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Resumen

Se realiz6 un andlisis computacional,
mediante la técnica del CFD, del perfil NACA
2415, con los modelos de turbulencia
Realizable K-¢ y el modelo de turbulencia K-
w SST para obtener sus curvas
aerodinamicas. El software utilizado fue el
ANSYS FLUENT V14. La simulacion se
realiz6 con mallas no estructuradas y
bidimensionales, en un dominio
computacional cuyas dimensiones
corresponden al tanel de viento AF6109 de
la Universidad Nacional Experimental del
Téchira, Venezuela. Las curvas
aerodinamicas se realizaron para diferentes
angulos de ataque, los cuales consistieron
en 0°, 4°, 8°, 12° y 16° respectivamente. Las
condiciones de borde usadas estan basadas
en el tinel de viento AF6109. La simulacion
computacional se validé6 con las curvas
aerodinamicas obtenidas mediante el disefio
experimental realizado en el tunel de viento.
Se concluye que el modelo de turbulencia K-
w SST predice mejor los gradientes adversos
de presion.

Palabras clave Dindamica de fluidos
computacional (CFD), perfiles
aerodinamicos.

Abstract

A computational analysis was performed,
using the CFD technique, of the NACA 2415
profile, with the K-g¢ Realizable turbulence
models and the K-w SST turbulence model
to obtain its aerodynamic curves. The
software used was the ANSYS FLUENT V14.
The simulation was performed with
unstructured and two-dimensional meshes,
in a computational domain  whose
dimensions correspond to the AF6109 wind
tunnel of the National Experimental
University of Tachira, Venezuela. The
aerodynamic curves were made for different
angles of attack, which consisted of 0°, 4°, 8°,
12° and 16° respectively. The edge
conditions used are based on the AF6109
wind tunnel. The computational simulation
was validated with the aerodynamic curves
obtained by the experimental design carried
out in the wind tunnel. It is concluded that the
turbulence model K-w SST better predicts
the adverse pressure gradients

Keywords: Computational fluid dynamics
(CED), aerodynamic profiles
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1. Introduccion

En la historia de la aviacion los nuevos
disefios de aeroplanos han experimentado
cambios, estos se enfocan en mejorar las
caracteristicas aerodinamicas dependiendo
de la funcién que cumpla la aeronave. Segun
Boschetti (2006) “el conjunto de mejoras
técnicas se traduce en mayor seguridad y
menor costo por mayor beneficio”. Ademas,
para poder mejorar dichas caracteristicas los
nuevos diseflos se basan en la
aerodindmica, que; segun Romero (1961)
"Es la rama de la mecénica de los fluidos que
estudia las leyes que regulan los
movimientos de los gases, y especialmente
del aire, y las fuerzas o reacciones".

Las caracteristicas aerodinamicas de una
aeronave pueden mejorarse al disminuir su
resistencia parasita y aumentar la relacion
sustentacion — eficiencia, lo que trae consigo
mayor productividad en el sistema. Lo
anterior se logra gracias al estudio de los
perfiles aerodindmicos. Boschetti (2006)
sefiala que existen varios métodos de
evaluacién, entre los cuales estan:
simulacién numérica, aproximacioén tedrica, y
el estudio de un prototipo en tunel de viento.
Ademas, afirma que este Ultimo es el mas
usado por ofrecer mejores resultados en
menor tiempo.

Es por esto que la simulacién computacional
de flujos de fluidos cobra cada dia mas
importancia en la investigacion
aerodindmica, ya que permite visualizar
fendbmenos a un nivel que de manera
convencional no se observarian. Ademas,
ofrece la posibilidad de un laboratorio virtual,
el cual conlleva a minimizar los costos de
investigacion.

El perfil aerodinamico NACA 2415 se usa
popularmente en el aeromodelismo a escala
1: 0,25. Mendoza L. (2015), de lo cual surge
el interés de realizar un estudio de los
modelos de turbulencia Realizable K- y el de
turbulencia K-w SST mediante la técnica del
CFD, para obtener las curvas aerodinamicas
en dicho perfil.
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La simulacién computacional se valido a su
vez con los datos obtenidos en el laboratorio
de aerodinamica de la Universidad Nacional
Experimental del Tachira. Venezuela.

El disefio experimental consistié en realizar
ensayos en el tunel de viento AF6109 con
una velocidad del aire de 20 m/s a 25 °C para
diferentes angulos de ataque (0°, 4°, 8°, 12°
y 16°).

2. Metodologia

El tinel de viento AF6109 de la Universidad
Nacional Experimental del Tachira (UNET)
es de circuito abierto. La cAmara de prueba
estd hecha de plexiglas, lo que permite
visualizar el modelo durante las pruebas de
experimentacién. Las dimensiones de la
camara son 200 mm de ancho, 500 mm de
largo y 300 mm de alto, ver figura 1, por lo
cual el modelo de prueba fue fabricado con
200 mm de envergadura y 150 mm de
cuerda. Estas dimensiones aseguran que no
se produzcan efectos de compresibilidad en
la camara, durante los ensayos
experimentales, Cengel y Cimbala (2006).
Los modelos de prueba se disefiaron con el
software Solid Edge v20 y luego fueron
impresos en 3D con plastico ABS
(Acrilonitrilo Butadieno Estireno), ver figura
2.

Figura. 1. Tanel de viento AF6109
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Figura. 2. Perfil NACA 2415

Los instrumentos utilizados en el ensayo
experimental fueron un anemdmetro de
molinete Testo 4160, un tubo Pitot conectado
a un mandémetro de presion diferencial Testo
5128 estableciendo la velocidad del flujo de
aire dentro de la cAmara de prueba en 20
m/s. Una balanza electronica BE3S, la cual
puede registrar la fuerza de sustentacion, la
de arrastre y el momento.

3. MODELOS DE TURBULENCIA
3.1 Modelo de turbulencia K-€

ANSYS (2011) explica que en los modelos
de turbulencia de 2 ecuaciones se
determinan una longitud turbulenta y una
escala de tiempo para la resolucion de dos
ecuaciones de transporte separadas. El
modelo k-¢ es utilizado en la practica de
ingenieria para el célculo de flujos en el
tiempo. La robustez, la economia y la
precision razonable para una amplia gama
de flujos turbulentos explican su popularidad
en simulaciones de flujo industrial y
transferencia de calor. Es un modelo semi
empirico y la derivacién de las ecuaciones
modelo se basa en consideraciones
fenomenoldgicas y empirismo.

Por otro lado, el modelo k- € estandar es un
modelo basado en las ecuaciones de
transporte modelo para la energia cinética
turbulenta (k) y la tasa de disipacién (¢). La
ecuacion de transporte modelo para k es
derivada de la ecuacién exacta, mientras la
ecuacion de transporte modelo para € se
obtuvo utilizando razonamiento fisico y tiene
poca semejanza con Su contraparte
matematicamente exacta.

En la derivacién del modelo k- €, se supone
gue el flujo es totalmente turbulento, y los
efectos de la viscosidad molecular son
despreciables. El modelo k- € estandar solo
es valido para flujos totalmente turbulentos.

3.2 Modelo de turbulencia Realizable K-¢€
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El modelo Realizable k- ¢ difiere del modelo
k- € estandar en 2 aspectos:

e El modelo Realizable k- € contiene
una formulacién alternativa para la
viscosidad turbulenta.

¢ Introduce una ecuacion de transporte
modificada para la tasa de disipacion,
€, la que se deriva de una ecuacién
exacta para el transporte de la
fluctuacion y la vorticidad media
cuadrada.

El término Realizable significa que el modelo
satisface ciertas limitaciones mateméticas
sobre los esfuerzos de Reynolds,
consistente con la fisica de flujos turbulentos.

3.2.1 Ecuaciones de transporte para el
modelo Realizable k- &

Las ecuaciones de transporte en el modelo
k- ¢ realizable son:

a 7] a ok
E(pk) + a—x] (pku]) = B_xj [(M + :—;) 6_x]] + Gk +

Gp —pe =Yy + 5 )
y

9 9 Ke) Oe e,
at (pe) + 0x; [(,Ll + o, )6x]-] +pCiSe = pC; k+Vve +

&

Crey CacGp + Se )
Donde:

C, = max [0.43, n”?] ©)
n==s S 4)
S = /25,5 (5)

En estas ecuaciones, G, representa la
generacion de energia cinética turbulenta
debido a los gradientes de velocidad media.

G, es la generacibn de energia cinética
turbulenta debido a empuije.
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Yy representa la contribucion de la dilatacion
fluctuante en la turbulencia compresible a la
tasa de disipacion global.

C, y C;, SON constantes.

o, Y o, son los numeros de Prandtl
turbulentos para k y € respectivamente.

S, Y S son términos fuente definidos por el
usuario.

3.3 Modelo k — w estandar

Segun ANSYS (2011), los modelos k-w
estandar y SST (shear-stress transport), son
similares con ecuaciones de transporte para
k y w. Las formas en que el modelo SST
difiere del modelo estandar son:

e Cambio gradual del modelo k-w en la
region interna de la capa limite a una
version numeérica a alto nimero de
Reynolds del modelo k-w en la parte
exterior de la capa limite.

e Formulacién de viscosidad turbulenta
modificada para tener en cuenta los
efectos de transporte de los
esfuerzos de cizallamiento
turbulentos principales.

Ademas ANSYS (2011), agrega que “el
modelo k-w estandar en ANSYS Fluent esta
basado en las ecuaciones del modelo k-w de
Wilcox, con modificaciones incorporadas
para efectos de bajo numero Reynolds,
compresibilidad, y dispersion de flujos
cortantes. Una de las debilidades del modelo
de Wilcox es la sensibilidad de la solucion a
los valores de k y w fuera de la capa limite
(sensibilidad a la corriente libre), mientras la
nueva formulacion implementada por
ANSYS Fluent reduce esta dependencia,
aungue puede tener un efecto significativo en
la solucién, especialmente para flujos de
cizallamiento libre.

El modelo k-w estandar es un modelo
empirico basado en las ecuaciones de
transporte modelo para energia cinética
turbulenta (k) y la tasa de disipacidon
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especifica (w) que también se puede
considerar como la relacién de € a k.”

3.4 Modelo k- w SST

ANSYS (2011), explica que “este modelo ha
sido desarrollado por Menter, para combinar
la precision del modelo k-w en la regién
cercana a la pared con la independencia de
corriente libre del modelo k-¢ en el campo
lejano. Para lograr esto, el modelo k-¢ es
convertido a formulaciéon k-w, el modelo k-w
SST es similar al modelo k-w estandar, pero
incluye las siguientes mejoras.

e ElI modelo k-w estandar y el
modelo k-¢ transformado son
multiplicados por una funcién de
mezcla y son sumados juntos. La
funciéon de mezcla esta disefada
para ser una en la region cercana
a la pared, que activa el modelo
k-w estandar, y cero lejos de la
superficie, que activa el modelo k-
¢ transformado.

e ElI modelo SST incorpora un
término derivado de difusiéon
cruzada amortiguado en la
ecuacion de w.

e La definicion de la viscosidad
turbulenta se modifica para tener
en cuenta el transporte de los
esfuerzos de corte turbulentos.

e Las constantes del modelo son
diferentes.

El modelo k-w SST es mas confiable y
preciso para diferentes clases de flujo como
gradientes adversos de presion, perfiles
aerodinamicos, ondas de choque
transonicas, que el modelo k-w estandar”.

3.4.1 Ecuaciones de transporte para el
modelo k-w SST.

El modelo k-w SST tiene una forma similar al
modelo k-w estandar.

2 2 a ok
E(Pk) + a_xi(pkui) = a_xj(rk B_xj) + G — Vi + S

(6)
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) d a dw

E(pw) + a—xj(pwuj) = a_xj(r“’ a) +G,-Y, +
D, +S5, (7)

En estas ecuaciones, el término Gy
representa la produccién de energia cinética
turbulenta, y es definido de manera similar en
el modelo k-w estandar. G, representa la
generacion de w, calculada como se
describe en el modelo k-w estandar. I, y [,
representan la difusividad efectiva de k y w
respectivamente. Y, y Y, representan la
disipacion de k y w debido a la turbulencia.
D, representa el término difusion. Sy y S, son
términos fuente definidos por el usuario.

Donde Las difusividades efectivas para el
modelo k-w SST estan dadas por:

Fk=/'l+g_; (8)
Fo=p+t ©)

Donde oy y ag,, son los numeros de Prandtl
turbulentos para k y w respectivamente, la
viscosidad turbulenta yu; es calculada de la
siguiente manera:

_ Pk 1

He =2 max[i*,&] (10)
aaqw

Donde S es la magnitud de la razén de

deformacién y

1
O' =
k" Fi/ok1+(1-F1)/0)

(11)

1
F1/041+(1=F1)/042

O (12)

las funciones de mezcla, F: Y F, estan dadas
por:

F1 = tanh ¢14 (13)
. vk  s500u 4pk
1= min [max (0.09wy ’ pyzw) ’ awlszJ'yz] (14)
+ 1 10k 3w ,nh-10
D," = max [Zp von w07, 0%, 10 ] (15)
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Fz = tanh ¢24 (16)
vk 5
¢, = max 2_0.09wy'p;)7_gZ] a7

4. DISCRETIZACION DEL DOMINIO
COMPUTACIONAL

Segun Bernal y Orrego (2007), plantean que
el dominio computacional bidimensional
debe tener las siguientes caracteristicas: “16
veces el ancho de la longitud de la cuerda y
20 veces el largo de la cuerda, después del
borde de fuga”.Por lo tanto, se parti6 de este
criterio para realizar el dominio
computacional bidimensional, segun las
dimensiones de la cuerda del perfil
aerodinamico. En la figura 3 se muestra el
dominio computacional para un angulo de
ataque de 0°. Cabe destacar que se uso este
mismo criterio para los deméas angulos de
ataque.

Figura. 3. Dominio computacional

La figura 4 muestra un acercamiento del
perfil aerodindmico, asi como la malla no
estructurada cuya densidad determind la
independencia de la variable de control, la
cual se tomé como el coeficiente de
sustentacion C.. Bernal y Orrego (2007).




Figura. 4. Malla no estructurada
5. CONDICIONES DE BORDE

Las condiciones de borde establecidas para
cada solucion numérica consistieron:

a) Velocidad de entrada (velocity-inlet):
totalmente en la componente “x” e
igual a 20 m/s.

b) Intensidad de turbulencia: 1,3%;
segun lo utilizado por L Velazquez-
Araque et. al. (2012)

c) Presion de salida (pressure-outlet): 0
pascales

d) Condicion de simetria en la parte
superior e inferior del dominio
computacional

e) Modelo de turbulencia: Realizable k-
épsilon y k-w SST respectivamente.

f) Fluido de trabajo: Aire a 25 °C.

g) Algoritmo de solucion: SIMPLE
(Lépez y Rivadulla, 2008)

h) Criterio de convergencia: RMS:
1x10°

Ademas, segun White F. (2004) “Para flujos
a baja velocidad, con una rugosidad
determinada, el coeficiente de sustentacion
C. y el coeficiente de arrastre Cp dependen
del angulo de ataque y del nimero de
Reynolds. Este nimero de Reynolds debe
estar en funcién de la longitud de la cuerda”.

Por lo que:
Re = — (18)

Donde V es la velocidad, c es la longitud de
la cuerday 9 es la viscosidad cinematica.

Por lo tanto, para esta condicion se tiene
que:

V=20 m/s

c=15cm=0.15m.

9=1.516 x10° m?/s @ T=25°C
Re= 2x10°
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6. RESULTADOS

Una vez realizado el estudio sistematico del
refinamiento de la malla, para cada angulo
de ataque, con los distintos modelos de
turbulencia para cada simulacion; el cual
consistié en evaluar la independencia de la
variable de control con la densidad de la
malla, se obtuvieron los siguientes
resultados:

La tabla 1 muestra los resultados obtenidos
de los coeficientes de sustentacion, arrastre
y de momento, para cada angulo de ataque
utiizando el modelo de turbulencia
Realizable k-¢ en la simulacibn numérica.

Tabla 1: Resultados computacionales del
perfil NACA 2415 con el modelo de
turbulencia Realizable k-épsilon

Angul CL Co Cwm
ode
ataque
0° 0.18883 | 0.019036 | 0.08813
2
40 0.59187 | 0.021510 | 0.18299
8 1
8° 0.96596 | 0.028253 | 0.26987
4 2 3
12° 1.24323 | 0.043887 | 0.32409
2 0
16° 1.3586 | 0.071078 | 0.33968

De igual manera la tabla 2 muestra los
resultados obtenidos en la simulacion
numérica empleando el modelo de
turbulencia k-w SST.

Tabla 2: Resultados computacionales del
perfil NACA 2415 con el modelo de
turbulencia k-w SST

Angulo CL Co Cwm
de
ataque
0° 0.16795 | 0.020217 | 0.078910
40 0.54438 | 0.022609 | 0.16413
8° 0.88146 | 0.030524 | 0.23828
12° 1.0613 | 0.054302 | 0.27261
16° 1.0642 | 0.10487 | 0.28588
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obtenidos con las
simulaciones computacionales, fueron
validados utilizando los resultados
experimentales obtenidos en el laboratorio
de aerodinamica de la UNET. También se
utilizaron los resultados del resumen
(sumario) de datos de perfiles aerodindmicos
de baja velocidad. Selig et. al.,1996 y de la
pagina web airfoiltools.

Los resultados

A continuacion, la figura 5 muestra. Como el
coeficiente de sustentacibn C. va
aumentando a medida que se incrementa el
angulo de ataque. Noétese que las tendencias
de las curvas obtenidas con las
simulaciones, asi como la curva teorica,
segun Selig y la experimental son
semejantes entre si, por lo que se puede
inferir que la simulacibn computacional
gueda validada.

Coeficiente de sustentacién vs Angulo de ataque

—+—NACA 2414 K- SST
~B—NACA 2415 Sumario
—a—NACA2

Experimental

04 —<—NACA 2415 Realizable K-t

Angula de ataque

Figura. 5. Coeficiente de sustentacion vs Angulo de
ataque del perfil NACA 2415

La figura 6 muestra el comportamiento del
coeficiente de arrastre Cp con respecto al
angulo de ataque.

Como se puede observar en la figura, la
curva experimental se aleja un poco de la
tendencia de las curvas obtenidas con las
simulaciones numéricas; asi como la
obtenida con los datos extraidos de la pagina
web airfoiltools. Esto se debe a que el perfil
NACA 2415 utilizado en el tinel de viento
AF6109 tiene cierta rugosidad. Aunque el
perfil aerodinamico fue tratado con resina y
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pintura para disminuir la rugosidad, se
evidencia la existencia de la misma.

Coeficiente de arrastre vs Angulo de ataque

—+—NACA 2415 K-w 55T

—m—NACA 2415 R

NACA 2415 3

—8—NACA 2415 Experimental

a 2 4 6 8 10 12 14 16 18

Aingulo de ataque

Figura. 6. Coeficiente de arrastre vs Angulo de ataque
del perfil NACA 2415

La figura 7 muestra el diagrama polar del
perfil NACA 2415, como se puede notar las
tendencias son semejantes por lo que se
infiere que las simulaciones
computacionales se validan con los datos
experimentales, asi como con los datos
extraidos de la bibliografia consultada.

Curva Polar

== NACA 2415 airfailtools
04
02 1

Figura. 7. Diagrama Polar del perfil NACA 2415

La figura 8a muestra los contornos de
presion obtenidos con la simulacion
computacional basada en el modelo de
turbulencia Realizable k-¢, la secuencia de
imagenes corresponde a los &angulos de
ataque de 0°, 4° y 8° respectivamente.
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50695
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Contours of Static Pressure (pascal

Figura. 8a. Contornos de presion

En la figura 8b se observa los contornos de
presion para los &ngulos de ataque 12°y 16°
respectivamente

Contours of Static Pressure (pascal)

«

Figura. 8b. Contornos de presion

Conlours of Static Pressura (ascal)

curvas aerodinamicas obtenidas en la presente
investigacion.

Aungue la solucion numérica empleando el
modelo de turbulencia Realizable k-¢ es
aceptable, como se observa en la figura 8, la

e
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solucion numérica empleando el modelo de
turbulencia  k-w SST predice mejor los
gradientes adversos de presion, taly como lo
evidencia las

7. CONCLUSIONES

Las simulaciones fueron realizadas con los
modelos de turbulencia Realizable k-¢ y el K-
w SST, dando como resultado que el modelo
gue mejor predice el gradiente adverso de
presion es el modelo K-w SST, tal y como lo
plantea la bibliografia consultada.
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