 225,00

Figura 21.

Mallado con inflacion NACA 23012
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Figura 22.

Mallado con refinamiento nivel 1 NACA 23012

Figura 23.

Mallado con refinamiento nivel 2 NACA 23012

7.2.1.1 Condiciones de contorno. Considerando la longitud caracteristica igual a la
longitud de la cuerda, una viscosidad del aire a 16 °C para la respectiva validacion y velocidad del

aire a 25 ™/, entonces el flujo estara caracterizado por un numero de Reynolds igual a

pcy  1.221%9/ .. 0,1m25m

Re = =1,691x10°

" 1,805 K9/,
Y el nimero de mach:

v 25Myg
~V, 340,3 M/

s

= 0,0735
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Esto, seglin la teoria (M < 0.3), indica que el flujo de estudio es incompresible.

7.2.1.2 Discretizacion. Dada la complejidad de la configuracion de flujo en el borde de
salida se utilizaran formulaciones de segundo orden. Fluent sugiere el uso del esquema acoplado

en el acoplamiento presion-velocidad en situaciones de tipo estacionario.

Tabla 1.

Discretizacion

Discretizacion Espacial Esquema
Acoplamiento presion-
) Acoplado
Velocidad
Gradiente Minimos cuadrados basado en celdas
Presion Segundo orden
Momento Segundo orden
Viscosidad turbulenta
Segundo orden

Modificada

7.2.1.3 Factores de relajacion. En el total de las situaciones analizadas se emplearon los
valores que Fluent sugiere para los factores de relajacion, que se usan para estabilizar el

comportamiento de convergencia de las iteraciones.

Tabla 2.

Factores de relajacion

Variable Factores de Relajacion

Presién 0,5
Momento 0,5
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Variable Factores de Relajacion
Densidad 1
Fuerzas en el cuerpo 1
Viscosidad turbulenta
. 0,75
modificada
Viscosidad turbulenta 1

modificada

7.2.2 Analisis Computacional NACA 4412

Para el estudio presente se utilizaron 3 tipos de malla diferentes; una malla generada por

defecto de ANSYS con 447 celdas; una malla con inflacion de elementos cuadrilateros con 6111

celdas; y una malla con refinamiento con 12736 celdas, ambas con dominio triangular.

Figura 24.

Malla por defecto NACA 4412

ANSYS

2020 R1
ACADEMIC

0,00 100,00 200,00 ()
50,00 150,00
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Figura 25.

Mallado con inflacion NACA 4412

Figura 26.

Mallado con refinamiento NACA 4412

7.2.2.1 Condiciones de contorno. Considerando las mismas propiedades de la
investigacion ya realizada por (Quiao, Liu, Yang, Gu, & Lu, 2013), velocidad del aire a
25.5 M/¢ nimero de Reynolds 3, 5x105y longitud caracteristica igual a la longitud de la cuerda
de 0,2 m, determinamos la viscosidad cinematica del flujo de aire utilizando la ecuacion (6.23):

_Uc 25,5M/.+x0,2m

a2
“Re=  35x0s - LASTALOTT

v
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Se aplica el método de interpolacion para hallar los valores de densidad y viscosidad
dinamica, expuestos en la tabla A-9 de propiedades del aire a 1 atm de presion en el libro de
Mecanica de Fluidos Fundamentosy Aplicaciones (Cengel & Cimbala, 2006) De donde se obtiene

que:

p=1,2312%9/

sK
p=1,794x103"9/, o
Y el nimero de mach:

vV 255M/

Vv, 3403 M/,

N

= 0,0749

Esto, segun la teoria (M < 0.3), indica que el flujo de estudio es incompresible.

7.2.2.2 Discretizacion y Factores de relajacion. En el total de las situaciones analizadas

se emplearon los mismos valores ya trabajados en el andlisis del perfil aerodindmico NACA 23012

en la tabla 1y la tabla 2.

7.3 Resultados Computacionales

En la siguiente seccion se muestran los resultados de los analisis realizados a los dos

perfiles seleccionados, primero el perfil NACA 23012, después el perfil NACA 4412.
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7.3.1 Resultados analisis NACA 23012

7.3.1.1 Residuos de simulacién computacional NACA 23012. Los calculos se consideran

que han convergido cuando todos los residuos alcanzaron valores inferiores a 1073, como se

muestra en la figura

Figura 27.

Residuos computacionales NACA 23012

Residuals
oontinuity A2NO§OYRSI
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ACADEMIC
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nut
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lterations

7.3.1.2 Coeficientes de sustentacion y arrastre NACA 23012. Los resultados de los
coeficientes de sustentacion y arrastre utilizando el modelo de turbulencia Spalart-Allmaras para

los 4 tipos de malla, se muestran a continuacion:
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Tabla 3.
Comparacion coeficiente de sustentacion NACA 23012
Angulo de CL Cl Cl Cl Delgado et
Ataque Defecto  Inflacion  Refinamiento 1l Refinamiento2  al. (2005)
0 0,1158639 0,1236068 0,12968625 0,12793706 0,22
2 0,3879306 0,3420759 0,34542903 0,3462882 0,41
4 0,5770325 0,5535343 0,54867715 0,55364275 0,58
6 0,8280991 0,7583954 0,76504427 0,76703936 0,74
8 1,0285388 0,9430347 0,9573791 0,95965511 0,9
10 1,2132918 1,0834177 1,1189402 1,1262572 1,05
12 1,3926612 1,1039636 1,2493757 1,2627233 1,18
Figura 28.
Coeficiente de sustentacion (CIl) vs dngulo de ataque (o) NACA 23012
=3¢ Delgado et al (2005) Analisis por Defecto == Analisis Refinamiento 1
Analisis Refinamiento 2 —#=— Analisis por Inflacion
1,6
1,4
0 2 4 6 8 10 12 14

Angulode Ataque -a
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Tabla 4.

Comparacion coeficiente de arrastre NACA 23012

| 72

Angulo de Cd Cd Cd Cd Delgado et
Ataque Defecto  Inflacion  Refinamiento 1  Refinamiento2  al. (2005)
0 0,0228037 0,0187151 0,0188125 0,01807611 0,008
2 0,0255388 0,019608 0,01958681 0,0188111 0,01
4 0,031125 0,0223649 0,02110241 0,02044631 0,013
6 0,0355243 0,0267109 0,0238995 0,02315964 0,016
8 0,0489912 0,0339754 0,02847952 0,0276593 0,021
10 0,0627135 0,0464146 0,0347531 0,03359026 0,026
12 0,0706775 0,0752288 0,04623507 0,04402342 0,037
Figura 29.

Coeficiente de arrastre (Cd) vs angulo de ataque (@) NACA 23012

Analisis Refinamiento 2 —#=— Analisis por Inflacion

=3¢ Delgado etal (2005)

Analisis por Defecto

—a&— Analisis Refinamiento 1

Angulode Ataque -a

10

12 14

Los resultados obtenidos para el coeficiente de sustentacion en la figura 28 mostraron una

buena correlacion en comparacion con los resultados experimentales de Delgado et al. (2005). Se
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puede observar un minimo deerror para todaslas mallas ena < 6° endondela malla por defecto
empieza a verse el efecto de la poca resolucion deesta. A a = 10° la malla con inflacion empieza
mostrar un aumento de separacion de curva, en el cual el pico de curva o sustentacién maxima se
da aproximadamente a a = 11° y la fuerza de elevacion empieza a disminuir. Las mallas con
refinamiento nivel 1 y nivel 2 presentan una buena adecuacion con el andlisis realizado
experimentalmente.

Para el caso del coeficiente de arrastre en la figura 29, se observa de igual manera que las
mallas con refinamiento proporcionan un comportamiento similar al experimental hasta o = 12.
Lamalla con inflacion a pesar de que muestra el mismo comportamiento, para o> 10 se incrementa
el error considerablemente. Sin embargo, esto no demuestra que no sea usable el mallado, ya que

es idoneo para el desarrollo de capa limite.

7.3.1.3 Contornos de presion y coeficiente de presion NACA 23012. A continuacion, se
muestra los resultados del comportamiento de la presion que actta sobre el perfil a 3 diferentes
angulos de ataque aleatorios, o= 0° a=6°y o= 12°.

Contorno de Presion seccion NACA 23012, o = 0°
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Figura 30.

Contorno de presion inflacion NACA 23012, a = 0°
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Figura 31.

Coeficiente de presion NACA 23012, a = 0°
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Figura 32.

Contorno coeficiente de presion NACA 23012, a. = 0°
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Contornos de Presion seccion NACA 23012, a = 6°

Figura 33.

Contorno de presion inflacion NACA 23012, a = 6°
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Coeficiente de presion seccion NACA 23012, a. = 6°

Figura 34.

Coeficiente de presion NACA 23012, a = 6°
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Figura 35.

Contorno coeficiente de presion NACA 23012, a = 6°
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Contornos de Presion seccion NACA 23012, a = 12°

Figura 36.

Contorno de presion inflacion NACA 23012, o = 12°
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Coeficiente de presion seccion NACA 23012, a0 = 12°

Figura 37.

Coeficiente de presion seccion NACA 23012, o = 12°
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Figura 38.

Contorno coeficiente de presion seccion NACA 23012, o = 12°
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Para los resultados de la presion en a = 0°, se aprecia valores de Cp < 0, esto se debe a
la igualdad de fuerzas entre el intrad6s y el extrad6s del perfil. En el borde de ataque el valor de
Cp es cercano a 1 (ver figura 31), como consecuencia del choque directo del flujo de aire sobre el
perfil.

En el anélisis a & = 6°, se observa una sobrepresion en la region del intradés. Esta abarca
desdeel borde de ataque donde alcanza un maximo de presion entre 0 < ¢ < 0,01, y se manifiesta
un gradiente decreciente sobre el aumento de la longitud caracteristica o cuerda del objeto (ver
figura 35). Esto se debe al incremento del angulo de ataque y como producto del choque directo
del flujo de fluido sobre el borde.

Para el analisis a @ = 12°, se puede observar un gradiente de presion sobre el borde de
ataque en el intradds del perfil, alcanzando un valor maximo en 0 < ¢ < 0,01, y que se reduce
gradualmente aumenta la longitud caracteristica o cuerda del objeto.

Caso contrario sucede en el extradds para a = 6° y a = 12°, donde se manifiesta una
depresion o succion que favorece la sustentacién, fenémeno mas claro en a = 12°.

Todos los analisis de presidn presentan minimas diferencias sobre cada angulo de ataque

en los 4 tipos de malla, que se pueden observar en los anexos 11y V.
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7.3.1.4 Contornos de velocidad y lineas de corriente NACA 23012

Contornos de velocidad seccion NACA 23012, a = 0°

Figura 39.

Contorno de velocidad refinamiento 1 NACA 23012, o = 0°
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Lineas de corriente seccion NACA 23012, a = 0°

Figura 40.

Lineas de corriente seccion NACA 23012, a = 0
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Contornos de velocidad seccion NACA 23012, a = 6°

Figura 41.

Contorno de velocidad refinamiento 1 NACA 23012, o = 6°




ANALISIS FLUIDO DINAMICO Y COMPUTACIONAL | 83

Lineas de corriente seccion NACA 23012, a = 6°

Figura 42.

Lineas de corriente seccion NACA 23012, a = 6°
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Contornos de velocidad seccion NACA 23012, a = 12°

Figura 43.

Contorno de velocidad inflacion NACA 23012, o = 12°
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Lineas de corriente seccion NACA 23012, o= 12°

Figura 44.

Lineas de corriente seccion NACA 23012, o = 12°
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2019R3
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Para a = 0° y a = 6° se aprecia un pequefio incremento en el valor de la velocidad
observable sobre el extrad6s del perfil aerodinamico, y en los que no hay separacion de capa limite.

En la medida que aumenta el angulo de ataque, se puede observar un incremento de la
velocidad en el extradds del perfil. Al incrementar el angulo de ataque ocurre una separacion de
flujo sobre la superficie del perfil, esto debido a los efectos viscosos. En a = 12°, se puede
apreciar la separacion.

Hay una gran diferencia en la malla por defecto, donde claramente se puede observar una

disminucioén considerable de la velocidad alrededor del perfil, fendémeno que no ocurre en ninguna
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de las otras mallas. Esto se debe a la baja resolucion de la malla, lo que produce un mayor error en

los resultados (ver anexo I11).

7.3.1.5 Capalimite NACA 23012. A continuacion, se analizarad el comportamiento de la

capa limite en el sobre el perfil con &ngulo de ataque @ = 0°, ¢ = 6°, @ = 12°.

Capa limite seccion NACA 23012, o.=0°

Figura 45.

Distribucion de la capa limite sobre el borde de salida NACA 23012, a = 0°
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Capa limite seccion NACA 23012, a = 6°

Figura 46.

Distribucién de la capa limite sobre el borde de salida
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Capa limite seccion NACA 23012, a = 12°

Figura 47.

Distribucién de la capa limite sobre el borde de salida

ANSYS

2019 R3

ACADEMIC




ANALISIS FLUIDO DINAMICO Y COMPUTACIONAL | 89

Figura 48.

Desarrollo de la capa limite sobre el borde de salida

Con un angulo de ataque a = 0°, se muestran curvas caracterizadas sobre el extradésy el
intrad6s por una capa limite delgadadebidoa un pequefio incremento en la velocidad de flujo libre,
mientras que, en la seccion del borde de salida, se aprecia una capa limite desarrollada turbulenta
como consecuencia de un pequefio efecto de no deslizamiento sobre la superficie del perfil,

provocando una pequefia separacion de flujo.

Al incrementar el angulo de ataque a @ = 6° se logra apreciar un cambio en el desarrollo
de la capa limite sobre el perfil. Debido a la incidencia del flujo sobre el intrad6s, hay una baja
velocidad de las particulas del fluido, mientras en el extrad6socurre un incremento en la velocidad

sobre el borde de ataque, lo que desarrolla una capa limite delgada.
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En a = 12° Mientras que en el intrad6s se desarrolla una capa limite constante, la capa
limite sobre extradds varia considerablemente, se observa la mayor diferencia sobre el borde de
salida. Como ya se dijo anteriormente, al incrementar el angulo de ataque se produce una
separacion de flujo sobre el borde de salida del perfil. EI desarrollo de la capa sobre el borde de
fuga muestra una separacion ademas de una reversion del flujo, en el que por efectode la velocidad
y por la friccion de la superficie se presenta un efecto de no deslizamiento provocando una
recirculacion, en el que las particulas son arrastradas en forma de remolino hasta nuevamente

alcanzar la corriente libre (véase figura 48).

7.3.2 Resultados analisis NACA 4412

7.3.2.1 Residuos de Simulacion Computacional NACA 4412. Los célculos se consideran
que han convergido cuando todos los residuos alcanzaron valores inferiores a 10~3, como se

muestra en la figura
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Figura 49.

Residuos computacionales NACA 4412
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7.3.2.2 Coeficientes de sustentacion y arrastre NACA 4412. Los resultados de los
coeficientes de sustentacion y arrastre utilizando el modelo de turbulencia Spalart-Allmaras para

los 3 tipos de malla, se muestran a continuacion:

Tabla 5.

Comparacion coeficiente de sustentacion NACA 4412

Angulo de CL Cl Cl )
» ) ] Tesis

Ataque Defecto Inflacion  Refinamiento
0 0,33477241 0,47104287 0,45195737 0,378
2 0,58677149 0,73079729 0,70740795 0,569

4 0,86499655 0,98704225 0,94610023 0,77
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Angulo de CL Cl Cl )
Tesis
Ataque Defecto Inflacion  Refinamiento
6 1,1347377 1,2320576 1,1665955 0,949
8 1,3927295  1,428463 1,3726233 1,07
10 1,636157 1,5544385 1,5351548 1,18
12 1,9585813 1,6030281 1,5846823 1,23

Figura 50.

Coeficiente de sustentacion (Cl) vs angulo de ataque (o) NACA 4412
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2,5

15

cl

0,5

0 2 4 6 8 10
Angulode ataque - o

Tabla 6.

Comparacion coeficiente de arrastre NACA 4412

12

Angulo de Cd Cd )
Cd Defecto y ) ) Tesis
Ataque Inflacion  Refinamiento
0 0,02722314 0,01854093 0,018500522  0,0157
2 0,02979147 0,02021768 0,019667486  0,0164

| 92
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Angulo de Cd Cd )
Cd Defecto Tesis
Ataque Inflacion  Refinamiento
4 0,03407438 0,02389035 0,022884874  0,0192
6 0,03977893 0,02943506 0,027084133  0,0235
8 0,05759491 0,03913134 0,03381782  0,0257
10 0,07215866  0,0529969 0,04493707  0,0342
12 0,10504565 0,07635079  0,069932982  0,0485

Figura 51.

Coeficiente de arrastre (Cd) vs angulo de ataque (@) NACA 4412
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Los resultados obtenidos para el coeficiente de sustentacion en la figura 32 no mostraron
una buena correlacién en comparacion con los resultados computacionales de Quiao et al. (2013).

Se puede observar que las curvas méas cercanas son las curvas de inflacion y de refinamiento, son
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precisas entre ellas, pero no exactas al estudio comparado. Hasta & < 8°, hay poca variacion del
coeficiente en los 3 casos de estudio, sin embargo, una vez se incrementa el angulo de ataque, en
la curva del analisis por defecto se acrecienta la distancia respecto a la curva del estudio realizado
en la investigacion.

Para el caso del coeficiente de arrastre en la figura 33, se observa de igual manera que las
mallas con refinamiento e inflacién proporcionan un comportamiento similar al experimental hasta
a < 8° Aunque en este punto la separacion se incrementa considerablemente, el estudio por
refinamiento es el que sefiala el error mas bajo. La malla por defecto muestra el error mas alto

durante todo el andlisis.

7.3.2.3 Contornos de presion y coeficiente de presion NACA 4412. A continuacion, se
muestra los resultados del comportamiento de presion y velocidad que acttan sobre el perfil en los

diferentes tipos de malla con los que se procedio a realizar el analisis.
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Contornos de Presion seccion NACA 4412, a = (°

Figura 52.

Contorno de presion inflacion NACA 4412, a = 0°
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Coeficiente de presion seccion NACA 4412, a = 0°

Figura 53.

Coeficiente de presion NACA 4412, o. = 0°
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Figura 54.

Contorno coeficiente de presion NACA 4412, o. = 0°
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Contornos de Presion seccion NACA 4412, a = 6°

Figura 55.

Contorno de presion inflacion NACA 4412, o. = 6°
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Coeficiente de presion seccion NACA 4412, a. = 6°

Figura 56.

Coeficiente de presion NACA 4412, a. = 6°
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Figura 57.

Contorno coeficiente de presion NACA 4412, o. = 6°
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Contornos de Presion seccion NACA 4412, o = 12°

Figura 58.

Contorno de presion inflacion NACA 4412, o. = 12°
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Coeficiente de presion seccion NACA 4412, 0 = 12°

Figura 59.

Coeficiente de presion seccion NACA 4412, o. = 12°
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Contorno coeficiente de presion seccion NACA 4412, o = 12°
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En el andlisis de a = 0°, se muestra un gradiente de depresion distribuido sobre en el
intradés del perfil, donde se alcanza un valor méximo en 0,025 < ¢ < 0,075, mientras que en
el borde de ataque hay un punto maximo de sobrepresion como consecuencia del choque directo
con el flujo de aire (ver figura 53).

En los anélisis a ¢ = 6° y a = 12°, al incrementar el angulo de ataque del perfil, se
observa una alta presion concentrada en el borde de ataque del intrad6s y una baja presion sobre
el extrad6s del perfil, lo que favorece el aumento de la sustentacion (ver fig. 56 y fig. 59).

Los analisis de los tres tipos de mallas muestran muy bien la distribucién de presién, sin embargo,

varia en sus valores maximo de presién con muy poca diferencia (ver Anexo V).
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7.3.2.4 Contornos de velocidad y lineas de corriente NACA 4412

Contornos de velocidad seccion NACA 4412, a = 0°

Figura 61.

Contorno de velocidad refinamiento NACA 4412, o = 0°
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Lineas de corriente seccion NACA 4412, a = (°

Figura 62.

Lineas de corriente seccion NACA 4412, a = 0
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Contornos de velocidad seccion NACA 4412, o = 6°

Figura 63.

Contorno de velocidad refinamiento, o = 6°
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Lineas de corriente seccion NACA 23012, a = 6°

Figura 64.

Lineas de corriente seccion NACA 4412, a = 6°
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Contornos de velocidad seccion NACA 4412, 0= 12°

Figura 65.

Contorno de velocidad inflacion NACA, o = 12°
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Lineas de corriente seccion NACA 4412, a = 12°

Figura 66.

Lineas de corriente seccion NACA 4412, a = 12°
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Al presentarse una baja presion, ocurre un incremento de la velocidad sobre el intrad6s del
perfil. Para un a = 0°, no presenta mayores variaciones de la ya mencionada, sin embargo, para
angulos mayores como a = 6°, se presenta una pequefia separacion de flujo sobre el borde fuga
(ver fig. 64) y para &ngulos a > 12°, la separacion de flujo de flujo es mucho mayor (ver fig. 66).

Cabe resaltar que en todos los casos hay una gran reduccion de la velocidad del flujo sobre
el borde de ataque, esto como consecuencia del choque directo del flujo de aire sobre el perfil.

El andlisis de la malla por defecto presenta un error considerable sobre sus resultados,
mientras las mallas por inflacién y refinamiento presentan una similitud en los resultados graficos

de los contornos que se pueden observar en el anexo VI.



ANALISIS FLUIDO DINAMICO Y COMPUTACIONAL | 108

7.3.2.5 Capa limite NACA 4412. Se analizard el comportamiento de la capa limite en
angulos a@ = 0°, ¢ = 6°, a = 12°.

Capa limite seccion NACA 4412, a = 0°

Figura 67.

Distribucion de la capa limite sobre el borde de salida NACA 4412, . = 0°
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Capa limite seccion NACA 4412, o = 6°

Figura 68.
Distribucion de la capa limite sobre el borde de salida NACA 4412, o = 6°
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Capa limite seccion NACA 4412, o =12

Figura 69.

Distribucién de la capa limite sobre el borde de salida NACA 4412, o = 12°
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Figura 70.
Desarrollo de la capa limite sobre el borde de salida NACA 4412, o = 12°
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Tanto ena a@ = 0°y a = 6° se desarrolla una capa limite delgada, que no presenta cambios
considerables sobre el borde de salida, sin embargo, en e = 12° hay una gran variacion en el
desarrollo de la capa limite. En la fig.70 se observa una capa limite turbulenta al igual que
recirculacion de flujo lo que puede no ser beneficioso para un excelente régimen de vuelo. Este
desarrollo de capa limite solo es observable en el andlisis de la malla por inflacién, por

consiguiente, las otras mallas no se tienen en consideracion.

8. Célculo De Errores

8.1 Calculo de errores NACA 23012

En la siguiente seccion, se calculara el error de los resultados en los coeficientes de
sustentacion y arrastre, para determinar qué tipo de malla ofrece los valores mas cercanos al

procedimiento experimental realizado por Delgado et al. (2005).
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Tabla 7.

Error porcentual coeficiente de sustentacion NACA 23012

| 112

Angulode %error CL % error ClI % error ClI % error ClI
Ataque Defecto Inflacién Refinamiento 1  Refinamiento 2
0 47,33 43,82 41,05 41,85
2 5,38 16,57 15,75 15,54
4 0,51 4,56 5,40 4,54
6 11,91 2,49 3,38 3,65
8 14,28 4,78 6,38 6,63
10 15,55 3,18 6,57 7,26
12 18,02 6,44 5,88 7,01
Figura 71.

Gréfica de errores en coeficiente de sustentacion NACA 23012
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Tabla 8.

Error porcentual coeficiente de arrastre NACA 23012

Angulode  %error % error Cd % error Cd % error Cd

Ataque  Cd Defecto Inflacion Refinamiento 1  Refinamiento 2

0 185,05 133,94 135,16 125,95
2 155,39 96,08 95,87 88,11
4 139,42 72,04 62,33 57,28
6 122,03 66,94 49,37 44,75
8 133,29 61,79 35,62 31,71
10 141,21 78,52 33,67 29,19
12 91,02 103,32 24,96 18,98

Figura 72.

Gréfica de errores en arrastre NACA 23012
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Como se aprecia en la tabla 5 y figura 71, se observa que los mallados con inflacion,
refinamiento nivel 1 y refinamiento nivel 2 son los que muestran un bajo error. El error calculado

en el coeficiente de arrastre presenta las mismas caracteristicas que las ya calculadas en el
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coeficiente de sustentacion, donde se aprecia que las mallas con inflacion y refinamiento resultan
con el error mas bajo al momento de realizar el andlisis fluidodindmico del perfil NACA 23012
(ver fig. 72).

Aungue las mallas con mayor elementos o celdas presentan bajos errores, la malla con
refinamiento nivel 2 presenta el error mas bajo entre 0 < a < 12 tanto para el coeficiente de
sustentacion como el coeficiente de arrastre, esto se resume a que el refinamiento de malla se

aproxima mejor a los valores reales obtenidos en el analisis experimental.

8.2 Calculo de errores NACA 4412

En la siguiente seccion, se calculara el error de los resultados en los coeficientes de
sustentacion y arrastre, para determinar qué tipo de malla ofrece los valores mas cercanos al

procedimiento experimental realizado por Quiao, et al. (2013)

Tabla 9.

Error porcentual coeficiente de sustentacion NACA 4412

Angulode %errorCL % error Cl % error ClI

Ataque Defecto Inflacion Refinamiento
0 11,44 24,61 19,57
2 3,12 28,44 24,32
4 12,34 28,19 22,87
6 19,57 29,83 22,93
8 30,16 33,50 28,28
10 38,66 31,73 30,10

12 59,23 30,33 28,84
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Figura 73.

Gréfica de errores en coeficiente de sustentacion NACA 4412
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Tabla 10.

Error porcentual coeficiente de arrastre NACA 4412

Angulode %errorCL %errorCl % error ClI

Ataque Defecto inflacion Refinamiento
0 73,40 18,10 17,84
2 81,66 23,28 19,92
4 77,47 24,43 19,19
6 69,27 25,26 15,25
8 124,10 52,26 31,59
10 110,99 54,96 31,39

12 116,59 57,42 44,19
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Figura 74.

Gréfica de errores en arrastre NACA 4412
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En el andlisis de las tres mallas hay diferencias notables en los resultados, aunque la malla
por defecto presenta el error mas bajo a bajos angulos de ataque, el error incrementa conforme
aumenta el angulo, sin embargo, en el arrastre si que presenta errores altos (ver fig. 73 y fig. 74).

Las mallas con inflacién y refinamiento, aunque presentan un error bajo tanto en la
sustentacion como el arrastre, sus valores igualmente son muy altos. Para prevenir estos errores lo

mejor es utilizar una malla mas fina y estructurada, que ayude a mejorar potencialmente los

resultados.
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9. Conclusiones

Se alcanza el objetivo de analizar y comprobar el flujo aerodinamico que transcurre sobre
el perfil Naca 23012 y NACA 4412, sometiendo el flujo a condiciones dimensionales de volumen
de control alrededor de los perfiles alares en los diferentes tipos de malla donde se alcanza un
coeficiente de sustentacion maximo a 12 grados (Cl,,,, = 12°). Generalmente se recomienda
utilizar una seccién de pruebas o contorno de pared de mayor area para obtener resultados mas
precisos y exactos al momento derealizar anélisis computacionales. Sin embargo, el desarrollo del
analisis con la seccion de pruebas del tunel de viento subsénico de la Escuela presenta resultados
aceptables que se ven reflejados en los coeficientes de arrastre y sustentacion de cada uno de los
perfiles utilizados.

Respecto al coeficiente de presion alrededor de los perfiles, no hay diferencia alguna sobre
el comportamiento de ambos. Los resultados muestran el mismo procedimiento o posicion que las
graficas expuestas en los estudiosrealizados por (Donini, 2013) y (Bafdel, 2012) sobre los perfiles
NACA 4412 y NACA 23012, respectivamente. Esto lleva a la conclusion que la distribucion del
coeficiente de presion no esta influenciada por la geometria del volumen de control, el tamafio de
los perfiles, ni del tipo de malla que se llegue a utilizar en un analisis computacional.

Una clara diferencia que se observa es el desarrollo de la capa limite, que se muestra de
manera ordenada solo en la malla con inflacion, es decir que una malla organizada en todael area
de pruebas puede mejorar considerablemente su progreso. Se resalta el hecho de que varia los
resultados en relacion con las investigaciones ya nombradas anteriormente. Este hecho se debe a

las propiedades de flujo del fluido, ya que los valores de Reynolds son menores para el caso del
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perfil NACA 4412 y mayores para el NACA 23012, con lo que se concluye que el tipo de mallado
tiene mayor influencia sobre el comportamiento de la capa limite.

Al comparar y validar los datos obtenidos del perfil NACA 23012 y NACA 4412, se
presentan porcentajes de errores bajos con valores de 7% y 28% en el coeficiente de sustentacion
respectivamente; y valores de 18% y 44% de coeficiente de arrastre respectivamente, con las
mallas refinadas para ambos perfiles. Asi mismo, el desarrollo de capa limite en la malla con
inflacion y considerando el tiempo de procesamiento para estos tipos de andlisis, se recomienda el
uso de un mallado estructurado con la misma cantidad o un mayor nimero de celdas para validar

tanto el tiempo de procesamiento como la precision y exactitud de los resultados.
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10. Trabajos Futuros

El desarrollo de esta tesis de investigacion deja abierta la posibilidad de trabajos a futuro.
Se espera que se siga contribuyendo en la extension de este proyecto, abordando los temas con
mayor profundidad.

Para problemas de flujo de superficie libre seria relevante explorar, profundizary comparar
resultados simulados utilizando otros modelos de turbulencia para verificar la viabilidad de los
resultados. Asi mismo, el uso de otro software CFD puede aportar de forma satisfactoria en el
desarrollo investigativo del aprovechamiento de fluidos.

Se sugiere examinar otros tipos de discretizado, tanto estructurado como no estructurado,
y un area de pruebas mas extensa, que promete resultados mas cercanos a valores reales o
experimentales.

Finalmente, para un analisis experimental, es recomendable planificar la operabilidad del
tunel de viento de la Escuela de Ingenieria Mecénica, con lo que se determinaréa los resultados de
presiones y velocidades. Este procedimiento validara asi el error en los resultados de ambos

analisis y complementara la ejecucion de la investigacion.
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Apéndices

Apéndice A. Proceso de elaboracion de la simulacion computacional

&8i NACA 5 digit airfoil generator (N X + -

& G © Noesseqguro | airfoiltools.com L

@ Universidad Industr... B Otros marcadores

Airfoil Tools

Search 1638 airfoils

Aplicaciones @ Google Canal Caracol HDC..  # BTvenVive |8 MiraDeTodo -TuCi.. @ Movidy = Ver Series...

You have 0 airfoils loaded.
Your Reyneld number range is 50,000 fo 1,000,000.( )

G+ | W Twitlear 1l Me gusta 2 mil

Applications

Airfoil database search

My airfoils

Airfoil plotter

Airfoil comparison L _
Reynolds number calc = ——
NACA 4 digit generator - T
NACA 5 digit generator | — — —

Information

Airfoil data
Liftidrag polars
Generated airfoil shapes

Searches

Symmetrical airfoils
NACA 4 digit airfoils
NACA 5 digit airfoils
NACA 6 series airfoils

Airfoils Ato Z

A 213 to avistar (88)
B b29root to bw3 (
€ c141ato curd
D dae to dus
E 1098 o esadd) {
F falcon to fxs2115

1isa571 to isa
5012 to jouk
K k1 to kenmar
L 11003 fo lwks015:
Mm1 to mue13!

o m B o

El primer paso

de curva del perfil NACA 23012 de la base de datos de Airfoil Tools, del cual ya estan

Design coefficient of lift
Camber position & reflex
Thickness (%)

Number of points
Cosine spacing

Close Trailing edge

First digit = C1 = 2043 (0.05 to 1)

15% standard (30) | Second & third digits
Fourth & fifih digits. (1 ta 30%)

2010200
Cosine of Iinear spacing

Open or closed TE

Send to airfoil plotter

NACA 5 digit airfoil specification

The NACA 5 digit airfoils use the same thickness envelope as the 4 series but with a
different camber line and numbering system

NACA LPQXX

estandarizados cada uno de los perfiles construidos.

Seguidamente, copiar los puntos en un formato Excel para exportarlos con la extension .txt

(datos tabulados).

0.987997
0.984341

NACA 5 digit airfoils in

NACA 22112
NACA 23015

1 c1=0.30 T=12.0% P:

»
the database

NACA 23012
NACA 23018

{ Add to comparison Add to My airfoils 0.980210
G geminism lo gu255118 0.975606
(419) 0.970533 0.004867 e
H hho2 to ht23 (63)

para el analisis fluidodindmico realizado en esta tesis es tomar los puntos
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Ahora se procede a elaborar una superficie plana con los datos tabulados para,
subsecuentemente, elaborar la geometria. Este proceso se pude realizar directamente en ANSYS 0

utilizar otro programa CAD o CAE para dicho proceso. En el caso presente, se importaron los

datos al programa SolidWorks para agilidad del proceso.

D’SSOLIDWORKS Archivo  Edicién  Ver Insertar Heramientas Ventana ? X | Y- -F- 5 - ' 8 BH® - s [B suscr comandos D-]8&2-_ 3 x

& 2 & B [ superficie piana & @ (@ oiminarcara @ Extender superfice - B Dar espesor °f b}

Extruir  Revalucién Rellenar  Forma | £ Equidistanciar superficie  Aplanamient to RedONdE0 2% peemplazar cara | @ Recortar supeficie  Coser Ceomet gl

superficie  de superficic  libre superficic b
superficie

de superfidie
o Superfidie reglada @ Eliminar reco rte
Operaciones | Croquis | Superficies | Calcular | DimXpert | Complementos de SOLIDWORKS | SOLIDWORKS MED |

PELAPLEE- -+ & -3
¢ [EIR[¢[€] >
v
%y Superficie naca 22012 (Predeterminado
Historial
Sensores
3 Anotaciones
[#) Conjuntos de superficies(1)

3
= g

355 Material <sin especificar>
-

g

[l Planta

=

R } -
% Superficie naca 23012165 ->

~ [@) Conjuntos de superficies(1)
@ Superficie naca 2301265

N

o=

>| *Frontal
[0 Modelo [ Vistas2D | Estudio de movimiento 1|
SOLIDWORKS Premiu m 2018 x64 Edition

<

MMGS B ]

Al abrir pieza nueva se selecciona la pestafia de curvas, seguido de curvas por puntos XY Z,
con lo que abre una ventana emergente donde se abre archivos de curva de SolidWorks; se cambia

a la extension de archivo de texto, y se abre el archivo de curva del perfil en la direccién donde se

guardo.

Acto seguido aparecera la curva por puntos, se selecciona un plano y creamos nuevo
croquis. Damos clic sobre la curva y convertimos entidad, con lo que ya podemos crear superficie

plana en la pestafa de superficies. Procedemos a guardar el archivo con la extension (.iges) para

después importarlo a ANSYS.
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Bl 4 Fluid Flow (Fluent) - DesignModeler - s
File Creste Concept Tools Units View Help

AHBE @ || Dunce Grego [[setect[%; G | RRO@E (o [W 0[S ¢ QRSB QX HE| G |2 | Wy W~ g fiv A~ fim S A F

Planed - 3 | sketem -~

-/ Generate §gShare Topology [¥] Parameters

[RExtrude @aRevolve @ Sweep  § Skin/Loft

@ Thin/Surface  §Blend v & Chamfer aSlice H 4 Point B Conversion

BladeEditor: ##importBGD {ZfLosd BGD [»{Load NDF | S FlowPath [/ Blade g Splitter JVistaTrExport ' ExportPoints mMStageFluidZone afl SectorCut |z ThroatArea 9 CAD Import + | <7b Preferences

& ® 2 = (Bl - @

|
|
|
|
|
|
|
|

Dutline
[=)-/&8] A: Fluid Flow (Fluent)
¥ XYPlane
b ZXPlane
vy P YZPlane
<oy |68 Import1
ey d® Scalel
3k Planed
&l Rotatel
3 SurfaceSk2
@ Boolean2
/%@ 1Part, 1 Body

]| Details
Bodies 1 ®
Volume 0cm® %

Surface Area | 1794,8 am?
Faces 1 0,000 10,000 20,000 {ern)
Edges 6 5,000 15,000

Vertices 3
Model View | Print Preview

| @ Resdy No Selection Centimeter Degree 0 0 7

1 Graphics )

ANSYS

2019 R3

Se importard el perfil (.iges) y se procedera a elaborar el volumen de control. Primero se
agrega una escala al perfil para determinar su geometria de trabajo. Luego se agrega un plano para
cambiar el centro de rotacion del perfil y se procede agregar una herramienta de rotacion para
cambiar el angulo de ataque. Después sobre el plano elaborado, se crea un croquis del volumen de
control que, seguidamente se crea una superficie desde croquis. Finalmente, se agrega un booleano

de sustraccion para agregar el mallado en el volumen de control, que es el que interesa.
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a =+ Context A Fluid Flow {Fluent) - Meshing [ANSYS Academic Teaching Introductory] - 7 X
File Home Named Selection Display Selection Automation Quick Launch ~ D e

ID x S Named Selection (@) Images~

i Coordinate System [lSection Plane

R Q| Cicomment [ annatation
Outline Insert
Outline =vld0Ox| Q@ @u & O O-a QO @@ Sdect kModer BT [ [ BEERmE [ElClipboard~ [Empty] & Ectend~ 9 SelectBy~ B Convert~ _
© Name « | Search Outline | ™
[ Project
Bl (@ Model (A3) 2019 R3
/@ Geometry —_—
8 Materials ACADEMIC
- 54 Coordinate Systems
-8 Mesh
B £ Named Selections
Lo T8 INLET
[0 oUTLET
O WaLL
0 AIRFOIL
Details of "AIRFOIL" == swissisimmnw O X
=/ Scope ~
Scaping Method | Geometry Selection
Geometry |2Edges
=/ Definition Y
Send to Solver Yes
Protected Program Controlled ®
Visible Yes
Program Controlled Inflation | Exclude %
= Statistics 0,00 150,00 300,00 frm)
Type | Manual I 020 O a0
[ Total Selection |2Edges 75,00 225,00

Se procede a nombrar los bordes de la geometria y acto seguido se agrega el discretizado:

a =+ Context A Fluid Flow {Fluent) - Meshing [ANSYS Academic Teaching Introductory] - 7 X
Home Mesh Display Selection Automation Quick Launch ~ 9D 9

D x + @ % % \?b E@ @ @ % I'fl Contact Sizing B Inflation (%) Mesh Connection Group % % ' % .# . "

ARefinement  Mesh Group | {3 Contact Match Group

Duplicate Q Insert Update Generate = Surface Source/Target | Method Sizing Face Mapped Mesh  Match @ m Mesh Mesh Manual Mesh Contact MNode MNode Metrics
- - Mesh Meshing Meshing Copy Control “PPinch Node Merge Group Edit Numbering Connection Match Merge Move | Display™
QOutline Mesh Preview Controks Mesh Edit

Outline v 0% QQ @we % O QA @@ SHa kModer 2T H BB B M B ™ ECipboard~ [Empty] | @ Extend 9, Select By~ @ Convert
Name ~ |Search Outline |v

{H Project

El- (& Model (A3) 2019R3
T Geometry _

8 Materials ACADEMIC

- 5K Coordinate Systems
-8 Mesh
%) MNamed Selections

Details of "Mesh” = dox
[ Display ~
Display Style Use Geometry Setting
(=l Defaults
Physics Preference D
Solver Preference Fluent
Element Order Linear .
[ Element Size Default (33,552 mm)
Export Format Standard &
Export Preview Surface Mesh | Mo 0,00 150,00 300,00 {rmm)
sizing [ |
Quaiity 75,00 225,00
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Una vez realizado la malla se procede a ejecutar Fluent para el andlisis fluidodinamico

con un analisis paralelo y utilizando 3 procesadores para poder ejecutar el modelo de turbulencia

B Fluent Launcher 2020 R1 (Setting Edit Only) - O X

Fluent Launcher

Simulate a wide range of industrial applications using the general-

purpose setup, solve, and post-processing capabilities of ANSYS
Fluent.

Dimension

Options

(D pouble Precision
Display Mesh After Reading
[0 Do not show this panel again
[ Load AcT

Parallel (Local Machine)
Solver Processes

=y
4k

Solver GPGPUs per Machine |

ir

~ Show More Options v Show Learning Resources

o | e .

El analisis se realiza basado en presion con una formulacion de velocidad absoluta, y con

flujo estable y modelado bidimensional.
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2 & e INTE
Domain Physics User-Defined Solution Results View Parallel
Mesh Zones Interfaces Mesh Models Adapt
Scale... @ Combine . EET Delete... B Append = E Mesh... (ﬂ Dynamic Mesh... \_J Refine / Coarsen...

@ Display... é
@ Info . s

[ units...

Check.

Qué\lq -

&

& Transform

- | Ojseparate - £ Deactivate... BaBg;Replace Mesh...

@ Overset...

~ Mixing Planes...

Make Polyhedra V;S. Adjacency... EE|+ Activate... o Replace Zone... (3' Turbo Topology... » More
Outline View Task Page ® Console
materials,
Filter Text General @) interface,
— domains,
- Setup Mesh mixture
General zones,
¥) ® Models [ Scale... H Check HRepnrt Quahlyl airfoil
o X wall
L %} Materials " Display... ‘ Units... ‘ outlet
Cell Zone Conditions I inlet
+) [ Boundary Conditions Solver interior-volumen de_control
] Dynamic Mesh - . volumen de controlSetting volumen de control (mixture) ... Done.
[Z] Reference Values e ety EermnSatin Setting zone id of volumen de control to 2.
+) 1. Reference Frames ®! Pressure-Based ) Absolute Setting zone id of interior-volumen de_control to 1.
» Density-Based Relative Setting zone id of inlet to 5.
*
f_ Named Expressions Setting zone id of outlet to 6.
- 5"";""“ Setting zone id of wall te 7.
¢ Methods Time 20 Space Setting zome id of airfeil to &.
Controls : Done.
+) [=] Repart Definitions ® Steady Planar Setting volumen_de_control (mixture) . Done.
+) @ Monitors Transient Axisymmetric Setting interior-volumen de_control (mixture) . Done.
Axisymmetric Swirl Setting inlet (mixture) ... Done.
? Cell Registers Setting outlet (mixture) ... Done.
&5 Inttialization Setting wall (mixture) Done.
+) # Calculation Activities Setting airfoil (mixture) . Done.
© Run Calculation Gravity
- Results parallel,
& surfaces Don=r
+) @ Graphics
Preparing mesh for display...
*+ L Plots

+ [ animations

Done.

HR_“Flnont:Daramator nama:Halaritn Tnlat  walne:95

Sl O ]

Surface
+ Create .

415, Manage...

B®

Se selecciona el modelo de turbulencia Spalart - Allmaras

constantes del modelo predeterminado basado en la vorticidad

de una ecuacion con las

Model

Inviscid
Laminar

Spalart-Allmaras (1 eqn)
k-epsilon (2 eqn)

k-omega (2 eqn)

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

Spalart-Allmaras Production

® Vorticity-Based
Strain/Vorticity-Based

Options

Curvature Correction

Model Constants
Cb1 -
0.1355
Cb2
0.622
Cvl
7.1
Qw2
0.3
Cw3
2
Prandtl Number
0.667

User-Defined Functions
Turbulent Viscosity
none v
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Como se menciona anteriormente, se agregan las propiedades del fluido

B Create/Edit Materials

X |
Name Material Type Order Materials by
air | fuid = | ® Name
Chemical Formula Fluent Fluid Materials Chemical Formula
air -
Fluent Database... |
Mixture _——

User-Defined Database...l
none v — 7"

Properties
Density (kg/m3) constant ~* || Edit...
1.221
Viscosity (kg/m-s) constant ~* || Edit...
1.805e-05

Ehange_ftreate‘ Delete‘ HLIP‘

TETETTETS

Con limites de frontera en la velocidad de entrada de 25 m/s en la direccidon “x”

B velocity Inlet ®
Zone Name
inlet
Momentum Thermal Radiation Spedies DFM Multiphase Potential uDs
Velocity Specification Method Magnitude and Direction v
Reference Frame | Absolute v
Velocity Magnitude| velocity_Inlet fo -
Supersonic/Initial Gauge Pressure (pascal) o o
¥-Component of Flow Direction 1 -
Y-Compenent of Flow Direction g -
Turbulence
Specification Method | Turbulent Viscosity Ratio .

Turbulent Viscosity Ratio 10

a _Cancel| @|




ANALISIS FLUIDO DINAMICO Y COMPUTACIONAL | 129

Y ajustamos los valores de referencia

Reference Values

Compute from

|_ inlet

Reference Values

Area (m2}) (0.1
Density (kg/m3}) |1.221
Depth (m) 1
Enthalpy (j/kg} |0
Length (m} (0.1
Pressure (pascal) 0
Temperature (k) 289
Velocity (m/s) 25

Viscosity (kg/m-s) 1.805e-05
Ratio of Specific Heats |1.4

Reference Zone

Cambiamos el método de solucién a acopladoy discretizacion de segundo orden

Solution Methods

Pressure-Velocity Coupling
Scheme
Coupled

Spatial Discretization
Gradient

Least Squares Cell Based
Pressure

Second Order

Momentum

Second Order Upwind
Modified Turbulent Viscosity

Second Order Upwind

@
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Se agregan los reportes de los coeficientes

Name Name
report-drag [report-lift |
Options Report Qutput Type Options Report Output Type
® Drag Coefficient &) Lift Coefficient
Drag Force Lift Force

Average Over(Tterations)

! Per Zone Wall Zones [Fifter Text ] ([E[E)E] rerzne Wall Zones [Fiter Text BEEEG

S ST Average Over(Tterations) =
1 - wall 1 - wall
Force Vector Force Vector
X Y z X v z
1 0 1

0 1

1
Report Files [1/2] i| E\ E\ Report Files [1/2] E| E| E
report-drag-rfile report-drag-rfile
report-lft-rile report-lft-rfile

SRS BIEA = E‘ E‘ Report Plots [1/2] E| E| E
report-drag:plot report-drag-rplot
report-ift-rplot copot s

Create Output Parameter Create Qutput Parameter

Y se aumentan los valores residuales para aumentar la convergencia

Options Equations
Residual Monitor  Check Convergence Absolute Criteria =
! Print to Console g
4 L v
V! Plot continuity 1e-09
Window x-velocity v v 1e-09
ry ,
L ! | Curves... | Axes... ‘ y-velocity v v 1e-09
Tterations to Plot nut v v le-09
-
1000 =
Residual Values Convergence Criterion
Normalize Tterations absolute -
Tterations to Store 5 -
1000 =

| Scale Convergence Conditinns...|

Compute Local Scale

Se ejecuta la inicializacién del analisis
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Solution Tnitialization @]
Initialization Methods
Hybrid Initialization
® Standard Initialization

Compute from

|_ inlet v

Reference Frame

® Relative to Cell Zone
Absolute

Initial Values

Gauge Pressure (pascal)
0

¥ Velocity (m/s)
25

¥ Velocity (m/s)
0

Modified Turbulent Viscosity (m2/s)
0.0001478297

Y se calcula el anélisis con 1000 iteraciones

Run Calculation @|
Check Case... | Update Dynamic Mesh...

Pseudo Transient Settings
Fluid Time Scale
Time Step Method Time Scale Factor
Automatic N 1

Length Scale Method  Verbosity
Conservative b i)

L

Parameters
Number of Tterations
1000

Reporting Interval
1

4
1)

Profile Update Interval
1

4

Solution Processing
Statistics

Data Sampling for Steady Statistics

[ Data File Quantities...

| 131
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Finalmente, se obtiene los resultaos del analisis

A6 : Fluid Flow (Fluent) - CFD-Post

Fle Edit Monitor Session Insert Tools Help

HHEEE B 9 ¢ Buetny SESSF F4HHIY0 ¥ @EE NG OMe L G 0dE E

| 132

Outfne  Varisbles  Expressions  Calculators  Turbo RSN O« %
1Pt symmetry 1 ~ R : :

7% symmetry 2
9% wal
~ User Locations and Plots
M@ contour 1
& Default Transform
[} pefault Legend view 1
& streamine 1
A3 vector 1
[ (B wireframe -

0.050

3D Viewer Table Viewer Chart Viewer Comment Viewer

Report Viewer

ANSYS

2019 R3
ACADEMIC

0.200 (m)

0.150
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Apéndice B. Contornos de presion NACA 23012

Contornos de Presion seccion NACA 23012, o = 0°

100 0.200
0.050 0.150

e T PR R T e i T B Weuer | T Uewer | ChartVease | CommentVewsr  Renort Viewst

Contorno presion por defecto a= 0° Contorno de presion inflacion o = 0°

0.050 0150 0050

Dikwe bl ChartVewe  CommentVewer | Report Vewer Diewe  TebeVews | ChartViewer  CommentUemer | Report emer

Contorno de presion refinamiento 1 o= 0° Contorno de presion refinamiento 2 o= 0°
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Contornos de Presion seccion NACA 23012, o = 6°

i
[J 0.100 0200 (m) —
0.050 0.150

Tovewsr | Tableewsr | ChartViewss | CommentVeser | Reoort ewer Dewer  TobleViewsr | ChartViewer  CommentVewer | ResortVewer

Contorno de presion por defecto o = 6° Contorno de presion inflacion o = 6°

SY!
ANSYS 2019 R3

2019 R3

v
: 1L

1 ) 0100 0200 (m) —x
- T T et [ — —

DVewer  TableVewer  Chatviwer  Commentviewer Reportiewer

Contorno de presion refinamiento 1 a = 6° Contorno de presion refinamiento 2 a = 6°
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Contornos de Presion seccion NACA 23012, o = 12°

Contorno de presion inflacion o = 12°

Contorno de presion refinamiento 1 o= 12° Contorno de presion refinamiento 2 o= 12°
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Apéndice C. Contornos de Velocidad NACA 23012

Contornos de velocidad seccion NACA 23012, a = 0°

Dvewer | TobleWewss  Chartemer  Commentiewer  Report vewer

DVewer TsbeViener  CwrtVews  CommentVemer  ReportVewer

Contorno de velocidad por defecto o = 0° Contorno de velocidad inflacion a = 0°

DVewer | TobeVewer ChartViewer  CommentViewer ReportViewer

Contorno de velocidad refinamiento 1 o = 0° Contorno de velocidad refinamiento 2 o = 0°
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Lineas de corriente seccion NACA 23012, a = 0°

Dveser TaeVens Owtiews  CommentViens  ReportVews

Lineas de corriente seccion NACA 23012, o = 0°; a) Lineas de corriente por defecto, b)
Lineas de corriente inflacion, c) Lineas de corriente refinamiento 1, d) Lineas de corriente

refinamiento 2
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Contornos de velocidad seccion NACA 23012, a = 6°

Contorno de velocidad inflacién o = 6°

Contorno de velocidad refinamiento 1 o = 6° Contorno de velocidad refinamiento 2 o = 6°
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Lineas de corriente seccion NACA 23012, a = 6°

Lineas de corriente seccion NACA 23012, a = 6°; a) Lineas de corriente por defecto, b)
Lineas de corriente inflacion, c) Lineas de corriente refinamiento 1, d) Lineas de corriente

refinamiento 2
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Contornos de velocidad seccion NACA 23012, o = 12°

Contorno de velocidad inflacién o = 12°

ANSYS

2019 R3

Contorno de velocidad refinamiento 1 o= 12° Contorno de velocidad refinamiento 2 o = 12°



ANALISIS FLUIDO DINAMICO Y COMPUTACIONAL | 141

Lineas de corriente seccion NACA 23012, a =12°

Lineas de corriente seccion NACA 23012, a = 12°; a) Lineas de corriente por defecto, b)
Lineas de corriente inflacion, c) Lineas de corriente refinamiento 1, d) Lineas de corriente

refinamiento 2
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Apéndice D. Coeficientes de presion NACA 23012

Coeficiente de presion seccion NACA 23012, a = 0°
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presion refinamiento 2
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Coeficiente de presion seccion NACA 23012, a = 6°
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Apéndice E. Contornos de presion NACA 4412

Contornos de Presion seccion NACA 4412, a. = 0°

ANSYS
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Contorno presion refinamiento a = 0°
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Contornos de Presion seccion NACA 4412, a = 6°

ANSYS
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Contornos de Presion seccion NACA 4412, o = 12°
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Apéndice F. Contornos de Velocidad NACA 4412

Contornos de velocidad seccion NACA 4412, o = (°

0 0.100 0200 (m) X 0 0.100 0200 (m)
_MHFI _:—:]0.150 D
Contorno de velocidad por defecto o = 0° Contorno de velocidad inflacion a = 0°

0.050 0.150

Contorno de velocidad refinamiento o = 0°
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Contornos de velocidad seccion NACA 4412, o = 6°

Contorno de velocidad por defecto o = 6° Contorno de velocidad inflacion o = 6°

ANSYS

2020 R1

0.050 0.150

Contorno de velocidad refinamiento o = 6°
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Contornos de velocidad seccion NACA 4412, a = 12°
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Contorno de velocidad por defecto o = 12° Contorno de velocidad inflacion o = 12°

Contorno de velocidad refinamiento o = 0°



ANALISIS FLUIDO DINAMICO Y COMPUTACIONAL | 151

Lineas de corriente seccion NACA 4412, a = (°

Lineas de corriente por defecto o= 0° Lineas de corriente inflacion o = 0°

ANSYS

2020 R1
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Lineas de corriente refinamiento o = 0°
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Lineas de corriente seccion NACA 4412, a = 6°

Lineas de corriente inflacion o = 6°

ANSYS

2020 R1
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Lineas de corriente refinamiento o = 6°
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Lineas de corriente seccion NACA 4412, a = (°

ANSYS
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Apéndice G. Coeficientes de presion NACA 4412

Coeficiente de presion seccion NACA 4412, a = (0°
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Apéndice H. Comparacion de resultados con alto Reynolds

Tabla A. Coeficientes de sustentacion NACA 23012

Angulo de CL Abbott- Cl
Ataque Doenhoff  Refinamiento 2
0 0,124 0,13421312
2 0,324 0,36538727
4 0,528 0,59517611
6 0,759 0,8202724
8 0,967 1,0411849
10 1,16 1,2522186
12 1,37 1,4456377
14 1,49 1,6160872
16 1,6 1,7137773
18 0,974 1,2446528
== Abbott 23012 23012 Analisis Refinamiento 2
2,000
1,800
1,600
1,400
1,200
O 1,000
0,800
0,600
0,400
0,200 4
0,000
0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20

ANGULO DEATAQUE-A

Figura A. Grafica angulo de ataque vs coeficiente de sustentacion NACA 23012
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Tabla B. Coeficientes de sustentacion NACA 4412

Angulode CL Abbott- Cl
Ataque Doenhoff  Refinamiento
0 0,404  0,49828711
2 0,604  0,76445156
4 0,813 1,0261256
6 1,01 1,2818432
8 1,2 1,4980155
10 1,33 1,6316803
12 1,43 1,667946
14 15 1,6218041
16 1,39 1,6082457
18 1,31 1,591966

—f@— Refinamiento 4412 —@=— Abbott 4412

1,8
16 ——

1,4
1,2

cl

0,8
0,6
0,4
0,2

0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20
Angulode ataque - o

Figura B. Grafica angulo de ataque vs coeficiente de sustentacion NACA 4412

Se observa que tanto para los resultados computacionales del perfil NACA 23012 y el perfil

NACA 4412 hay poca diferencia respecto a los resultados experimentales. Sin embargo, para el
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perfil NACA 4412 (Fig. B) se presenta mayor error, considerando que el coeficiente de
sustentacion maximo ocurre a oo = 12°, mientras en los resultaos presentados por (Abbott & Von
Doenhoff, 1959) el coeficiente maximo es a oo = 14°. Para el NACA 23012, a pesar de que en los
resultados computacionales difieren un poco, el maximo coeficiente de sustentacion ocurre
también a o= 16°.

Estos resultados validan los analisis realizados en la presente tesis, y que se pueden utilizar
para futuros trabajos de investigacion, como son la de aplicar un modelo con malla estructurada
en todo el dominio computacional o comparar los resultados aqui presentes con los obtenidos con

el tanel de viento de la Escuela de Ingenieria Mecénica.



