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RESUMEN

Se estudia el comportamiento de las fuerzas que actuan en un perfil
aerodinamico para angulos de ataque en un rango de 0° a 90°.

Para diferentes angulos de ataque, se analizan las frecuencias de las
componentes armonicas de la vibracion inducidas por el desprendimiento de
vortices el cual puede ser importante en el disefio de maquinaria, en particular,
para evitar el fendmeno de resonancia.

Resultados de una seccién NACA 0021 en un nimero de Reynolds de 2.7x10°
son mostrados.

La metodologia considera la simulacién numérica del fenbmeno transiente de
naturaleza periodica utilizando el software Fluent 6.0 y validados mediante
resultados experimentales.



INTRODUCCION

Las secciones aerodinamicas son parte fundamental en maquinas relacionadas
con la transformacién de energia, principalmente en el area aeronautica y
aeroespacial.

Dado el amplio campo de aplicacion, constantemente se realizan esfuerzos
para mejorar y predecir el comportamiento del flujo sobre perfiles de ala en
diversas condiciones. En general, las investigaciones son de caracter
experimental, o que lleva consigo un alto costo vinculado con los equipos y con
el tiempo empleado en las pruebas.

Con el desarrollo del calculo computacional de dinamica de fluidos, CFD, se ha
complementado fuertemente este campo de investigacion e incluso se han
observado fendmenos imposibles de visualizar experimentalmente.

Sin embargo no existe mucha informacion relacionada con el comportamiento
del flujo en perfiles aerodinamicos para grandes angulos de ataque que
considere las fuerzas fluctuantes que producen alta inestabilidad.

Analisis basados en métodos experimentales, como el reciente articulo
publicado por K. Swalwell, Frecuency analisis of surface pressures on an airfoil
after stall (2003), es una muestra de lo interesante y a la vez complejo
fendmeno fisico planteado.

El objetivo del presente estudio es simular numéricamente las pruebas
experimentales realizadas por Swalwell en una seccion NACA 0021 a través del
software Fluent 6.0. A la vez se desea visualizar las caracteristicas del flujo
imposibles de apreciar en una prueba experimental. Es prioridad también,
registrar la frecuencia de desprendimiento de vortices vinculada con la
separacion producida por la inversion del flujo en la capa limite.

El desprendimiento de vortices se traduce directamente en un comportamiento
periodico de las fuerzas de sustentacion y arrastre sobre la seccidn de ala. Si la
frecuencia de desprendimiento de vortices coincide con la frecuencia natural del
objeto se originaran desplazamientos periédicos de gran amplitud producto de
la resonancia.

Por lo tanto existe la necesidad de conocer la relacidon entre el angulo de ataque
y la frecuencia de desprendimiento de vortices para un perfil dado en
condiciones de flujo prefijadas con el propdsito de predecir posibles condiciones
criticas de funcionamiento en maquinarias.

La simulacién numeérica de situaciones de flujo complejas depende en un alto
grado de la definicion de la malla en la vecindad del perfil, de las condiciones de
borde especialmente en la region donde se desea calcular con cierta precision
la capa limite, y del comportamiento del modelo elegido.

Se realizaron también simulaciones en pequefios angulos de ataque y se
registré el espectro de la vibracion. Aunque en pequefos angulos de ataque
s6lo se visualizan componentes de baja frecuencia las cuales son del orden de
las frecuencias naturales de tipo torsional.



El fendbmeno y las consideraciones numéricas subsecuentes se vuelven cada
vez mas complejas a medida que aumenta el angulo de ataque, acompanado
ademas de un largo tiempo de procesamiento y problemas de estabilidad
numerica.

Puesto que se desea analizar la evolucion de las fuerzas en el tiempo, se
emplea una formulacion temporal de segundo orden. Ademas se concentra un
gran numero de celdas en la cercania de las fronteras del perfil para una
correcta prediccion de la capa limite.

Finalmente, resultados de los coeficientes de sustentacion y arrastre son
mostrados y comparados con los datos experimentales disponibles. La
modelacion representd bastante bien el comportamiento de estos coeficientes,
pero la magnitud de los resultados no se acerca con gran exactitud a los datos
experimentales.
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1.1. PERFILES AERODINAMICOS.

Los perfiles de ala, desarrollados para aprovechar de manera éptima la energia
del flujo, han sido disenados mediante métodos tanto tedricos como
experimentales. Son ampliamente utilizados en las mas diversas ramas de la
ingenieria y en especial en el campo aeroespacial, propulsores y maquinaria
para la transformacién de energia.

Las secciones aerodinamicas mas utilizadas, conocidas como perfiles NACA,
son el resultado de las investigaciones realizadas por la National Advisory
Committee for Aeronautics.

1.2. DESIGNACION DE PERFILES NACA.

Método de combinacion de la linea media y distribucion del espesor.

La investigacion de perfiles NACA fue sistematizada separando los efectos de
curvatura de la linea media y la distribucion del espesor. En general una

seccion de ala se puede obtener combinando la linea media a la distribucion de
espesor como se ilustra en la figura 1.1.

0,(xoy)
Figura 1.1. Método de combinacién de la linea media y distribucién de espesor.

Los bordes de ataque y de salida se definen como los extremos delantero y
posterior, respectivamente, de la linea media. La cuerda se define como la linea
recta que conecta estos extremos.
La ordenada de una seccion con combadura se obtiene proyectando la
distribucion de espesor perpendicular a la linea media. Las abcisas, ordenadas,
y pendientes de la linea media se designan como X, Y. Yy tané,
respectivamente.
Si xy y yu representan las coordenadas de un punto cualquiera de la superficie
superior de una seccion de ala y y; es la ordenada de la distribucidn simétrica
de espesor en alguna posicién x a lo largo de la cuerda, de acuerdo con la
figura 1.1, las coordenadas de la superficie superior estan dadas por las
siguientes relaciones:

X, =X-Yy,sin@ (1.1a)

Yy, =Y,+Yy,cosf (1.1b)
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Analogamente, las expresiones correspondientes para las coordenadas de la
superficie inferior son:
X, =X+Yy,sin@ (1.1¢c)

Y, =Y.~y cosd (1.1d)
Seccion NACA de 4 digitos.
a. Distribucion del espesor.

La distribucion de espesor para una seccidon NACA de 4 digitos esta dada
por la siguiente ecuacion:

ty, = L(o.2969& ~0.1260x —0.3516x> +0.2843x% —0.101 5x4) (1.2)

0.20
donde,

t : espesor maximo expresado como una fraccion de la cuerda.

El radio del borde de ataque es
r, =1.1019¢t? (1.3)

a. Linea Media.

De acuerdo a los estudios del efecto de la variacion de la cantidad de comba
y la forma de la linea media, esta se expresa analiticamente como dos arcos
parabdlicos tangentes en la posicion de la maxima ordenada y se expresa
como

%(2px—x2) 0<x<m

Ye=1 m , (1.4)
(1—p)2 [(1—2p)+2px—x ] ,m<x<1

donde,

m : altura maxima de la linea media expresada como fraccién de la cuerda.
p : posicion de la altura maxima.



Caracterizacion de Perfiles aerodindmicos. 11

b. Designacion.

La primera cifra indica el valor maximo de la ordenada y. como fraccién de
la cuerda.

La segunda cifra indica la distancia desde el borde de ataque a la posicién
de y, como fraccion de la cuerda.

Las ultimas dos cifra indican el espesor maximo del perfil a partir de la linea
media y se expresa como fraccion de la cuerda.

Asi, por ejemplo, la seccion NACA 2415 tiene 2 por ciento de comba en una
posicion igual a 0.4 de la cuerda medido desde el borde de ataque vy tiene
un 15 por ciento de esbeltez. Las dos primeras cifras definen por completo
la linea media, es decir, son las constantes my p de la ecuacion (1.4).

Seccion NACA de 5 digitos.
a. Distribucion del espesor.

La distribucion de espesor para las secciones NACA de 5 digitos es idéntica
a la de las secciones NACA de 4 digitos.

b. Linea Media.

La linea media definida por dos ecuaciones que producen un decrecimiento
progresivo de la curvatura se expresa a través de la siguiente ecuacion

~ %k1[x3_3mx2+m2(3—m)x] 0<x<m

Yo = (1.5)
Yekim® (1-x) m<x<1

m y p son constantes idénticas a las definidas anteriormente y k; es un
factor que depende del coeficiente de sustentacion de disefo.

c. Designacion.

La primera cifra indica el valor del coeficiente de sustentacion ideal del perfil
multiplicado por 20/3.

Las dos cifras siguientes indican el doble de la posicion de la ordenada
maxima medida desde el borde de ataque.

Las ultimas dos cifra indican el espesor maximo del perfil a partir de la linea
media y es expresada como fraccién de la cuerda.

Una seccion de ala NACA 23012 tendra un coeficiente de 0.3, una curvatura
maxima en un 15 por ciento de la cuerda y una esbeltez del 12 por ciento.
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Secciones NACA modificadas.

La mas comun e importante modificacion de estas series consiste en la
formulacion de la distribucion del espesor. La forma de la distribucion de
espesor modificada esta definida por la siguiente expresion

a,Vx +ax+a,x? +a,x’ 0<x<m
iyt: 2 3 (16)
dy +d,(1-x)+d,(1-x)" +d;(1-x)” ,m<x<1

donde las constantes se encuentran tabuladas para cada perfil®.
Ademas existen las series NACA-1, NACA-6 y NACA-7 las que en general
tienen caracteristicas mas especificas’.

1.3. SUSTENTACION Y ARRASTRE.

La accion dinamica del fluido en movimiento ejerce una distribucién de
esfuerzos en la superficie de objetos sumergidos y su efecto es el de una fuerza
resultante sobre el cuerpo. La componente de esta fuerza en la direccidon
normal a la direccion de la velocidad de corriente libre U, se denomina
sustentacion y se denota por L.

Figura 1.2. Fuerzas viscosas y de presién sobre un ala.

En la figura 1.2 se visualiza como la particula B pierde energia cinética al
acercarse a la superficie inferior del perfil, lo que segun la ecuacion de Bernoulli
aplicada a una linea de corriente entre lo puntos 7 y 2 se traduce en un
aumento de presion. Analogamente, la particula A que pasa por la superficie
superior del perfil se acelera y, por consiguiente, la presion disminuye en esta
zona. Esta diferencia de presiones debida principalmente a la geometria el perfil
produce el efecto de sustentacion.

Por otra parte, la fuerza en la direccién del flujo se conoce como el arrastre y es
el resultado de los altos esfuerzos de corte en la capa limite y también por la
depresion producida por la separacion.

"Para un estudio mas detallado, véase |. Abbott, Theory of Wing Sections.
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Conceptualmente las fuerzas de arrastre y sustentacion pueden calcularse
directamente a partir los esfuerzos viscosos y la presién. Si se centra la
atencion en el elemento de area dA de la figura 1.2 y se descomponen las
fuerzas debidas a la presion y los esfuerzos de corte en la direccién el flujo y en
la direccion normal a esta se obtienen las siguientes expresiones

D:j(psin0+rocose)dA (1.7)
A
sz'(pcose—rosine)dA (1.8)
A
donde,

D : fuerza de arrastre

L : fuerza de sustentacion
p : presion

7 . esfuerzo de corte

(o]

En la practica, para efectos de caracterizar los perfiles, se definen coeficientes
adimensionales de sustentacion y arrastre.

1.4. COEFICIENTES DE SUSTENTACION Y ARRASTRE.

La magnitud de las fuerzas desarrolladas en cuerpo sometidos al flujo de fluidos
se determina, en la mayor parte de los casos, empiricamente a través de
ensayos en tuneles de viento. Para extender la utilidad de los resultados se
recurre a parametros adimensionales basados en consideraciones de similitud
geomeétrica, cinematica y dinamica (Analisis Dimensional).

En perfiles geométricamente similares las fuerzas tienden variar directamente
con la densidad del aire, el area del ala y el cuadrado de la velocidad. Luego,
teniendo en consideracion lo anterior se define el coeficiente de sustentacién
como

L
C=—— 1.9

y el coeficiente de arrastre como

D
c.-_ Y 1.10
° %pAUi (1.10)

Es practica comun en alas de longitud finita b y cuerda c, definir el area A como
el producto ¢ - b, donde el cociente b/c se denomina razén de aspecto.
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Las ecuaciones (1.9) y (1.10) pueden simplificarse bajo el concepto de razén de
aspecto infinita, donde la longitud del ala b es lo suficientemente grande como
para que el ensayo pueda considerarse tedricamente como bidimensional, es
decir, los efectos tridimensionales de los extremos son despreciables ya que
b>>c.

Tomando en consideracion lo citado en el parrafo anterior se definen los
coeficientes seccionales de arrastre y sustentacion, respectivamente, como

D
o= (1.11)
) peU?

L

C [ —

© 1 el

Estas caracteristicas aerodinamicas del ala se pueden describir

convenientemente graficando los coeficientes adimensionales o bien los

seccionales versus el angulo de ataque «, el cual es el angulo contenido entre

la direccion de la velocidad relativa al perfil y la cuerda. En las figuras 1.3 y 1.4

se visualiza la dependencia de los coeficientes de una seccion NACA 0021 en
relacién con el angulo de ataque para un nimero de Reynolds igual a 2.7x10°.

(1.12)

C
1 L] 1
/\Rec= 6% 10° .
Y, D
16 o %—O.M 7
/ = ' |
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flap f‘\\
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1.2 0.03 —— "
at 60
With flap / / Re.=9x 108 /
— at60° \ A
L6 % 106 0.027 Re, =3 x 10
' 08 M3 x 106 ;- : |
4 6
b L fﬁ b4 10
V No flap ~=t /] 9106
04 0.01 7
~¥%
/ / No flap
] |
-12 -8 -4 /|u 4 8 12 16 -8 -4 0 4 8 12 16
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Figura 1.3. Curvas tipicas ¢, y cp versus a de una seccion NACA 0016.
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Por otra parte, en la figura 1.5 se tiene una grafica de ¢, versus cp conocida
como grafica polar.

0s
0.4 |-
)
= 03}
5
=
=
L
8 02}
<
- |
0.1}
| | ] | |
0 0.0l 002 003 004 005

Drag coefficient Cp,

Figura 1.5. Gréfica Polar en diferentes nimeros de Reynolds de una seccién NACA 0016.
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2.1. DEFINICION DEL PROBLEMA.

El presente estudio tiene como objetivo principal analizar el comportamiento del
campo de flujo alrededor de un perfil aerodinamico de la serie NACA 0021 en
diferentes angulos de ataque para un nimero de Reynolds igual a 2.70x10°. De
acuerdo con la adaptacién de los modelos potencial y turbulento a los datos
experimentales se divide el problema en tres regiones:

Andlisis para pequefios angulos de ataque c0°<a<15°
Analisis en la zona de transicion 1 15°< a < 20°
Analisis para grandes angulos de ataque 1 20°< a2 <90°

noulos de atagque
Andlizis en grandes
anoulos de atague

0B}

_.
T
Analiziz en pegquenos

Andliziz zona de transician

0.6

04

coeficiente seccional de sustentacion

0 10 20 30 40 50 60 70 a0 90
angulo de atague

Figura 2.1. Divisién del problema segun la adaptacion de modelos.

2.2. ANALISIS PARA PEQUENOS ANGULOS DE ATAQUE.

Los perfiles aerodinamicos estan disefiados para operar en condiciones 6ptimas
en un rango de angulos de ataque de 0° a 15° ya que mas alla de estos valores
se produce perdida de sustentacion e incluso vibraciones de gran intensidad.

El arrastre se produce principalmente por la accién de esfuerzos viscosos en la
superficie del ala y, en menor escala por la presion inducida por los pequefos
vortices en el borde de salida.
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2.3. ANALISIS DE LA ZONA DE TRANSICION.

Después de alcanzar el primer maximo en la curva de la figura 2.1 ocurre una
pérdida subita de sustentacion, o que anuncia el comienzo de la separacion de
la capa limite. Esta zona es altamente sensible a variaciones de la intensidad
de la corriente libre y al tipo de separaciont.

1.2 . .

—8— |=08% |]
—m— =%
I= 7%

08 | !
CL
06 /
04 /
nzz
¢ ]

00~
0 10 20 30 40 & 50 60 70 80 90

Figura 2.2. Efecto de la intensidad de turbulencia I de la corriente libre.
(Fuente: K. Swalwell, The effect of turbulence intensity on stall of the NACA 0021 aorefoil)

Experimentalmente se ha comprobado que los datos registrados en la zona de
transicion al incrementar el angulo de ataque son diferentes a los registrados
cuando el angulo decrece. Este fendbmeno aparece tanto en las curvas de
sustentacion como en las de arrastre y se conoce como histéresis.

1.2 J T L) T L) T J T L) | v | T T L T ' 2.0 L 1 L) L L) T ' I LI 1 L)
(@ " { (b) =7 r
C 08 ~ | "}] \-‘ T C = ';
SN " 1 12} /G/g .
ostd bl A \ 1 ; y
F T | | | 08 s .
0.4 7{ Ly .\- - o
| - g
0.2 ? N 0.4 N p pe_ ]
| ] g
[ ] T S S S Y SO S S S_—t O.DL;;\_'._Mlululululnluln
0 10 20 30 40 50 60 70 80 90 0 10 20 30 40 50 60 70 80 90
¢« (degrees) ¢« (degrees)
—e— Row B1 —e— Row B2 (increasing o)
—o— Row B1 Row B2 (decreasing o)

Figura 2.3. Efecto de histéresis.
(Fuente: K. Swalwell,Frequency analysis of surface pressures on an airfoil after stall)

fLa pérdida repentina o moderada de sustentacion depende del tipo de perfil que a su vez tiene
un tipo particular de separacion, véase A. Broeren, Low-frecuency flowfield unsteadiness during
airfoil stall and the influence of stall type.
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2.4. ANALISIS PARA GRANDES ANGULOS DE ATAQUE.

En esta zona el perfil es considerado como un cuerpo robusto y se caracteriza,
en términos de pérdidas, por un gran arrastre debido a la region separada. La
causa del fendbmeno de separacion esta relacionada con el concepto de capa
limite. A continuacion se describen los topicos mencionados.

Capa Limite.

Para flujos con alto numero de Reynolds puede considerarse fehacientemente,
que el efecto de la friccién interna es apreciable unicamente en una pequena
region que rodea las fronteras de los cuerpos sometidos a una corriente libre.
Debido al principio de adherencia en las fronteras (interfase soélido/fluido) existe
un alto gradiente de velocidad y, como se puede deducir de la ley de viscosidad
de Newton, esta zona es altamente afectada por esfuerzos de corte. Esta
delgada regién de fluido afectada fuertemente por esfuerzos de tipo viscoso se
conoce como capa limite.

Separacion.

La separacion de las lineas de corriente de la frontera curva de un perfil
aerodinamico para un alto angulo de ataque se muestra en la figura 2.4. La
teoria de flujo potencial y los experimentos indican que la velocidad
inmediatamente afuera de la capa limite alcanza un maximo en algun punto B
en la superficie superior del perfil. Por otra parte, en algun punto A, en la
vecindad del borde de ataque, la velocidad tiende a cero y se denomina punto
de estancamiento.

Figura 2.4. Perfil aerodinamico en un alto angulo de ataque.
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De acuerdo con la ecuacion de Bernoulli, que es aplicable al flujo de corriente
principal, la presion debe disminuir desde un valor cercano a la presién de
estancamiento en el punto A hasta un valor minimo en B. Luego de alcanzar el
minimo, la presion debe incrementarse corriente abajo del punto B. Por lo tanto
la capa limite mas alla del punto B soporta una presidon que se incrementa en la
direccion del flujo. Este efecto se conoce como gradiente de presion adverso. El
aumento de presion hace que el fluido en la capa limite se vuelva mas lento y
es muy probable que alcance la condicion de reposo, lo que produciria la
inversion del flujo en la capa limite causando de esta manera que el flujo se
separe de la frontera.

Si x es una coordenada curvilinea que tenga la forma de la frontera e y es la
coordenada normal a la superficie, el inicio de la separaciéon se produce en el
punto que cumpla con la condicién

ou
|,
La figura 2.5 muestra el comportamiento del perfil de velocidad afectado por un

gradiente de presién adverso.

radiente de
%Tes‘léﬂ adverso

=0 (2.1)

y

Wyl
ST
e

—
==

purto de separacian

Figura 2.5. Efecto del gradiente adverso de presion.

La separaciéon produce un incremento en el arrastre producto de la baja presion
que persiste en la regién separada. Ademas, la inversién del flujo produce
vortices que se desprenden alternadamente corriente abajo produciendo
fluctuaciones en la fuerza resultante sobre el perfil.

Desprendimiento de vértices.

Los cuerpos robustos exhiben un fendmeno muy interesante Illamado
desprendimiento de vortices.

Cuando se alcanza la condicion de estabilidad se desprenden vortices o
remolinos en forma regular y alternada, es decir, uno de los vértices siempre se
escapara primero y se arrastrara aguas abajo de la estela, luego otro vértice se
creara en su lugar. Este patron de flujo se conoce como calle de vortices de
Von Karman.



Separacién de la capa limite y desprendimiento de vértices. 21

S —s——

e

e

Figura 2.6. Calle de vortices de Von Karman en un cilindro.

El desprendimiento de vortices en un perfil de ala y en cuerpos romos puede
ser caracterizado por el numero de Strouhal. Este parametro adimensional
relaciona la frecuencia de desprendimiento de vortices f, la velocidad de la

corriente libre U_, y una longitud / caracteristica del objeto. La expresiéon del
numero de Strouhal es

St=— (2.2)

En los diversos estudios en placas planas para distintos angulos de ataque se
encontré que el numero de Strouhal basado en una longitud caracteristica igual
a la longitud de la placa normal a la direccion del flujo permanece
aproximadamente constante. De acuerdo a lo anterior, la longitud caracteristica
para un perfil aerodinamico de cuerda ¢ puede tomarse como
| =csina
Por lo tanto el numero de Strouhal sera
St fcsina

U

o0

El desprendimiento de vértices en cuerpos robustos produce fuerzas ciclicas.
Los disefadores deben evitar que la frecuencia de desprendimiento de vortices
coincida con la frecuencia natural del objeto o con uno de sus armoénicos. Los
efectos de resonancia producidos si se cumple la condicién anterior pueden ser
desastrozos.

(2.3)
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Aplicaciones.

No se han realizado muchas investigaciones relacionadas con el
comportamiento de perfiles aerodinamicos para altos angulos de ataque.
Algunos de estos trabajos, como los realizados por Swalwell y Sheridan (2003),
tienen como objetivo principal analizar el comportamiento de las fuerzas sobre
perfiles en el dominio de la frecuencia, es decir, determinar el espectro de la
vibracion en diferentes angulos de ataque y extender la aplicacion de estos
resultados para el analisis de rendimiento y mejoras de furbinas de viento de eje
horizontal.

Aunque los perfiles aerodinamicos estan disefiados para operar en pequefos
angulos de ataque, es inevitable que algunas maquinarias relacionadas con la
transformacion de energia, como las turbinas de viento, estén afectadas por
separacidon de flujo bajo ciertas condiciones de operacion. Esto se visualiza
especialmente en las regiones del aspa cercanas al eje de rotacion.

Existen diferentes teorias para el disefio de un aspa; como las de Stefaniak, de
Hutter y de Sabini. Los resultados entre cada teoria son muy similares y todas
llegan a la misma conclusion: tomando en consideracion las fuerzas ejercidas
por el flujo, el comportamiento aerodinamico de la hélice y el maximo
rendimiento tedrico maximo que se pueda obtener, el angulo de ataque en un
aspa debe variar desde un minimo en la periferia hasta un maximo en la raiz.
Esto se visualiza en la figura 2.7.
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Figura 2.7. Variacion del angulo de ataque a lo largo del aspa.
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Por otra parte, como la velocidad del viento puede variar significativamente
durante una jornada, las edlicas modernas utilizan hélices de paso variable para
mantener una velocidad aproximadamente constante y dentro del rango de
velocidad nominal de funcionamiento.

El principio de funcionamiento de un sistema de regulacion mecanico de tipo
centrifugo, se ilustra en la siguiente figura. Como puede intuirse, si la velocidad
del viento aumenta y por lo tanto la velocidad de giro de la hélice, la masa en el
extremo de la barra es afectada por una mayor fuerza centrifuga lo que a su
vez, mediante elementos mecanicos hace girar el aspa alrededor de su eje
alterando asi el angulo de ataque de las secciones de la pala.

Fuerza
centrifuga

Velocidad de
rotacion de la hélice

Figura 2.8.Vista en corte de un mecanismo de regulacion de velocidad.

Tomando en consideracion lo mencionado en los parrafos anteriores, una
turbina de viento puede estar afectada por vibraciones inducidas por la
separacion del flujo en las regiones cercanas a la raiz del aspa bajo ciertas
condiciones de funcionamiento.



SIMULACION
NUMERICA




Simulacion numeérica. 25

3.1. SIMULACION NUMERICA.

Se desea reproducir el ensayo en tunel de viento de un perfil aerodinamico en
diferentes angulos de ataque realizado por Swalwell & Sheridan (2003),
utilizando el calculo computacional de dinamica de fluidos. El problema se
asume como una situacién bidimensional y se resuelve mediante métodos
numeéricos a través del software Fluent 6.0.

3.2. ESTRATEGIA DE SOLUCION.

Encontrar una solucién analitica de las ecuaciones diferenciales parciales que
gobiernan el flujo de fluidos alrededor de geometrias complejas es una tarea
imposible de realizar. En general, estos problemas se resuelven mediante
métodos de analisis numérico. En las soluciones de tipo numérico se reemplaza
el dominio continuo con un dominio discreto utilizando una malla; por lo tanto
esta es solo una aproximacioén de la solucién exacta. Sin embargo, al ocuparse
de la solucién para un numero finito de punto discretos, el método se simplifica,
al resolver ahora un sistema de ecuaciones algebraicas.

El método para discretizar las ecuaciones diferenciales en Fluent es el conocido
método de volumenes finitos. Este considera el balance de propiedades como
masa, momentum, energia, etc., en un pequefio volumen finito que esta dentro
del dominio de calculo.

3.3. DETALLES SOBRE DISCRETIZACION.
Generacion de la Malla.

La geometria del problema se llevo a cabo a través del pre-procesador Gambit.
En primer lugar el contorno del perfil fue construido generando 40 vértices de
acuerdo a las coordenadas tabuladas en el manual Theory of Wing Sections.
Una curva spline se cred a través de los vértices para obtener una frontera
suave que simule la forma real de la seccion aerodinamica.

Para definir las dimensiones del dominio del problema se deben considerar
cuales son las limitaciones de las condiciones de contorno que Fluent tiene
disponibles.

La condicion de entrada de flujo esta a una distancia igual a 4 veces la longitud
de la cuerda medida desde el centro del perfil para que asi la corriente alcance
la condicion de flujo completamente desarrollado antes de acercarse a la
seccion de ala.

Una de las condiciones de salida disponibles en Fluent y utilizada en la mayor
parte de situaciones de flujo de fluidos incompresibles, Outflow, impone la
restriccion de flujo completamente desarrollado en la salida, es decir, un flujo tal
que la difusién de todas las variables de flujo en la direccién de salida sea nula.
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Para que esto ocurra en una situacién donde se espera una larga estela se
recomienda una distancia igual a 10 veces la longitud de la cuerda (Versteeg &
Malalasekera, 1995).

Las paredes superior e inferior estan a una distancia igual a 3 veces la longitud
de la cuerda para asi no afectar el comportamiento del flujo cerca del perfil.

El dominio de dividié en 12 caras segun la configuracién que se muestra en la
figura 3.1.

Jc

Gy

Jc

Ac 10¢c

Figura 3.1. Dimensiones del dominio y distribucion de caras.
Longitud de la cuerda ¢ = 0.125(m)

Se selecciond un tipo de malla cuadrilateral y se generaron alrededor de 30600
nodos. Los detalles sobre el refinamiento en las cercanias del perfil se detallan

en las figuras 3.2 a 3.5.

Figura 3.2. Malla cuadrilateral.
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Figura 3.3. Detalles sobre discretizacion en las fronteras del perfil.

Figura 3.4. Refinamiento del borde de ataque.

Figura 3.5. Refinamiento del‘ bordé de s'al"idé. 1
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Esta es la configuracion tipica utilizada aunque para algunos angulos de ataque
se realizaron leves modificaciones para evitar la distorsion de la malla en el
borde de salida del ala.

La alta densidad de malla concentrada en los contornos de la seccion de ala se
debe a ciertas condiciones impuestas por Fluent para describir correctamente el
comportamiento de la capa limite. Estas consideraciones se detallan mas
adelante cuando se trate mas profundamente el modelo turbulento.

Modelo Matematico.

En un primer intento se simulé la dinamica de fluidos utilizando el modelo
potencial, pero dadas las condiciones de irrotacionalidad propias del modelo,
este arrojé resultados aceptables hasta un angulo de ataque igual a 17.5°,
después de esto fue imposible inicializar el problema ya que se vuelve
altamente divergente.

El modelo laminar muestra un comportamiento inestable en pequefos angulos
de ataque junto con una separacién prematura de la capa limite en las
cercanias el borde de ataque. Fluent no admite parametros de rugosidad en la
pared cuando se usa el modelo laminar y esto podria ser la causa de la
separacion en pequefios angulos de ataque. Los experimentos muestran que
para ciertos valores de rugosidad de pared la capa limite cambia su régimen de
flujo de laminar a turbulento con un desplazamiento corriente abajo del punto de
separacién debido a la mayor cantidad de momentum que transporta una capa
limite turbulenta. Tedricamente las ecuaciones de Navier Stokes pueden
simular directamentet la turbulencia, pero esto implicaria una extensa capacidad
de procesamiento. La consideracion de la rugosidad en la pared en flujo laminar
llevaria a esta condicion y debido esto el modelo esta limitado para esta
situacién. Lo anterior es sélo una de las posibles explicaciones que podrian
aclarar el porqué de la no-adaptacion del modelo en esta situacion de flujo.

En pequefios angulos de ataque el modelo turbulento y sus variaciones no se
adaptan con gran precision a los datos experimentales. Aunque no se visualiza
separacion, los valores promedio de sustentacidn son menores que los reales.
Por el contrario, la fuerza de arrastre supera excesivamente los valores
promedio registrados.

Para altos angulos de ataque, el modelo turbulento se comporta
aceptablemente.

En la zona de transicion existe incertidumbre como se mencion6 en secciones
anteriores. Ademas la informacion sobre las caracteristicas del ensayo
experimental no son tan detalladas como para modelar esta regién en forma
precisa.

*El esfuerzo para simular numéricamente en forma directa la turbulencia fue recientemente
publicada por Kaneda et al., 2003. Para esto uso6 4096° puntos de grilla, lo cual rigurosamente
corresponde a 0.5 terabytes de memoria.
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Con respecto a la simulacién en pequefos angulos de ataque, soélo se dispone
de informacion relacionada con la magnitud promedio de sustentacion y
arrastre, lo que no asegura que la evolucion temporal del fenbmeno esté
fielmente modelada por el modelo potencial.

Las secciones siguientes detallan los modelos utilizados y condiciones de borde
para cada situacion.



SIMULACION EN PEQUENOS
ANGULOS DE ATAQUE
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4.1. MODELO MATEMATICO.

Para simular la dinamica de fluidos en pequefios angulos de ataque, se
empleara el modelo potencial. Dado que en situaciones de flujos externos los
efectos viscosos son apreciables principalmente en la capa limite, asumir un
modelo potencial es una practica aceptable, sin embargo, como la fuerza de
arrastre en pequefios angulos se debe principalmente a los efectos viscosos,
toda la informacién obtenida al respecto no sera considerada valida.

Para resolver el problema se define una formulaciéon segregada en un esquema
implicito. La evolucién en el tiempo es calculada mediante una aproximacion de
segundo orden.

Si, v=v(x,y,t) son las componentes de la velocidad en las direcciones x e y,

respectivamente y p:p(x,y,t) es la presion, entonces las ecuaciones que
gobiernan el flujo bidimensional de un fluido inviscoso e incompresible son:

Ecuacioén de continuidad
ou ov _

—+—=0 4.1)
ox oy

Ecuaciones de Euler

My 10 (4.2)
ot ox oy p OX

v U6V+V6_V=_18_,O (4.3)
ot oX oy p oy

4.2. CONDICIONES INICIALES.

Como el objetivo principal es analizar el comportamiento del flujo cuando éste
alcance un régimen peridédico estable las condiciones iniciales no tendran
influencia en la solucién final después de transcurrido un largo lapso de tiempo.
En general, para todas las situaciones analizadas, en t = 0 todas las variables
tendran un valor igual al impuesto en la entrada.

4.3. CONDICIONES DE CONTORNO.

El flujo esta caracterizado por un nimero de Reynolds igual a 2.7x10°. Si se
considera la longitud caracteristica igual a la longitud de la cuerda y una
viscosidad del aire en condiciones estandar, entonces la velocidad de corriente
libre sera,

1.7894 -05(kg )2.7 10°
:P‘;Uw @uw:”;e: ° /“'S g :31.55(!%)

1.225(k%3)0.125(m)

Re
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Luego, las condiciones de borde, fijando el centro del perfil como origen seran
(ver figura 4.1)

(-dc, 3c) ,

(10c, 3c)

&\lr Fronteras del
e X dominio

{2, -3 &) e *(10¢,-3

I

|

|r—Emrada de Flujo vy
I

|

1

|

1

|

! Salida de flujo —
|

|

L%

]
Figura 4.1. Dominio del problema.
Longitud de la cuerda ¢ = 0.125(m)

Entrada de flujo.

u(-4c,y,t)=U, ,—3c<y<3c,0<t<w
v(-4c,y,t)=0 —3c<y<3c,0<t<w
Fronteras superior e inferior.
v(x,£3c,t)=0 ,—4c<x<10c,0<t <o
u =0 ,—4c<x<10c,0<t <o
ay (x.£3c,t)

Salida de flujo.

v(10c,y,t)=0 ,—3c<y<3c,0<t<m
a_u =0 ,—3Cc<y<3c,0<t<mw
aX(1OC,y,t)

4.4. DISCRETIZACION.

Los métodos de discretizacion que vienen por efecto en Fluent son sélo para
situaciones de flujo simple. Dada la complejidad de la configuracion de flujo en
el borde de salida del perfil se utilizaran formulaciones de segundo orden.
Fluent sugiere el uso del algoritmo PISO (pressure implicit with splitting of
operators) para el acoplamiento de presion-velocidad en situaciones de tipo
transiente.

El método de discretizacion empleado se resume en la tabla 4.1.
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Tabla 4.1. Discretizacion

Ecuacion Esquema
Presién Segundo Orden
Acoplamiento presion-velocidad Piso
Momentum Segundo orden

4.5. FACTORES DE RELAJACION.

En la mayor parte de las situaciones analizadas se emplearon los valores que
Fluent sugiere para los factores de relajacion, sin embargo para angulos de
ataque mayores a 10° factores menores ayudan a la convergencia en las
primeras iteraciones.

Los factores utilizados se resumen en la siguiente tabla.

Tabla 4.2. Factores de relajacion

Variable Factores de relajacion™ Factores de relajacion
Presion 0.2 0.3
Densidad 1 1
Fuerzas de cuerpo 1 1
Momentum 0.5 0.7

*Para las primeras 5x10° iteraciones.
4.6. CRITERIO DE CONVERGENCIA.

Anteriormente se mencioné que el método de discretizacion implica que un
sistema de ecuaciones diferenciales se reemplaza por otro equivalente pero de
forma algebraica. Debido al numero de ecuaciones de los sistemas resultante,
al hecho que sean del tipo no linear (!V**1"), se requiere de una estrategia
iterativa (algoritmo de Gauss Seidel) para la inversion de la matriz de
coeficientes del sistema de ecuaciones. El método iterativo se basa en un
criterio de convergencia relacionado con la precision requerida de la solucion,
por lo tanto es de importancia una seleccion adecuada de estos valores. En la
tabla 4.5 se muestran los valores utilizados en las simulaciones.

Tabla 4.3. Criterio de convergencia.

Ecuacion Criterio de convergencia
Continuidad 107
Momentum en x 10
Momentum en y 10
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4.7. PARAMETROS DE ITERACION.

En las primeras 10° iteraciones, para simulaciones en angulos de ataque en un
rango de 0° a 7.5° un paso de tiempo igual a 10”s es adecuado. Luego es
posible aumentar progresivamente hasta un maximo permitido de 10°s. Dada
la alta inestabilidad numérica, un At igual 10™s asegura la divergencia de la
solucién en aproximadamente10® iteraciones.

Para angulos de ataque entre 7.5° a 17.5°, el paso de tiempo en las primeras
iteraciones puede ser incluso del orden de 10™"°s en los mayores angulos.

El maximo valor permisible para At es 10°s.

Aunque en una formulacion acoplada el At,s es funcion del tamano de malla y
estd limitado por el numero de Courant, la formulacibn segregada,
independiente del numero de Courant, esta limitada por la alta naturaleza
nolineal de la solucion que se refleja en una alta inestabilidad numérica para
valores de At mayores a 3x10°s.

4.8. RESULTADOS.

En las graficas de la figura 4.2 se visualiza como el modelo potencial se adapta,
en cierto grado, a los datos experimentales. Si bien, para el coeficiente se
sustentacion el comportamiento es bastante similar, la grafica de los
coeficientes de arrastre sufre un cambio subito a los 10°. Lo mas probable es
que la condicion de irrotacionalidad ya no sea valida y por lo tanto los efectos
viscosos comiencen a ser significativos.

025

T T T T T T
—&- Experimental —&~ Experimental
—&— Modelo Potencial —&- Modelo Potencial

02

015 ¢

o 08r (&5

01

0.05F

1 T T 1
2 4 6 8 10 12 14 16 18 0 2 4 G 8 10 12 14 16
cu{grados) ci(grados)

(@) (b)

Figura 4.2. (a) Coeficiente de sustentacion ¢, versus angulo de ataque a y
(b) coeficiente de arrastre cp versus angulo de ataque a.
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Seccién NACA 0021, o = 2.5°

A los 2.5° no se visualiza separacion a gran escala como se puede apreciar en
la figura 4.6b. La figura 4.6a ilustra la condicién de deslizamiento en la frontera
del perfil.

Figura 4.3. Contornos de velocidad.

ﬁ

Figura 4.5. Lineas de corriente.

&
TEERETERRIEIITILI TS
TEeffrer R s TR aNTAN

(a) (b)

Figura 4.6. Vectores de velocidad (a) Borde de ataque
(b) Borde de salida.
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Seccion NACA 0021, a = 7.5°

La figura 4.10b muestra una pequena regién separada en el borde de ataque.
Aun los efectos de la separacion no anuncian un comportamiento periodico.
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Figura 4.7. Contornos de velocidad.

Figura 4.8. Contornos de presion.

Figura 4.9. Lineas de corriente.

(a) (b)

Figura 4.10. Vectores de velocidad (a) Borde de ataque
(b) Borde de salida.
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Seccion NACA 0021, a = 12.5°

En un angulo de ataque igual a 12.5° ya es apreciable una estela que muestra
un comportamiento periédico. Claramente ya se desprenden pequenos vortices
como se visualiza en la siguiente secuencia.
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En la superficie superior del perfil, cerca del borde de ataque, se observa un
punto de velocidad maxima que se traduce en una zona de baja presién. Esto
induce un gradiente de presién adverso corriente abajo.
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Figura 4.12. Contornos de velocidad.

1438403

1208+03

a7 la02
TaAZa2
S.158+02
28702
§5.82e+01
-1.88s+02
—3.88e+02

424402

—4.62e+02

Figura 4.13. Contornos de presion.
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Seccion NACA 0021, a = 17.5°

En la secuencia de lineas de corriente, las curvas cerradas indican que un
vortice se ha desprendido y es arrastrado corriente abajo. El punto de
separacion se mueve hacia las cercanias del borde de ataque produciendo un
alto arrastre.
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La figura 4.20b es un acercamiento del borde de salida y muestra como se
invierte el flujo en esta region.
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5.1. MODELO MATEMATICO.

La evidente presencia de separacion en grandes angulo de ataque va
acompanada de una alta presencia de turbulencia en la estela. Comunmente la
estrategia de solucion en estas situaciones considera emplear las ecuaciones
de Navier Stokes promediadas por Reynolds, mas conocidas como RANS. La
metodologia consiste en dividir cada propiedad del flujo en variables medias y
fluctuantes.

Si se sustituye, en las ecuaciones de Navier Stokes, la velocidad u; por la suma

de la velocidad promedio U, mas la parte fluctuante u’ se obtiene las RANS,
que tienen la siguiente forma para el caso bidimensional:

JE— _ — _ —_ —_— _ a 1 2 a !

D a_u+u8_u+va_u :—a—p+yV2u—p () + (uv) (5.1)
ot 00X oy oX 0X oy
p— _ —_— _ —_ — _ a 1, 8 V2

yo, 8_V+u8_V+V8_V =—a—p+yV2V—p (VU)+ (V) (52)
ot ox oy oy ox oy

R

Los términos ~“"'“/ son fisicamente complejos y su efecto es apreciable debido
a incrementos de disipacion de energia. Estos se conocen como esfuerzos
turbulentos o esfuerzos de Reynolds. Es practica comun modelar los esfuerzos
de Reynolds sobre la base de la hipotesis de Boussinesq.

La ventaja de esta hipdtesis es que se pueden relacionar los términos
fluctuantes de la velocidad con los gradientes de velocidad media a través de la

siguiente expresiont

ror 8U. auj 2 8U.
—pu.u, = —+— |—=| k+—|0; 5.3

1

donde u; es una cantidad escalar isotropica llamada viscosidad turbulenta. La
cantidad k es la energia cinética turbulenta y para flujo bidimensional se
expresa mediante:

k=2 g2sv? (5.4)
2

*La ecuacion (5.3) esta expresada en notacion tensorial o indicial.

La variable 6; es conocida como funcion delta de Kroneckery se define como:
100
5;‘]‘ = 0
1

01
00
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La razén por la que las RANS se emplean radica en el bajo costo
computacional asociado con el calculo de p.
Generalmente los diferentes modelos turbulentos disponibles en Fluent se
diferencian esencialmente en como modelan la viscosidad turbulenta.
Para situaciones de flujo donde existe separaciéon y gran curvatura de la
corriente, Fluent recomienda utilizar el modelo realizable k-¢, el que, si bien
asume esfuerzos isotropicos (lo que en rigor es falso), es una practica
aceptable si se considera el tiempo de analisis versus la exactitud requerida.
La gama de modelos k-¢ disponibles correlaciona la viscosidad turbulenta uy,
con la energia turbulenta k y su razon de disipacion &, mediante la siguiente
ecuacion

k2

H = pr ? (5.5)

En particular, para modelo realizable k-¢, Cu es funcion de la velocidad de
deformacion.
Para resolver el problema se empleara una formulacién temporal de segundo
orden, segregada e implicita.
Las ecuaciones que modelan la dinamica de fluidos bidimensional en régimen
turbulento son:

Continuidad.
ox oy
Transporte de momentum en la direccion x. ]
T -] O ) v om)| 20k (5.7)
p{atwaxway} 6x+26x[('u+'u‘)6x}+ay_('“'u’)[ax+6yj 3 ox

Transporte de momentum en la direccion y.

(ov _ov _ov| op .0 ov| of ou ov)| 2ok (5.8)
Ay BeA Ayt A P oA, T 2y Z e .
p_at+u6x+vﬁy} oy 6y{('u+'u’)6y}+ax (”“’f)( ’ j

Transporte de k.

P %4_[7%4_\7% :i ﬂ+i % +i ﬂ+& % +p(Gk_g) (59)
| ot ox oy | ox Oy ) OX | | oy

Transporte de ¢. )

r 7 ] i 2
p| Erg Qg8 O M08, O #0198, L ese—cp—F — (5.10)
L | o,)ox| oy| o, )oy k +~ve

&

En estas ecuaciones Gy representa la generacion de energia cinética turbulenta
debido a los gradientes de velocidad media. C;y C, son constantes. oy o: son
los numeros turbulentos de Prandtl para k y ¢, respectivamente.
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5.2. CONDICIONES INICIALES.

Cuando se utilizan modelos turbulentos la eleccion de condiciones iniciales
adecuadas es de vital importancia al momento de inicializar la solucion, sin
embargo es aceptable utilizar las condiciones de entrada como estimacion
inicial de la solucién.

5.3. CONDICIONES DE BORDE.

La velocidad promedio de la corriente libre, basado en un Reynolds de 2.7x10°,
se considerara como 31.55 (m/s) siguiendo las consideraciones de la seccion
4.3.

Ademas de la velocidad media, es necesario especificar los valores de ky € en
la entrada.

En un problema de tipo practico los parametros k y € pueden parecer poco
familiares o bien, dificiles de estimar. Por esto Fluent permite el ingreso de
estos datos a través de la razén de viscosidad p; /u, y de la intensidad de
turbulencia /, definida por:

| =—-100 (5.11)

u

Estas variables se relacionan con k y € mediante las siguientes ecuaciones

k=2(1-ay (5.12)

2

2 -1
¢=pC, k—[ﬁj (5.13)
H\ U

donde Cﬂ ~0.09

Existe cierta incertidumbre sobre los valores de /'y us /u ya que no estan
especificados en el ensayo experimental.

Si bien, se registré una intensidad de turbulencia en la cercania del perfil del
orden del 0.6%, este dato no da informacion sobre la situacion en la entrada, no
obstante se utilizara el mismo valor en la entrada.

Por otra parte, para la simulacion de flujos externos, un valor igual a 10 es
tipico® para la razén de viscosidad u¢ /u.

Los flujos turbulentos son significativamente perturbados por la presencia de
fronteras. EI campo de velocidad media es especialmente afectado por la
condicion de no-deslizamiento impuesto en la pared, lo que requiere un analisis
mas detallado de esta region.

*Para flujos externos 1< y./u <10. Fluent 6.0 Documentation.
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Tratamiento de pared.

Para simular correctamente el fendmeno de separacion es necesario conocer
detalladamente la fisica del flujo en la cercania de la pared. Enseguida se
describe la estrategia para tratar el flujo en la vecindad de la pared.

La complejidad de la situacién se concentra en la capa limite turbulenta. Esta se
puede subdividir en tres regiones en funcion del tipo de esfuerzo dominante. La
primera region, en contacto directo con la superficie de la pared, se conoce
como subcapa viscosa o laminar y se caracteriza por estar altamente
influenciada por la viscosidad molecular. Luego de la subcapa viscosa el efecto
de la turbulencia se hace evidente. Esta region se conoce como zona de
amortiguacion. Finalmente existe una zona completamente afectada por la
turbulencia denomina zona turbulenta. La figura 5.1 ilustra el perfil de velocidad
media.

1 Uy,

Zona
turbulenta
externa

Capa

de translap

0

ey }* R T TR
iy -

S Z 0 \ 0 7
Pared” S Subcapa laminar viscosa —
(espesor exagerado)

(a) (b)

Figura 5.1. (a) Esquema de distribuciéon de esfuerzo cortante y
(b) velocidad cerca de la pared en flujo turbulento.

En la teoria de flujo turbulento placas planas se asume una ley de tipo lineal
para modelar la subcapa viscosa y una ley logaritmica para la zona afectada
por la turbulencia. Es comun expresar las funciones de pared en su forma
adimensional en funcion de y*, que se define como:

yt = 2L (5.14)
Y7,
donde,

u- : velocidad de esfuerzo cortante (: %j
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En la figura 5.2 se pueden apreciar las zonas anteriormente descritas
separadas para un valor de y".

25

capa viscosa zona turbulenta

de pared

u
i,

102 107

H Y

Figura 5.2. Perfil de velocidad para flujo turbulento en tuberias lisas
con un numero de Reynolds elevado.

Para calcular la capa limite Fluent se rige por las siguientes ecuaciones para
tratar la pared

u =1|n(Ey*) (5.14)
K
. U.Cl)
u =—-—-—
@/
Y2
1 1
. pClkly,
U

(5.15)

(5.16)

donde,

x : constante de Von Karman (=0.42)

E : constante empirica (=9.81)

Uk : velocidad media del fluido en un punto P.
kp : energia cinética turbulenta en un punto P.
yp : distancia desde un punto P a la pared.

u @ viscosidad dinamica del fluido.

Sin embargo, en condiciones de equilibrio y" ~ y*
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Tratamiento reforzado en la pared.

Para predecir la separacion de la capa limite, con un grado de exactitud
aceptable, es necesario utilizar algun tipo de formulacion que represente
correctamente las tres regiones de la capa limite y que ademas sea sensible a
los efectos de gradientes de presion.

El tratamiento reforzado en la cercania de la pared, disponible en Fluent para el
modelo k-¢, cumple con los requisitos mencionados anteriormente, pero por otro
lado, exige una refinacion de malla tal que y'=71 para considerar la subcapa

viscosat. Otro parametro util a considerar es el numero de Reynolds turbulento
Rey, definido como
Re _ LYK

y
U

donde y es la distancia normal a la pared hasta el centro de la celda adyacente.
La condicion necesaria y suficiente para modelar la capa limite correctamente
es Re,*>Re,, donde Re,” es el numero de Reynolds critico y toma un valor
cercano a 200.
Para asegurar que y'<5 y Re,<200, Fluent permite monitorear el valor de estas
variables a lo largo de la superficie de interés,
Aunque las fronteras que definen el perfil aerodinamico exigen un tratamiento
especial, las paredes superior e inferior del dominio no necesitan tal rigurosidad
dado que no influyen significativamente en el comportamiento global del flujo.
Para estas fronteras es razonable imponer la condicion de deslizamiento.

(5.17)

5.4. DISCRETIZACION.

La interpolacion de segundo orden sera impuesta a todas las ecuaciones. Para
el acoplamiento presién-velocidad se utilizara el algoritmo PISO.

Tabla 5.1. Discretizacion

Ecuacion Esquema
Presién Segundo Orden
Acoplamiento presion-velocidad Piso
Momentum Segundo orden
Energia cinética turbulenta Segundo orden
Razdn de disipacion Segundo orden

tUn valor y* < 5 es aceptable lo cual implica que para el caso en estudio la ubicacion del primer

punto de grilla (aplicando las formulaciones para placas planas) es del orden de

y, ~ 250 =250~ ~25 250179 - 05 —2.67e—03(m).

14
= 0 =
u, U /c/ U,.J0.0359Re,*>  31.55,/0.0359 (2.7 +05) 2
“\ /2
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5.5. FACTORES DE RELAJACION.

Los valores por defecto sugeridos en Fluent son aceptables, no obstante, en las
primeras iteraciones es necesario utilizar valores menores para ayudar a la
convergencia.

Tabla 5.2. Factores de relajacion

Variable Factores de relajacion™ | Factores de relajacion

Presién 0.2 0.3
Densidad 1 1
Fuerzas de cuerpo 1 1

Momentum 0.5 0.7

Energia cinética turbulenta 0.5 0.8

Razon de disipacion 0.5 0.8
Viscosidad turbulenta 1 1

*Para las primeras 107 jteraciones.

5.6. CRITERIO DE CONVERGENCIA.

Cuando la solucién alcanza la condicion periddica, el residuo es siempre menor
que 107 para un paso de tiempo igual a 10°®.

Tabla 5.3. Criterio de convergencia.

Ecuacion Criterio de convergencia
Continuidad 10°
Momentum en x 10
Momentum en y 10
Energia cinética turbulenta 10
Razén de disipacion 107

5.7. PARAMETROS DE ITERACION.

En el inicio de la solucion el paso de tiempo necesario para lograr la
convergencia puede ser incluso del orden de 10™'°s con aproximadamente 10°
iteraciones por At. Es posible incrementar el paso de tiempo cada 5x10?
iteraciones hasta 10®%s. En aproximadamente 10* iteraciones es admisible un
At=10"s como maximo.
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5.8. RESULTADOS.

El modelo realizable k-¢ se adapta bien al comportamiento de los datos
experimentales, pero el error en la magnitud de los coeficientes es apreciable.
Al parecer la zona de transicidon debe considerarse hasta los 30° donde el
modelo alcanza otro minimo.

1.4 T T T T T

—=— Experimental
' - —&- Modelo Potencial
12 —=— Modelo k-e

ﬂ 1 1 1 1 1 1 1 1
0 10 20 30 40 50 60 70 a0 a0

ot [grados)
Figura 5.3.Coeficiente seccional de sustentacion ¢, versus angulo de ataque a.

2 5 T T T T T T T T
—=— Experimental
—=— Modele Potencial
—= Modelo k-2
2 .
Co 15F
1 .
0&6F
0 L
0 10 20 30 40 50 60 7o 80 90

ot (grados)
Figura 5.4.Coeficiente seccional de arrastre cp versus angulo de ataque «.
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Las siguientes graficas indican como varia la cantidad y* a lo largo de la
coordenada x en las superficies superior e inferior del perfil para asi verificar si

se esta considerando la subcapa viscosa segun las condiciones mencionadas
en parrafos anteriores.
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Figura 5.5. Variacién de y* en las superficies superior e inferior del perfil aerodinamico.
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Seccién NACA 0021, « = 22.5°

La regidon separada abarca toda la superficie superior del perfil produciendo una
gran estela, lo que a su vez es la causa principal del arrastre. Las lineas de
corriente en el borde de salida muestran como se produce un vértice que
rapidamente es arrastrado por el flujo.
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En 22.5° es visible el patrén de flujo conocido como estela de vortices de Von
Karman caracterizado por el desprendimiento alternado de vortices. En el
momento en que se escapa un remolino, ver figura 5.8, existe una alta
turbulencia que se disipa corriente abajo.
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Figura 5.8. Intensidad de la turbulencia.

Figura 5.9. Lineas de corriente.
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Figura5.10. Vectores de velocidad (a) Borde de ataque
(b) Borde de salida.
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Seccién NACA 0021, « = 30°

La siguiente secuencia muestra como se genera un vortice en el borde de

salida y a su vez crece continuamente.
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Figura 5.11. (a) Vectores de velocidad y (b) Lineas de corriente
en intervalos de 0.005s
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A los 30° también se visualiza una forma ondulatoria de la estela, pero ha
aumentado la distancia entre vortices.
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Seccién NACA 0021, « = 50°

En esta secuencia se observa se escapa un vortice superior y luego en el borde
es el desprendimiento alternado de vortices.
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Aunque las lineas de corriente sugieren que existe un patron ordenado, los
contornos de velocidad se ven cada vez menos regulares. Se puede apreciar en
la figura 5.18 la alta generacion de turbulencia vinculada con este alto angulo de
ataque.
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Seccién NACA 0021, « = 70°

La separacion es inestable y los vortices alcanzan altas velocidades en su
periferia. La tercera figura muestra como se genera un vortice en la superficie

superior del perfil.
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A los 70° la intensidad de la turbulencia aumenta y las lineas de corriente aun
son ondulatorias.
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Seccién NACA 0021, « = 90°

El gran remolino de la figura se desprende corriente abajo y en su lugar crece
otro que se genero en Ia cercanla del borde de ataque.
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La intensidad de la corriente no se disipa rapidamente como en las situaciones
anteriores y abarca gran parte del dominio.
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6.1. ANALISIS ESPECTRAL.

Si bien la visualizacion del comportamiento del campo de velocidad a través de
una seccion de ala es un tipo de informacion primordialmente de naturaleza
cualitativa, el analisis del contenido de frecuencia es un método mas fino en
términos cuantitativos. La determinacion de las componentes armonicas
relevantes en fuerzas sobre perfiles esta directamente vinculada con la forma
en que el campo de flujo interactua con la frontera.

En este analisis se considerara que la traslacion y rotacion del perfil debidas a
la accién de la fluctuacion de la fuerza sobre el perfil es despreciable y, por lo
tanto, estos pequefios desplazamientos no afectaran significativamente el
campo de flujo.

A continuacion se tratan brevemente algunas definiciones referidas al analisis
espectral.

6.2. SERIES DE FOURIER.

Si f(t) es una sefial periddica de periodo T, esta puede ser representada por la
serie trigonomeétrica

f(t) :%aO +a,cos(2xf), t+a,cos2(2zf) t+...+b,sin(2zf) t+b,sin2(2zf) t+

=%aO +i[an cosn(2zf) t+b,sinn(2zf), t] (6.1)
o 72 5 72

donde f, :%ﬂ j )cos(n(2zf,)t)dt y b, = = j f(t)sin(n(2zf, )t )t
7 /

Una serie como la representada por la ecuacion (6.1) se llama serie
trigonomeétrica de Fourier. La componente de frecuencia f = nfy se denomina
enésima armonica de la funcion periddica. La representacién de una funcion
periddica como una serie de Fourier implica que la especificacion de sus
coeficientes determina univocamente la funcion.

Para obtener el espectro de frecuencia es conveniente utilizar la forma compleja
de Fourier

f(t)="3 c e 6.2)

donde
172
:_ J‘ f(t)e /n2m‘0tdt
7%
La grafica de la magnitud de los coeficientes complejos, |cn|, versus la
frecuencia f se denomina espectro de frecuencia de amplitud de la funcién
periodica f(t).
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6.3. TRANSFORMADA DE FOURIER

La transformada de Fourier F(®) = S[f(t)] de una funcidn f(t) se define por
F(o)=S3[f(t)] = [ f(t)edt = [ f(t)e/*"at (6.3)

—00 —00

Lo anterior implica que cualquier funcion dada tiene dos modos equivalentes de
representacion: uno en el dominio del tiempo, f(t), y el otro en el dominio de la
frecuencia, F(w).

6.4. ENERGIA ESPECTRAL Y DENSIDAD ESPECTRAL DE ENERGIA.

Es comun en sefales que exhiben un comportamiento aleatorio (como un
régimen turbulento) representar las funciones en términos del valor cuadratico
medio. Este valor se relaciona con los coeficientes de Fourier, ¢,, mediante la
siguiente expresion

—_— o0

x* = Z%cnc; (6.4)

n=1

donde c, es el conjugado complejo de c, .

Primero definiremos la contribucion de la media cuadratica en el intervalo de
frecuencias Af como la energia espectral G(f,):

GU):%QQ (6.5)

n

luego el valor para la media cuadratica es
X2 =Y G(f,) (6.6)
n=1

Ahora se define la densidad espectral de energia S(f;) como la energia
espectral dividida por el intervalo de frecuencia Af:

s(f,) = Sla) _ OuCn 6.7)
AF | 20f
5(f,)
Af
i
11
11
11
{1
{1
11 ‘
o | ‘ | ifn: ‘ | 1 | F

Figura 6.1. Espectro de energia.
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La energia espectral y la densidad espectral de energia comunmente se
abrevian como PS y PSD, respectivamente.

La representacion en el dominio de la frecuencia a través de la PSD relaciona la
energia contenida en cada uno de las componentes de frecuencia.

Si se aplica la transformada de Fourier a la funcién f(t), la PSD viene dada por
|IF(w)?.

6.5. PROCESAMIENTO DE LA SENAL.

Los valores de las fuerzas de sustentacion y arrastre son registrados cada 10°s
en una base de datos. Utilizando MATLAB, la sefal puede ser procesada
aplicando la Transformada Rapida de Fourier, FFT, a los datos registrados. La
FFT es una rutina que calcula la transformada de Fourier en forma numérica.

Para cada simulacion se registraron 2'® muestras* durante 0.3s en 10° Hz.

tLa FFT es mas eficiente si la cantidad de datos es igual a alguna potencia de dos, es decir 2".
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6.6. RESULTADOS.
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pequefios angulos de ataque.
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CONCLUSIONES

Se ha representado el comportamiento del flujo de fluidos en torno de un perfil
aerodinamico expuesto a corriente libre para pequefos y grandes angulos de
ataque. Los resultados de la modelacion muestran, en general, una buena
aproximacion cualitativa en algunos de los parametros de estudio (curvas de lift
y drag), pero también en determinadas situaciones la modelacion no es del todo
satisfactoria (frecuencias de fuerzas de arrastre).

La falta de informacion relacionada con las pruebas experimentales vy las
limitaciones que implica utilizar un modelo turbulento basado en
consideraciones de isotropia pueden ser causa de estas discrepancias
cuantitativas. Se sugiere rehacer las pruebas utilizando el modelo de esfuerzos
de Reynolds para considerar el efecto de la anisotropia, especialmente notorios
para grandes angulos de ataque. Con todo, se ha simulado el flujo en un amplio
espectro de algulos de ataque, visualizandose el comportamiento del flujo y, en
particular, caracterizando el desprendimiento de vortices de Von Karman.

En general y+ estuvo bajo 5 en las regiones de la superficie superior del perfil
donde aun no existia separacion. Por lo tanto, el refinamiento de la malla
cumple con los requerimientos impuestos por el fratamiento reforzado de pared,
lo cual significé un gran costo computacional.

Después de los 50° las variables de flujo aun varian en la salida lo que sugiere
que las dimensiones del dominio todavia son pequefas y no cumplen
rigurosamente con la condicién de salida impuesta por Fluent .

El analisis del espectro en pequefios angulos de ataque no ha sido validado,
pues no se disponen de datos experimentales al respecto. Debido al mayor At
permisible en pequefios angulos fue posible registrar una muestra mas
significativa de datos y asi obtener una mejor representacion de las fuerzas en
el dominio de la frecuencia.

Para grandes angulos, debido al largo tiempo de procesamiento y a la alta
frecuencia de muestreo impuesta por el At ,,sx se registraron una gran cantidad
de datos, pero estos no fueron representativos ya que solo abarcan un corto
lapso de tiempo.

En la prueba experimental se registraron datos durante 35s lo que permite
captar frecuencias bajas, pero en el CFD dado el largo tiempo de
procesamiento, solamente se tomaron muestras de 3s en angulos pequefios y
de 1s para grandes angulos de ataque. Evidentemente, esto esta muy por
debajo de lo necesario para obtener una muestra representativa.

Por ultimo, se estima el presente trabajo como un buen primer esfuerzo para
simular y caracterizar el comportamiento de flujos de fluidos en torno de perfiles
aerodinamicos para un amplio rango de angulos de ataque, lo cual puede ser
substantivamente mejorado con una mayor capacidad computacional y
rigurosidad de analisis.
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ANEXO

Escanear y anexar el paper que contiene los resultados experimentales..



