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Resumen
Estudio Numérico Comparativo de Distintos Modelos de Turbulencia sobre un Perfil NACA 0012

El presente trabajo proporciona una comparacion exhaustiva de los modelos de turbulencia dis-
ponibles para capturar el comportamiento de un flujo subsénico sobre un perfil NACA 0012. Se
realizé un barrido del 4ngulo de ataque («) de -12° a 20° a un niimero de Reynolds de 3 x 106,
manteniendo la velocidad del flujo constante. Para ello, se utiliz6 un software que resuelve las
ecuaciones de continuidad y momentum en estado transitorio en conjunto con uno de nueve mode-
los de turbulencia: Spalart-Allmaras, k-¢ estandar, k-w SST, GEKO, transicién k-kl-w, transicion
SST, esfuerzos de Reynolds (RSM), simulacion adaptativa a escalas (SAS) y simulacién de remo-
linos separados (DES). La validacién de estos modelos se llevé a cabo mediante una comparacion
con resultados experimentales del perfil seleccionado. El objetivo de este trabajo es mostrar las
diferentes representaciones del fendmeno turbulento sobre un perfil de angulo de ataque variable
y analizar cudl de estos modelos representa de mejor manera los resultados experimentales y cudl
es el mds efectivo para evaluar el flujo externo sobre un perfil aerodindmico de uso aerondutico. El
dominio computacional esta discretizado mediante una malla estructurada de tipo C, compuesta de
aproximadamente 770,000 elementos, con especial atencidon al refinamiento cerca del perfil para
una correcta captura de la capa limite.

Abstract
Comparative Numerical Study of Different Turbulence Models over a NACA 0012 Airfoil

The present work provides a comprehensive comparison of the available turbulence models by
evaluating the behavior of a subsonic flow over a NACA 0012 airfoil. A sweep of the angle of
attack (o) was performed in the range of -12° to 20° at a Reynolds number of 3 x 10°, while
maintaining a constant flow velocity. To achieve this, software was used to solve the continuity
and momentum equations in a transient regime in conjunction with one of nine turbulence mo-
dels: Spalart-Allmaras, k-¢ standard, k-w SST, GEKO, transition k-kl-w, transition SST, Reynolds
Stress Model (RSM), Scale-Adaptive Simulation (SAS) and Detached Eddy Simulation (DES).
The validation of these models was carried out by comparing them with the experimental results
for the selected airfoil. The objective of this study is to present the different representations of the
turbulent phenomenon over an airfoil with variable angle of attack and to analyze which of these
models better represents the experimental results and which is more effective for evaluating the
external flow around an aerodynamic profile used in aeronautical applications. The computational
domain was built using a structured C-type mesh consisting of approximately 770,000 elements,
with special attention given to the refinement near the airfoil to ensure an adequate capture of the
boundary layer.



Facultad de Ingenieria

Indice de figuras Héctor Santiago Delgado Guevara

Indice de figuras

A A A A o

e e e e
AP R

16.

17.
18.
19.
20.
21.
22.
23.
24.
25.
26.
27.
28.

Notacion esquematica utilizada para describir los esfuerzos que actian en un fluido 27

Separacion de flujo sobre una superficie curva (Traducida del ingles) . . . . . . . . 30
Proceso de transicion sobre una placa plana (Traducida del inglés) . . . . . . . .. 31
Tipos de flujos turbulentos . . . . . . . . .. ... 32
Escalas de longitud y cascada de energia turbulenta (Traducida del inglés) . . . . . 33
Clasificacion de los modelos de turbulencia . . . . . . .. . ... ... ... ... 34
Estructuras resueltas de un cilindro en flujo cruzado. . . . . . . . ... ... ... 51
Arreglo de datos correspondientes a las coordenadas de la superficie del perfil . . . 56
Modificacién que permite capturar correctamente el cierre del borde de salida . . . 56
Dominio en C con sus dimensiones correspondientes . . . . . . . . . . ... ... 57
Region que captura la estela con sus dimensiones correspondientes . . . . . . . . . 57
Geometria final utilizada parael mallado . . . . . . . . .. ... ... .. .. ... 57
C-gridestructurada . . . . . . . . .. ... 60
Resultado final -malla . . . . . .. ... .. .. L 62

Regiones que conforman la capa limite turbulenta interna: subcapa viscosa, regién
bifer y zona logaritmica . . . . . . . . . . . . ... 63

Célculo de la distancia estimada entre el perfil y el primer nodo para asegurar un
+
Y S L e e 63

Distancia entre la pared y el nodo adyacente para aseguraruny™ <1 . ... ... 64

Cantidad de capas y razon de crecimiento implementadas en la region estratificada 64

Regién estratificada . . . . . . . . .. ... 64
Estudio de independenciademalla . . . . . .. ... ... ... ... ....... 65
Criterio de monitoreo de losresiduos . . . . . . . .. ... .. ... 69
Criterio de monitoreo del C; (modelo RANS vs.DES) . . . .. .. ... ... .. 70
Criterio de monitoreo del C; (modelo RANS vs. DES) . . . ... ... ... ... 70
Criterio de conservacionde lamasa . . . . . . . . .. ... ... L. 70
Verificacion de lacapalimite . . . . . . . . . . . ... . L L oo 71
CrVS Qo o o e e e e 73
Cavs O . o o e e e 73
CpVST/C oo 74



Facultad de Ingenieria

INDICE DE FIGURAS Héctor Santiago Delgado Guevara
29. Diagrama de fase P vs. vdel modelo DESa 10° . . . . . . ... ... .. ... .. 75
30. Espectro de energia del modelo DESa10°. . . . .. ... ... ... .. ..... 76
31. Configuracion del proyecto para la implementacion de modelos RANS y de transicién 81
32. Configuraciones particulares del modelo GEKO . . . . . . ... ... .. ... ... 82
33. Configuraciones particulares del modeloRSM . . . . . . ... ... ... ... .. 82
34. Configuraciones particulares del modeloDES . . . . . . .. ... .. ... .... 84
35. Configuracion de la discretizacion para el modelo DES . . . . .. ... ... ... 84
36. Curva de sustentacién (C vs. «) de cada modelo (a. Spalart-Allmaras, b. k — ¢

estandar, c. k —w SST, d. GEKO, e. k — kl — w, f. Transition SST, g. RSM, h. SAS,

1. DES) comparada con la de Abbott & von Doenhoff . . . . . .. ... ... ... 88
37. Curvade sustentacion (C; vs. ) global . . . . . . . ... 89
38. Curva de arrastre (C'y vs. o) de cada modelo (a. Spalart-Allmaras, b. k — € estandar,

c. k—w SST, d. GEKO, e. k — kl — w, f. Transition SST, g. RSM, h. SAS, i. DES)

comparada con la de Abbott & von Doenhoff . . . . ... ... ... .. .. ... 90
39. Curvadearrastre (Cyvs.a)global . . . . ... ... ... ... .. ........ 91
40. Polar (Cy vs. () de cada modelo (a. Spalart-Allmaras, b. k — € estdndar, c. kK — w

SST, d. GEKO, e. k—kl—w, f. Transition SST, g. RSM, h. SAS, i. DES) comparada

con la de Abbott & von Doenhoff . . . . ... ... ... ... ... ... 92
41. Polar aerodindmica (Cyvs. Cy) global . . . . . ... ... ... ... ....... 93
42. Contorno del coeficiente de presion (Cp) a @ = 16 para los modelos con mejor

desempefio comparados con la opcidén laminar (a. Laminar, b. Spalart-Allmaras,

c.k —w SST,d. GEKO, e. SAS,f.DES) . . . .. ... .. ... ... ....... 94
43. Error absoluto vs « (a. Spalart-Allmaras, b. £ — ¢ estandar, c. k —w SST, d. GEKO,

e. k — kl — w, f. Transition SST, g. RSM, h. SAS,i.DES) . . . . . ... ... ... 96
44. Errorabsolutovsarglobal . . . . .. ... o 97
45. Correlaciones de los modelos con los valores experimentales (a. Spalart-Allmaras,

b. k — ¢ estandar, c. K —w SST, d. GEKO, e. k — kl — w, f. Transition SST, g. RSM,

h.SAS,i. DES) . . . . . e 98
46. Correlacion global . . . . . . .. Lo 99
47. Coeficiente de presién (Cp) a un o = 10° (a. Spalart-Allmaras, b. £ — ¢ estdndar,

c. k —w SST, d. GEKO, e. k — kl — w, f. Transition SST, g. RSM, h. SAS, i. DES) 100
48. Coeficiente de presion (Cp) aun v = 10°global . . . . . .. ... ... ... ... 101
49. Coeficiente de presion (Cp) a un o = 0° de los modelos con mejor rendimiento . . 102
50. Coeficiente de presién (C}) a un o = 10° de los modelos con mejor rendimiento . . 103
51. Coeficiente de presion (C},) a un o = 16° de los modelos con mejor rendimiento . . 104



Facultad de Ingenieria

INDICE DE FIGURAS Héctor Santiago Delgado Guevara
52. Contorno de presion a a = 16 para los modelos con mejor desempefio (a. Laminar,
b. Spalart-Allmaras, c.k — w SST, d. GEKO, e. SAS,f. DES) . . . ... ... ... 105
53. Perfil de velocidad adimensional a 0.25 ¢ de los mejores modelos a a=16° . . . . . 107
54. Perfil de velocidad adimensional a 0.5 c de los mejores modelos a a=16°. . . . . . 108
55. Perfil de velocidad adimensional a 0.75 ¢ de los mejores modelos a a=16° . . . . . 109
56. Perfil de velocidad adimensional a 0.95 ¢ de los mejores modelos a a=16° . . . . . 110
57. Cyvsx/cdelosmejoresmodelosaa =16° . . . .. ... ... ... ...... 111
58. Cyvsx/cdelosmejoresmodelosaa =18 . . . . . ... ... ... ...... 112
59. Cfvsx/cdelosmejoresmodelosaa=20° . . . ... ... ... .. ... ..., 113
60. Contorno de velocidad de los mejores modelos a un o = 0° (a.1.Laminar cercano,
a.2. Laminar lejano, b.1. Spalart-Allmaras cercano, b.2. Spalart-Allmaras lejano,
c.1. k-w SST cercano, c.2. k-w SST lejano, d.1. GEKO cercano, d.2. GEKO lejano,
e.1. SAS cercano, e.2. SAS lejano, f.1. DES cercano, f.2. DES lejano) . . . . . .. 115
61. Contorno de velocidad de los mejores modelos a un o = 10° (a.1.Laminar cercano,
a.2. Laminar lejano, b.1. Spalart-Allmaras cercano, b.2. Spalart-Allmaras lejano,
c.l. k-w SST cercano, c.2. k-w SST lejano, d.1. GEKO cercano, d.2. GEKO lejano,
e.l. SAS cercano, e.2. SAS lejano, f.1. DES cercano, f.2. DES lejano) . . . . . .. 116
62. Contorno de velocidad de los mejores modelos a un av = 16° (a.1.Laminar cercano,
a.2. Laminar lejano, b.1. Spalart-Allmaras cercano, b.2. Spalart-Allmaras lejano,
c.l. k-w SST cercano, c.2. k-w SST lejano, d.1. GEKO cercano, d.2. GEKO lejano,
e.1l. SAS cercano, e.2. SAS lejano, f.1. DES cercano, f.2. DES lejano) . . . . . . . 117
63. Contorno de velocidad de los mejores modelos a un av = 20° (a.1.Laminar cercano,
a.2. Laminar lejano, b.1. Spalart-Allmaras cercano, b.2. Spalart-Allmaras lejano,
c.1. k-w SST cercano, c.2. k-w SST lejano, d.1. GEKO cercano, d.2. GEKO lejano,
e.1. SAS cercano, e.2. SAS lejano, f.1. DES cercano, f.2. DES lejano) . . . . . .. 118
64. Espectro de frecuencias de la velocidad v de la aproximacién laminar (a.1. o = 0°
en Cy1, a.2. @ = 0°en 9, a.3. a = 0°en [0, b.1. & = 10° en ¢, b.2. a = 10°
€N Cyu2, b.3. o = 10°en f0,c.1. a = 16° en ¢, ¢.2. & = 16° en ¢y, ¢.3. a = 16°
en fuo,d.1.a =20°en c,1,d.2. @« = 20°en cyo, d3. aa=20%en f0) . . . .. .. 119
65. Espectro de frecuencias de la velocidad v del modelo Spalart-Allmaras (a.1. o =
0°en ¢y, a.2. o = 0°en ¢y, a.3. = 0°en fyo,b.1. o = 10°en ¢,1, b.2. a = 10°
en Cyo, b.3. o = 10°en f0,c.1. @ = 16° en ¢,1, ¢.2. @ = 16° en ¢y, ¢.3. @ = 16°
en fuo2,d.1.a =20°en c,1,d.2. @« = 20°en cyo, d3. a=20%en f0) . . . . . .. 121
66. Espectro de frecuencias de la velocidad v del modelo k-w SST (a.1. o = 0° en c,1,

a.2. a = 0°en ¢y, a.3. a = 0°en f,2, b.1. a = 10° en ¢,1, b.2. a = 10° en ¢,po,
b.3. a = 10°en fy9,c.1. a = 16° en ¢, 1, ¢.2. & = 16° en ¢, ¢.3. @ = 16° en fy9,
d.l.a=20°en ¢y, d.2. a =20°en ¢y, d.3. a=20%en fuo) . . . . . ... ... 123



Facultad de Ingenieria

INDICE DE FIGURAS Héctor Santiago Delgado Guevara

67.

68.

69.

70.

71.

72.

73.

74.

75.

76.
77.
78.

Espectro de frecuencias de la velocidad v del modelo DES (a.1. a = 0° en ¢y,
a.2. a = 0°en ¢y, a3. a = 0°en f,2, b.1. « = 10° en ¢,1, b.2. a = 10° en ¢,po,
b.3. a = 10°en fyo,c.1.a = 16°en ¢, 1, ¢.2. & = 16° en ¢, ¢.3. @ = 16° en fy9,
d.l.a=20°en ¢y, d2. a =20°en cyo,d.3. a=20%en fu0) . . . . . ... ... 125

Espectro de energia de la velocidad v de la aproximacién laminar (a.1. « = 0° en
Cwl, 2. o = 0°en ¢y, a.3. a = 0°en fy9, b.1. = 10° en ¢, b.2. a = 10° en
Cw2, b.3. o = 10° en fyu9, c.1. @ = 16° en ¢, €.2. @ = 16° en ¢y, ¢.3. a = 16°
en fuo,d.1.a=20°en c,1,d.2. « = 20°en cyo, d3. aa=20%en f0) . . ... .. 127

Espectro de energia de la velocidad v del modelo Spalart-Allmaras (a.1. « = 0° en
Cwl, 2. a = 0°en ¢y, a.3. a = 0°en f,2, b.1. a = 10° en ¢,1, b.2. @ = 10° en
Cw2, D.3. o = 10° en fy9, c.1. @ = 16° en ¢, €.2. @ = 16° en ¢,po, ¢.3. a = 16°
en fuo,d.1. a =20°en ¢, d.2. @« = 20°en cyo, d3. a=20%en f0) . . . . ... 129

Espectro de energia de la velocidad v del modelo k-w SST (a.1. « = 0° en ¢,1, a.2.
a = 0°en ¢y, a.3. a = 0°en f,0, b.1. @ = 10° en ¢y, b.2. @ = 10° en ¢y, b.3.
a = 10°en fuo, c.l. a = 16° en ¢,1, €.2. & = 16° en ¢y, ¢.3. a = 16° en f,o,
d.l.a=20°en ¢y, d.2. a = 20°en ¢y, d3. a=20%n fuo) . . . . . . ... .. 131

Espectro de energia de la velocidad v del modelo DES (a.1. & = 0° en ¢, a.2.
a = 0°en ¢y, a.3. a = 0°en fu,0, b.1. @ = 10° en ¢y, b.2. @ = 10° en ¢y, b.3.
a = 10°en fuo, c.l. a = 16° en ¢,1, €.2. & = 16° en ¢y, ¢.3. a = 16° en f,o,
d.l.a=20°enc,,d.2. a =20°en cyo,d3. a=20%n fu9) . . . ... .. ... 133

Diagrama de fase de la velocidad v de la aproximacién laminar (a.1. « = 0° en
Cwl, @2. a0 = 0°en ¢y, a3. a = 0%°en [0, b.1. a = 10° en ¢, b.2. @ = 10° en
Cw2, D.3. o = 10° en fuo, c.1. @ = 16° en ¢, €.2. @ = 16° en ¢,po, ¢.3. a = 16°
en fuo,d.1.a =20°en c,1,d.2. @« = 20°en cyo, d3. a=20%en f0) . . . . . .. 136

Diagrama de fase de la velocidad v del modelo Spalart-Allmaras (a.1. « = 0° en
Cwl, 2. a = 0°en ¢y, a.3. a = 0°en f,9, b.1. a = 10° en ¢,1, b.2. a = 10° en
Cw2, D.3. o = 10°en fuo, c.1. @ = 16° en ¢,1, €.2. & = 16° en ¢y, ¢.3. a = 16°
en fuo,d.1.a=20°en c,1, d.2. a = 20°en cyo, d.3. o =20%en fup) . . . . . .. 138

Diagrama de fase de la velocidad v del modelo k-w SST (a.1. &« = 0° en ¢, a.2.
a = 0°en ¢y, a.3. a« = 0°en fu,0, b.1. @ = 10° en ¢y, b.2. @ = 10° en ¢y, b.3.
a = 10°en fuo, c.l. a = 16° en ¢,1, €.2. & = 16° en ¢y, ¢.3. a = 16° en fo,
d.1l.a=20°enc,,d2. a =20°en cyo,d3. a=20%n fu9) . . ... ... ... 140

Diagrama de fase de la velocidad v del modelo DES (a.1. @« = 0° en ¢, a.2.
a = 0°en ¢y, a.3. a =0%en f0,b.1. @ = 10° en ¢, b.2. @ = 10° en ¢,p, b.3.
a = 10°en fuo, c.1. a = 16° en ¢y, ¢.2. a = 16° en ¢y, ¢.3. a = 16° en fy,2,
d.l.a=20°en c,1,d.2. a = 20°en cyo,d3. a=20%n fu9) . . . ... .. ... 143

Capa de corte a un o = 20° (a. Laminar, b. Spalart-Allmaras, c. kK — w SST, d. DES) 146

Ubicacion de las lineas y puntos de monitoreo para la captacion de la vorticidad . . 146



Facultad de Ingenieria

INDICE DE FIGURAS Héctor Santiago Delgado Guevara
79. Decaimiento de la vorticidad en la estela a o = 20° en la linea 1 (a. Laminar, b.
Spalart-Allmaras, c. k —w SST,d.DES) . . . . . ... ... ... ... ...... 147
80. Gréfica de eficiencia y evaluacion del costo computacional . . . . . .. ... ... 149
81. Matriz de decisién para la selecciéon de modelos de turbulencia en aplicaciones
aerodindmicas . . . . . . . .. e e e e e 167
82. Extracto final del libro “El mito de Sisifo” de Albert Camus . . . . . .. ... ... 176



Facultad de Ingenieria

Indice de tablas Héctor Santiago Delgado Guevara
Indice de tablas
1.  Comparativa de estudios previos realizados . . . . . . .. ... ... .. ..... 26
2. Comparativa de modelos de turbulencia segun el tratamiento de las escalas . . . . . 33
3. Valores predeterminados de las constantes en el modelo Spalart-Allmaras . . . . . 37
4.  Valores predeterminados de las constantes en el modelo £ — ¢ estdndar . . . . . . . 39
5. Valores predeterminados de las constantes en el modelok —w SST. . . . . . . .. 41
6. Coeficientesdel modeloGEKO . . . . . . .. ... ... ... .. 42
7.  Valores predeterminados de las constantes en el modelok — kl —w . . . . .. .. 48
8. Valores predeterminados de las constantes en el modelo SST de transicion . . . . . 49
9.  Valores predeterminados de los pardmetros del término Qgas . . . . . . . . . . . . 52
10. Tamafio de los elementos seginlazona . . . . . ... ... ... .. ....... 61
11. Parametros y ajustes utilizados para la evaluacion de los modelos . . . . . . . . .. 66
12. Esquemas de discretizacion . . . . . . . . . . . ... 67
13. Crvsalll . .o e e 72
14, CavsCrI] . oo o 72
15. Caracteristicas del hardware . . . . . . ... ... ... ... L L. 77
16. Componentes vectoriales delavelocidad . . . . . . ... ... ... .. ...... 80
17. Posicionde losmonitores . . . . . . . . . ... oL oL 85
18. Tabla de pardmetros de desempefio . . . . . . . .. .. ..o 94
19. Tablade puntoscriticos . . . . . . . . . ... L L 95
20. Tabla de errores para el coeficiente de sustentacion (Cy) . . . . . . . .. ... ... 100
21. Tabla de magnitudes criticasde presion . . . . . . . ... 106
22. Tablade puntos de separacion . . . . . . . . . ... 114
23. Frecuencias dominantes de la aproximacién laminar . . . . . . . . . ... ... .. 119
24. Frecuencias dominantes del modelo Spalart-Allmaras . . . . . ... .. ... ... 121
25. Frecuencias dominantes del modelo K —w SST . . . . . ... ... .. ... ... 123
26. Frecuencias dominantes del modelo DES . . . . . ... . ... ... .. 125
27. Frecuencias dominantes en los diferentes puntos cuando se supera la pérdida . . . . 126
28. Resumen de los aspectos mas relevantes de los diagramas de fase . . . . . . . . .. 143
29. Tabla del numero de Strouhal de los mejores modelos a diferentesov . . . . . . . . 144
30. Costocomputacional . . . . . . . ... L 148



Facultad de Ingenieria

INDICE DE TABLAS Héctor Santiago Delgado Guevara
31. Tabla de desempefio y ranking de modelos paraestecaso . . . . .. ... ... .. 173
32. Principales limitaciones del estudio y recomendaciones . . . . . . ... ... ... 174

11



Facultad de Ingenieria
Nomenclatura y simbolos Héctor Santiago Delgado Guevara

Nomenclatura y simbolos

Acronimos y Abreviaturas

3D Tres dimensiones

BSL De referencia (en inglés, Baseline)

CFD Dindmica de Fluidos Computacional (en inglés, Computational Fluid Dynamics)
CFL Condicién de Courant-Friedrichs-Lewy (Nimero de Courant)

CPU Unidad central de procesamiento (en inglés; Central processing unit)

CSV Valores separados por comas (en inglés; Comma-Separated Values)

DDES Simulacién de Remolinos Desprendidos Retrasada (en inglés; Delayed Detached Eddy
Simulation)

DES Simulacién de remolinos desprendidos (en inglés; Detached Eddy Simulation)

DNS Simulacién numérica directa (en inglés; Direct Numerical Simulation)

FFT Transformada Répida de Fourier (en inglés; Fast Fourier Transform)

GEKO Kappa-omega Generalizado (en inglés; Generalized Kappa-omega)

LES Simulacién de grandes remolinos (en inglés; Large Eddy Simulation)

LTPT Thnel de Presion de Baja Turbulencia (en inglés; Low-Turbulence Pressure Tunnel)

NACA Comité Asesor Nacional para la Aerondutica (en inglés; National Advisory Committee for
Aeronautics)

PSD Densidad Espectral de Potencia (en inglés; Power Spectral Density)

RANS Navier-Stokes promediados por Reynolds (en inglés; Reynolds-averaged Navier-Stokes)
RMSE Raiz del error cuadrético medio (en inglés; Root Mean Square Error)

RNG Grupo de Renormalizacién (en inglés; Renormalization Group)

RSM Modelo de Tensor de Reynolds (en inglés; Reynolds Stress Model)

S-A Spalart-Allmaras

SAS Simulacién adaptativa de escalas (en inglés; Scale-Adaptative Simulation)

SST Transporte de Esfuerzo Cortante (en inglés; Shear Stress Transport)

URANS Ecuaciones de Navier-Stokes promediadas de Reynolds no estacionarias (en inglés; Uns-
teady Reynolds-Averaged Navier-Stokes)
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Simbolos Latinos

a* Correccidn para bajo nimero de Reynolds

¢ Cuerda del perfil

C Constante del modelo SAS

Ccury Parametro de correccion de curvatura

C, Coeficiente de arrastre (en inglés; Drag coefficient)

Ces Constante de calibracion del modelo DES

C;; Término de conveccion

C;pr Coeficiente que optimiza la mezcla en la capa limite cortante (modelo GEKO)
C; Coeficiente de sustentacion (en inglés; Lift coefficient)

Chrx Coeficiente que optimiza la intensidad de mezcla en flujos cortantes libres (modelo GEKO)
Cnw Coeficiente que optimiza el flujo en regiones cercanas a la pared (modelo GEKO)
C, Coeficiente de presion

Cspp Coeficiente que optimiza la separacion de flujo (modelo GEKO)

cg: Constante del modelo SST de transicion

d Distancia a la pared

D; Término relacionado a la disipacion laminar cercana a la pared

Dy, ;; Término de difusién molecular

D Término relacionado a la disipacion turbulenta cercana a la pared

D7 ;; Término de difusion turbulenta

D, Difusién cruzada

E(f) Densidad espectral de potencia / Espectro de energia

E,; Fuente de transicion

E.> Fuente de destruccion o relaminizacion

f Frecuencia

F5 Funcién de mezcla en el modelo SST

Fprs Funcién del modelo DES
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F;; Término de produccion por el sistema de rotacion

Fiengtn Correlacion empirica que controla la longitud de la region de transicién
F,,.se¢ Funcién que controla el inicio de transicién

Fcatten, Funcion de correccion de re-adherencia

Fi.» Funcion que controla el inicio de transicion por turbulencia

G, Generacion de energia cinética turbulenta debido a la flotabilidad
g, Componente en x de la fuerza de cuerpo

gy Componente en y de la fuerza de cuerpo

g. Componente en z de la fuerza de cuerpo

G;; Término de produccién por flotacién

G, Generacidn de energia cinética turbulenta debido a los gradientes de velocidad promedios
G, Produccion de viscosidad turbulenta

G, Generacion de la tasa de disipacién especifica

k1, Vector unitario perpendicular a la velocidad del flujo

k Energia cinética turbulenta

kl Energia cinética laminar

kt Energia cinética turbulenta

kr s Energia de pequea escala

L Escala integral / Fuerza de sustentacion

L, Escala de longitud turbulenta

Ly i Escala de longitud de von Kdrman

M, Numero de Mach turbulento

n Numero de muestras o datos experimentales

7 Vector unitario normal a la superficie

n; Componente de z; de la unidad normal a la pared

p Presion estatica

P,; Fuente de transicion
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P> Fuente de destruccion o relaminizacion

P;; Término de produccion de esfuerzo

Py; Término de produccién de energia laminar cinética por fluctuaciones turbulentas
Py; Término de produccion de turbulencia generado por fluctuaciones turbulentas
Py Término fuente del Reynolds de espesor-momento

(Qsas Término fuente en el modelo SAS

R Efecto promedio de la descomposicién de las fluctuaciones en la direccién de la corriente en
turbulencia durante la transicion

Re Numero de Reynolds

Rey. Numero de Reynolds critico de espesor-momento

Reg; Reynolds de espesor-momento

Ry a7 Término de produccion de transicion natural

S Medida escalar del tensor de deformacién / Frontera de la superficie del perfil
St Numero de Strouhal

t Tiempo

t Vector unitario tangencial a la superficie

u Velocidad en direccion x

u Componente promedio de la velocidad del fluido en direccién x

v’ Fluctuaciones de la velocidad en z

U Velocidad caracteristica del flujo

U Velocidad del flujo libre

v Velocidad en direccién y

v Componente promedio de la velocidad del fluido en direccion y

v’ Fluctuaciones de la velocidad en y

V(f) Transformada de Fourier de la velocidad (dominio de frecuencia)
Veap Valor experimental

Vioum Valor numérico
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Vs Velocidad de la corriente libre

w Velocidad en direccién z

2 Coordenada espacial longitudinal

y Coordenada espacial transversal / Distancia a la proxima superficie
y+ Distancia adimensional a la pared (y plus)

Yezp,; Valor experimental en el punto ¢

Ynum,i Valor numérico en el punto ¢

Y. Disipacion de la energia cinética turbulenta debido a la turbulencia

Yy Contribucién de la dilatacion fluctuante en turbulencia compresible a la tasa de disipacion
total

Y, Destruccién de viscosidad turbulenta cercana a la pared debido al bloqueo de pared y el amor-
tiguamiento viscoso

Y., Disipacion de la tasa de disipacion especifica debido a la turbulencia

z Coordenada espacial lateral

Simbolos Griegos

o Angulo de ataque

Qlstall Angulo de pérdida

a7 Difusividad escalar turbulenta

Bpp Funcién umbral que controla el proceso de transicién
I';, Difusividad efectiva de energia cinética turbulenta

I',, Difusividad efectiva de la tasa de disipacion especifica
v Intermitencia

Yers Intermitencia efectiva

Vsep Intermitencia de separacion

A Espaciado entre nodos

At Paso temporal (paso de tiempo)

0 Espesor de capa limite
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d;; Delta de Kronecker

¢ Tasa de disipacién

€;; Término de disipacion

€, Error relativo porcentual

1 Escala de Kolmogorov

1o Parametro del término fuente Qsa5

r Constante de von Karmén

A Escala de Taylor

Aers Longitud efectiva

1 Viscosidad dindmica del fluido

1+ Viscosidad turbulenta

Vers Viscosidad cinemdtica efectiva

v, Viscosidad turbulenta de gran escala

vrs Viscosidad turbulenta de pequefa escala

v Viscosidad molecular cinematica

®, Parametro de la funcién de mezcla 5

p Densidad del fluido

0. Numero de Prandtl para e

0 Numero de Prandtl para &

og: Constante del modelo SST de transicién

0o Parametro del término fuente QDga5

0, Numero de Prandtl para w

0. Esfuerzo normal que actia en la direccion x sobre una superficie normal a
oy, Esfuerzo normal en la direccién y sobre una superficie normal a y
0.. Esfuerzo normal en la direccion z sobre una superficie normal a z
7 Esfuerzo cortante total dentro de la capa limite

T.y Esfuerzo cortante en direccion x sobre una superficie normal a y
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T.. Esfuerzo cortante en direccion x sobre una superficie normal a 2
7,. Bsfuerzo cortante en direccion y sobre una superficie normal a z
@i; Término de presién-deformacion

©ij1 Término lento de presion-deformacion

©ij2 Término rapido de presion-deformacion

©ijw Término de reflexién de pared

Q) Vorticidad

2;; Tensor promedio de la tasa de deformacién

w Tasa de disipacidn especifica
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1. Objetivos

1.1. Objetivo general

Comparar los modelos de turbulencia mediante la simulacion transitoria de un flujo subsonico
sobre el perfil NACA 0012, considerando un dngulo de ataque variable, con el fin de evaluar su
precision en la prediccién de fendmenos aerodindmicos y su eficiencia computacional, utilizando

como referencia datos experimentales reportados en la bibliografia.

1.2. Objetivos especificos

= Caracterizar como el dngulo de ataque influye sobre el desarrollo de la capa limite, la sepa-

racion del flujo y la distribucion de presion sobre el perfil en cada modelo.

= Comparar cualitativa y cuantitativamente los coeficientes aerodindmicos, los campos de ve-
locidad y presidn, asi como los diagramas de fase obtenidos por cada modelo de turbulencia

y determinar el grado de prediccion de cada modelo.

= Examinar la relacion entre precision y costo computacional de cada modelo de turbulencia
para identificar cudl ofrece un mejor rendimiento en la simulacion de un flujo subsénico

sobre un perfil aerodindmico simétrico.

1.3. Alcance y limitaciones del estudio

La presente tesis busca realizar una comparativa de los nueve modelos de turbulencia integrados
en ANSYS Fluent. Con ello se asegura tener al menos un caso para las categorias RANS, de
transicion e hibridos/escalas resolventes. El flujo con el que se trabaja es subsonico incompresible
y a un nimero de Reynolds de 3 x 10°. El perfil NACA 0012 es sometido a un barrido de dngulo de
ataque de -12° a 20° para observar el desarrollo de capa limite y la separacion del flujo. Se utiliza
un dominio computacional tipo C discretizado mediante una malla de 770,000 celdas y se establece
un objetivo de y* < 1 para efectos de capa limite. El paso temporal es de 1 x 1073 [s] para los
modelos RANS y de transicion, y 1 x 1079 [s] para los hibridos/escala resolventes. La validacion se
realiza comparando los valores obtenidos de C;, Cy y C), con los valores experimentales, evaluando
también el tiempo de CPU. Con base en lo anterior, este estudio no debe generalizarse a otras
condiciones de Reynolds, perfiles asimétricos o regimenes compresibles. No se evalian tampoco
todas las variantes que existen para un mismo modelo. El estudio de independencia de malla solo se

presenta para el modelo k —w SST, por lo que la sensibilidad a otros modelos no esta caracterizada.
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2. Introduccion

2.1. Motivacion

Si bien las simulaciones llevadas a cabo con CFD nunca sustituirdn las pruebas experimentales,
llevarlas a cabo permite predecir de manera confiable el comportamiento aerodindmico del objeto
en estudio. Conocer la sustentacion, el arrastre, la localizacién de la separacion y de la transicion
de la capa limite es indispensable para actividades como el disefio y la validacion de un perfil
aerodinamico. Resulta vital saber de antemano qué modelo de turbulencia seleccionar pues este
influye directamente en la precision y en el costo computacional del andlisis. De no hacerlo se
pueden presentar errores en el cdlculo de C; y C,; que impactan directamente en el rendimiento de

la aeronave o la seguridad en condiciones de entrada en pérdida.

Uno podria pensar que los modelos mds robustos como lo son los hibridos y los de escalas-
resolventes deberian ser los utilizados para llevar a cabo el andlisis de un flujo sobre un perfil
aerodindmico, pero lo anterior seria caer en un error. Primero tendriamos que preguntarnos, ;vale
la pena el costo computacional anadido que demandan estos modelos frente a los resultados que
nos ofrecen los modelos RANS o de transicion? y, segundo, ;son lo suficientemente robustos para

las condiciones transitorias que son inherentes a las aplicaciones aeronduticas?

Las preguntas planteadas anteriormente serdn respondidas durante el desarrollo de la tesis con el
fin de que, si otros estudios se llevan a cabo bajo las condiciones que se plantean, se propongan
criterios de seleccion de modelo, niveles de refinamiento y pautas de verificaciéon que ayuden a

estudiantes, ingenieros e investigadores del campo aerondutico.

2.2. Relevancia del NACA 0012 como perfil de referencia

El perfil aerodinamico NACA 0012 es un perfil simétrico, pues no posee una curvatura maxima,
con un espesor de 12 % respecto a la cuerda del mismo. Por lo anterior, es una geometria facil de
parametrizar y de reproducir numéricamente. Ademds, existe abundante literatura y datos experi-
mentales disponibles para este perfil, destacando sobre todos el trabajo realizado en “Theory of
Wing Sections” por Abbott & von Doenhoff [1]. Esta obra es utilizada por multiples otros auto-
res ya que se encuentra informacion relevante sobre pardmetros como el Cj, Cy, C, y dngulos de

ataque criticos (como el dngulo de pérdida) de multiples perfiles NACA.

Se destaca que los fendmenos como la transicidn, el desarrollo de la capa limite, la separacién y
la entrada en pérdida de este perfil han sido estudiados en otros trabajos. Sin embargo, a pesar de
estas referencias (académicas e industriales), donde se muestran distintos c6digos y modelos, no

existe un trabajo a la fecha que compare gran parte de los modelos de turbulencia en FLUENT.
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2.3. Estado del arte

Uno de los trabajos que sirvieron como inspiracion para esta tesis fue el realizado por Douvi,
Athanasios y Margaris (2012) titulado “Evaluation of the turbulence models for the simulation of
the flow over a National Advisory Committee for Aeronautics (NACA) 0012 airfoil’[2]. En este
se lleva a cabo una comparativa de 3 modelos comunes de turbulencia: Spalart-Allmaras, £ — ¢
realizable y k — w SST. Los autores plantean las fortalezas y debilidades de cada uno, concluyendo
que cuando la capa limite alrededor del perfil es completamente turbulenta, el modelo SST tiene un
mejor desempefio en un amplio abanico de ov. Ademads plantean distintos métodos para predecir el
punto de transicion, ya que tiene efectos importantes en la prediccion del arrastre. Se destaca que
si no se modela correctamente la transicion, se sobreestima el Cj;. En el estudio se utiliza un do-
minio computacional tipo C de 80,000 celdas y se demostré la influencia del nimero de celdas en
la independencia de malla. La altura de la primera celda cercana al perfil es de aproximadamente
10~? correspondiente a un i aproximado de 0.2. Como limitaciones de este estudio, encontramos
que los cdlculos fueron planteados para un estado estacionario, alejandose del enfoque transitorio
de esta tesis. Esto es importante de mencionar ya que lo anterior, junto con la eleccion del solucio-

nador, la discretizacion y el tamafio del dominio, influye en la comparabilidad de los modelos.

El trabajo “Numerical Examination on Two-Equations Turbulence Models for Flow Across NACA
0012 Airfoil with Different Angle of Attack” publicado por Ng, Tey, Tan et al. (2020) [3] se enfoca
en la comparativa de los modelos de dos ecuaciones ( Kk — £y kK — w) y las variantes de cada
uno. En total se presentan 6 variantes de los modelos de dos ecuaciones, y los autores enfatizan
su coste/beneficio frente a otros modelos. En el desarrollo de la evaluacién se comparan los C,,
C; y C, obtenidos a través de las simulaciones con los datos experimentales para concluir cudl
presenté mejor precision. Para el caso de estimar el C; el modelo mas preciso fue el k£ — w SST,
mientras que para el C; resultd ser el £k —w BSL. En este estudio también se destaca que el C,; esta
sobrestimado debido a que, en el perfil real, el flujo es laminar en la mitad delantera. El dominio
computacional es del mismo tipo (C) que en el trabajo de Douvi et al. [2], difiriendo en el nimero

de celdas (aproximadamente 104,000) y el tamafio del mismo.

Como alternativa al trabajo de Douvi et al. [2] estd el presentado por Mousavi, Aminian, Shafiei
et al. (2017) llamado “Numerical Simulation of Subsonic Turbulent Flow over NACA0012 Airfoil:
Evaluation of Turbulence Models” [4]. En €l también se evalian los modelos Spalart-Allmaras,
k — e realizable y k — w SST; sin embargo, los autores concluyen que el modelo Spalart-Allmaras
tiene una mejor precision en un mayor nimero de « frente a sus otros dos competidores. Otro
aspecto comun presente en este articulo es la sobreestimacion del C,;. Al igual que los anteriores,
se advierte que asumir el flujo como completamente turbulento lleva a errores de validacion, por

lo que nuevamente se sugiere modelar la transicion para obtener una mejor prediccion del arrastre.
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Tanto el trabajo de Douvi et al. [2] como el de Mousavi et al. [4] utilizan el método “split-domain”
para modelar esta transicion. A continuacidn, en la Tabla 1, se resumen las caracteristicas claves

de cada uno de los trabajos presentados anteriormente.

Tabla 1: Comparativa de estudios previos realizados

Autores Modelos comparados Modelo con mejor rendimiento | Modelado de transicion | Dominio  compu-
tacional

Douvi et al. S-A, k — e realizabley k — w SST | k —w SST Si C-type (80,000 cel-
das)

Ng et al. k — ey k — w (y sus variantes) k—wSST(Cl)y k —wBSL (Cd) | No C-type (104,000 cel-
das)

Mousavi et al. | S-A, k — e realizable y K — w SST | S-A Si C-type (150,000 cel-
das)

2.4. Estructura de la tesis

A partir de este punto, la tesis se organiza en seis secciones. La primera es el marco tedrico, de gran
importancia para introducirse en los fundamentos de mecénica de fluidos y flujo externo sobre per-
files. En esta se detalla la teoria de turbulencia, abordando conceptos claves y escalas. También se
propone una clasificacion de los modelos de turbulencia que fueron evaluados, asi como una expli-
cacion tedrica de los aspectos esenciales de cada modelo. La segunda seccion presenta la metodo-
logia, en donde se plantea el problema fisico y las condiciones de frontera del fenémeno a evaluar,
asi como se detallan el dominio computacional, el mallado y el estudio de independencia de malla.
Ademas, se mencionan los pardmetros especificos de cada modelo y la configuracion numérica.

Por ultimo, se establece el procedimiento para validar los datos y evaluar el costo computacional.

En la tercera seccion, correspondiente al desarrollo, se presentan el caso base y las simulaciones.
Es aqui donde se muestran las particularidades de las ejecuciones de los 9 modelos utilizados y el
tratamiento de recoleccion y post-procesado de datos. En la cuarta seccion, la més enriquecedora
para este trabajo, se presentan los resultados. Destacan las graficas comparativas de C; y C;; frente
a « para los 9 modelos contrastadas con datos experimentales. Otros resultados interesantes son la
distribucién del coeficiente de presion, perfiles de velocidad, andlisis de capa limite, localizacién
de la separacion, caracterizacion dindmica y visualizacién de estructuras turbulentas. Por ultimo,

se incluye la comparativa del costo computacional.

La quinta es la seccion de discusion, donde se presenta una interpretacion fisica de las diferencias
entre modelos, se detallan ventajas y limitaciones para aplicaciones aeronduticas, se ofrecen reco-
mendaciones y se proponen implicaciones para el disefio y estudios de perfiles. La dltima seccidén
corresponde a las conclusiones, donde se presentan los aprendizajes mds importantes, las contri-
buciones del trabajo y sus limitaciones, una tabla de desempefio y el ranking de modelos, ademds

de recomendaciones para trabajos futuros.
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3. Marco Teorico

3.1. Fundamentos de mecanica de fluidos

y flujo externo sobre perfiles

En su libro “Fluid Mechanics”, White (2003) [5] define un fluido como aquella sustancia que,
cuando estd sujeta a un esfuerzo tangencial, sufre una deformacion continua. Si un sélido esta
sujeto a un esfuerzo cortante, se observa que este ofrece resistencia; no obstante los fluidos no
tienen este comportamiento. La deformacion en un fluido resulta tanto en esfuerzos cortantes como
normales. Si se busca definir el estado de esfuerzos es necesario utilizar 3 esfuerzos que actiien en
tres planos mutuamente perpendiculares cada uno pasando por el punto de interés. De lo anterior se
concluye que el esfuerzo en un elemento de fluido esta compuesto de 9 componentes. Los esfuerzos
cortantes y normales, para un flujo incompresible, pueden expresarse en su sistema de coordenadas

cartesianas tal y como propone White (2003)[5] de la siguiente manera:

= Esfuerzos normales: 9 P 0
U v w
Tx — 2 ; =2 PR 2p—— !
o g Ty M&y g Hoz @

m Esfuerzos cortantes:

_ @+@ - 8_w+% - @_‘_a_w
Toy = Tye = 1 dy Ox e = Tew =W\ G T gy ) Tvr T Ty T A oy
()

En las expresiones presentadas anteriormente, se puede visualizar que cada componente de es-
fuerzo tiene dos subindices: el primero indica la direccién de la normal al plano y el segundo es
propiamente la direccion del esfuerzo. Lo anterior puede ser visualizado de una mejor manera en

la Figura 1 propuesta por Dewan (2011) [6]:

Figura 1: Notacion esquematica utilizada para describir los esfuerzos que actian en un fluido

27



3.1 Fundamentos de mecanica de fluidos Facultad de Ingenieria
y flujo externo sobre perfiles Héctor Santiago Delgado Guevara

Es importante mencionar que el componente de esfuerzo es positivo si y solo si la direccién del

esfuerzo y del plano en el que actia son ambos positivos o negativos[6].

Para la consideracion de la conservacion de la masa, se recomienda utilizar la ecuacidén de conti-

nuidad para un volumen de control infinitesimal en su forma diferencial [6]:

Op | Olpu) | d(pv) | O(pw)

ot | Oz Oy 9z " ©)

Como la anterior ecuacion es aplicable para flujos compresibles e incompresibles, y debido a la
naturaleza del problema en donde la densidad se mantiene constante, serd conveniente simplificar

la ecuacion 3 de la siguiente manera [6]:

ou Ov Ow

—+t+—+5=0 4

or Oy 0z @)
Ademads de considerar la conservacion de la masa debe cumplirse que la suma vectorial de las
fuerzas de cuerpo y de superficie sea proporcional a la aceleracion. A la condicion anterior se

le conoce como conservacion del momento lineal. En el sistema de coordenadas cartesianas las

ecuaciones diferenciales que sintetizan lo anterior son las siguientes[6]:

(9_9(:+ 81:+8y+8z )

(8u ou ou 8u> Op  OTpe  OTye OTug

v v v v\ O | Oy | Omyy | 0Ty
p(aﬁ“m”a Ty >_pgy oy " or T oy o ©)

a_w + Ua_w + Ua_w + wa—w g — @ _l_ asz + asz + aTZZ (7)
P\ar "%ar Ty T2 ) TP T 5. T o T Ty T a-

3.1.1. Ecuaciones de Navier-Stokes (continuidad y momentum)

Las ecuaciones de Navier-Stokes describen el movimiento de un fluido viscoso. Estas son obteni-
das al sustituir los términos de esfuerzos de las ecuaciones 1 y 2 en las ecuaciones de conservacion
de momento lineal (5-7) y utilizando la ecuacion de continuidad. Dicho conjunto de ecuaciones se

representa en el sistema de coordenadas cartesianas como se muestra a continuacion[6]:

d_u__@_f_ 82u+82u+82u N ®
Pat = oz "\ aa2 oy 022 P

@ — _@ + @ + @ + 8_21) + (9)
Pat ~ dy HA 922 oy? 022 Py
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dw dp Pw  *w  OPw

B . 10

P at 8z+u<8$2+8y2+822 g (10)

Del lado izquierdo de las ecuaciones 8, 9 y 10 se encuentran los componentes de la aceleracion,
mientras que del lado derecho los términos g,, g, y ¢. engloban las componentes de las fuerzas
de cuerpo en los 3 ejes del sistema coordenado [6]. La ecuacién de continuidad debe ser integrada
en las ecuaciones anteriores para asegurar que el nimero de ecuaciones sea igual al nimero de
incognitas. La solucidon de estas ecuaciones es extremadamente compleja debido a la naturaleza
de las mismas; se trata de ecuaciones diferenciales parciales no lineales de segundo orden. Solo

existen ciertos casos donde se puede conseguir una solucion de forma cerrada.

Desafortunadamente para el caso de estudio, no se conoce ninguna solucion analitica a las ecuacio-
nes de Navier-Stokes para flujos turbulentos, por lo que tampoco se puede encontrar una solucién

general para problemas de flujo turbulento.

3.1.2. Conceptos: capa limite, separacion, transicion laminar-turbulenta

Para introducirnos en el concepto de capa limite resulta conveniente hacerlo bajo la definicién que
propone el padre de la aerodindmica Ludwig Prandtl. El fisico y cientifico aeroespacial alemén
propuso una region delgada cercana a la superficie sélida en la cual los efectos viscosos deben ser
considerados, pues aqui se genera la mayor cantidad de arrastre experimentado por los limites del

cuerpo [7]. Esta region se conoce como capa limite.

El espesor de capa limite 9, tal y como lo define Dewan, es la distancia normal a la pared a la cual
la velocidad en la direccion del flujo alcanza el 99 % de la velocidad de la corriente libre [6]. Los
flujos turbulentos, caracterizados por altos nimeros de Reynolds, suelen tener un espesor de capa
limite menor que los flujos con bajo nimero de Reynolds. Esto se debe a que, por definicion del
numero de Reynolds, en los flujos turbulentos los efectos inerciales dominan frente a los efectos

ViSCOSOS.

Las ecuaciones que describen el flujo bidimensional promedio de la capa limite turbulenta se mues-

tran a continuacion [6]:

ou  0v
| 11
ox + oy (i
ou ou dU. 107
Uh— + 0 = Upg— + —— 12
Yo * Uay dz p Oy (12)
Donde T es el esfuerzo cortante total definido como[6]:

o
T = au_ pu'v’ (13)

dy
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La ecuacion 11 representa la continuidad mientras que la 12 representa el momento en la direccion
de corriente. Como lo demostré White (2006) [8] para una capa limite turbulenta la variacion total
de la presion a través del flujo puede asumirse como despreciable.

Si la capa limite deja de seguir el contorno del cuerpo (en nuestro caso, la silueta del perfil aero-
dindmico) y se presenta flujo inverso, ocurre el fendmeno conocido como separacion de flujo. Los

gradientes de presion juegan un rol importante en determinar si existe o no una separacion:

= Si el gradiente de presion es favorable, es decir que la presioén decrece a lo largo del flujo,

dp
= 14
. <0 (14)

ayuda a la capa limite y no causa la separacion [6].
= Si el gradiente de presion es adverso, es decir que la presion aumenta a lo largo del flujo,

dp

0 15
da:> {as)

lo retarda, aumenta el espesor de la capa limite y puede causar la separacion [6].

Un gradiente de presion adverso moderado produce un punto de infleccion en el perfil de velocidad
[6]. La presencia de este punto de inflexion es un indicador de inestabilidad. Generalmente, en un
ala, el gradiente favorable se encuentra cerca del borde de ataque, mientras que el gradiente adverso
estd mas atras. Si este ultimo es lo suficientemente fuerte, el flujo sufrird una desaceleracion; el
esfuerzo cortante en la pared puede llegar a cero y producirse la separacion tal y como se muestra
en la figura 2 [6]:

( Flujo separado

Figura 2: Separacion de flujo sobre una superficie curva (Traducida del ingles)
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Cuando en un flujo laminar se empiezan a presentar inestabilidades junto a altos valores del nimero
de Reynolds la transicién a un flujo turbulento ocurre. El valor exacto del niimero de Reynolds en el
cual se presente la transicion estd en funcidn de la naturaleza del flujo. Si se tiene un flujo limitado
por paredes, como el de una tuberia o de un canal, se requieren nimeros mas altos de Reynolds
para efectuar la transicion porque son por naturaleza mds estables. En cambio un flujo cortante
libre, como el de este caso de estudio, transiciona con mayor facilidad porque son inestables a
bajos valores de Re [6]. De acuerdo con Bowles (2000) [9], de manera resumida el proceso de

transicion de laminar a turbulento ocurre de la siguiente manera:

1. Una perturbacion en el flujo libre empieza a producir pequefias ondas de inestabilidad dentro
de la capa limite.

2. Las ondas comienzan a aumentar en tamafo debido a que se van fortaleciendo conforme van

avanzando corriente abajo.

3. Si la onda llega a ser lo suficientemente intensa, la inestabilidad adquiere un caracter tridi-

mensional, y por ende se vuelve més compleja.

4. Las perturbaciones comienzan a interactuar entre si, lo que provoca una expansion de mayor

frecuencia y en multiples direcciones, marcando el final de la transicion.

Una imagen que ejemplifica el proceso anterior es la propuesta por Cousteix (2003) [10], la cual
se observa en la figura 3:

@/gjég

Ondas Ondas Ruptura
bidimensionales tridimensionales

Figura 3: Proceso de transicion sobre una placa plana (Traducida del inglés)

3.2. Teoria de turbulencia: conceptos y escalas

Definir la turbulencia es una labor complicada, pues segin la fuente que se consulte se encontrardn
descripciones que distan de llegar a un punto en comun. Es por lo anterior que varios autores
han optado por explicar el fendmeno de la turbulencia desde las propiedades que lo caracterizan.
Dewan (2011) [6] propone que un flujo es considerado turbulento si cumple con todas las siguientes

condiciones:
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Inestable: Se habla de una inestabilidad cuando alguna de las propiedades del flujo sufre
de cambios en su magnitud con el tiempo. Por ejemplo, si se toma la velocidad instantidnea
en un flujo turbulento, se observaria que existe una dependencia temporal, pues su magni-
tud cambia con el tiempo [6]. Es precisamente esta propiedad la que le da una naturaleza

estadistica al estudio del fendmeno turbulento.

Vorticidad: Se habla de vorticidad cuando el rotacional del campo de velocidades es diferente

de cero [5], lo que indica que existe una rotacion local de los elementos del fluido.

Tridimensionalidad: Se habla de tridimensionalidad cuando el flujo posee una dependencia

en las tres coordenadas espaciales y la velocidad tiene componentes en las tres direcciones.

Disipacién: Se habla de un proceso disipativo cuando hay una conversion irreversible de
energia cinética turbulenta en energia interna debido a los efectos de la viscosidad molecular
[11]. El proceso de cascada es caracteristico de los flujos turbulentos, donde se presenta
un transporte continuo de energia desde el flujo medio, pasando por los remolinos grandes,
hasta los mds pequefios.

Espectro amplio de escalas: Hace referencia a que el flujo contiene un rango muy amplio de
movimientos longitudinales y temporales. Se presencian desde grandes remolinos hasta las

pequeias escalas disipativas.

Alta tasa de mezcla: Los movimientos de los remolinos ocasionan una homogenizacion rapi-
da del momento o de la transferencia de masa o de calor [6]. Una forma de conocer si existe

una alta tasa de mezcla es si existe una alta difusividad turbulenta.

La clasificacion de los flujos turbulentos segiin Dewan (2011) [6] se observa en la figura 4 .

Flujosturbulentos

-

. . . La turbulencia en presencia de paredes es mas compleja en comparacién con la que

Flujos limitados por paredes y de capa libre ) P P piel P 4
ocurre lejos de una pared.

Turbulencia homogénea Si la turbulencia de un fluido presenta el mismo comportamiento en todas las partes del
campo de flujo.

L. L. Si las caracteristicas estadisticas de la turbulencia son iguales en todas las direcciones

Turbulencia isotrépica )
del flujo.

Turbulencia estacionaria { Si el promedio temporal de todas las propiedades del flujo en una turbulencia no varia con
el tiempo.

-

Figura 4: Tipos de flujos turbulentos
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Las escalas de longitud, segun Pope (2000) [12], se pueden clasificar de la siguiente manera:

= Escala integral (L): Es la escala mas grande del flujo, en ella se encuentran los remolinos de
mayor tamafio. Estos ultimos contienen la mayor parte de la energia cinética turbulenta, que

fue obtenida a su vez del flujo medio.

» Escala de Taylor (\): Se trata de una escala intermedia, en la cual los efectos viscosos son
introducidos y empiezan a frenar los movimientos de los remolinos grandes. Es importante

remarcar que en esta escala alin no se alcanza la disipacion completa.

= Escala de Kolmogorov (7): Es la escala mds pequefa de los flujos turbulentos. Los efectos
viscosos dominan y es acd donde la mayor parte de la energia cinética turbulenta se convierte

en calor.

La imagen de la figura 5 propuesta por Saeedipour et al. (2014) [13] muestra las diferentes escalas

de longitud y los rangos en la cascada de energia turbulenta.

Produccién P Disipacién &

T(0)
Transferencia de energia a escalas
sucesivamente mas pequefas
— — — —  —)

Subrango
L lo Rango EI inercial lID JZ_,
portadO{ de Rango de
energia disipacién

Escala de longitud de
Kolmogorov

Escala de longitud
integral

Microescala de
Taylor

Figura 5: Escalas de longitud y cascada de energia turbulenta (Traducida del inglés)

Dependiendo del modelo de turbulencia empleado las escalas anteriores pueden ser modeladas o
resueltas. La tabla 2 resume segtin el método de modelado cudl es el tratamiento empleado.

Tabla 2: Comparativa de modelos de turbulencia segtn el tratamiento de las escalas

Método | Escalas resueltas Escalas modeladas

DNS Todas (hasta ) Ninguna

LES Grandes remolinos Subescala

DES Grandes remolinos separados | Cerca de la pared y subescala
RANS | Solo flujo medio Toda la turbulencia
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3.3. Clasificacion de los modelos de turbulencia

Los modelos de turbulencia pueden clasificarse de acuerdo con su nivel de complejidad, el tipo
de cierre empleado, y si es que modelan o resuelven las escalas. Para fines de este trabajo, la
clasificacion propuesta se puede observar en la figura 6.

Clasificacion de Modelos de Turbulencia

Modelos Basados en Promediado Modelos Hibridos y de Modelos de
de Reynolds (RANS) Transicion Simulacion de Modelqs de
Grandes Escala Directa

Escalas (LES)

Modelos de Modelos de
Mod:lic;s = MOd:cl):S de Tensores de IMil'(IJ;:iedlg: Tran§ici6n
ecuacion ecuaciones R%g&';js RANS-LES Tll.-l?‘gull?:t-o
k-€ Detached
(Standard, Eddy Direct
RNG, Reynolds  Simulation Large Eddy NOmasiaal
Spalart-  Realizable) Stress (DES) i Simulation pn e
Allmaras Model SST 15 (DNS)
i k-w (RSM) Scale-
(Standard, Adaptive
SST, Simulation
GEKO) (SAS)

Figura 6: Clasificacion de los modelos de turbulencia

Este trabajo solo compara los Modelos Basados en Promediado de Reynolds (RANS), los Modelos
de Tensores de Reynolds (RSM) y los Modelos Hibridos y de Transicion; excluyendo los Modelos
de Simulacién de Grandes Escalas (LES) y los Modelos de Escala Directa. A continuacion, se
explican los fundamentos tedricos detrds de cada uno de los modelos con base en la informacién
proporcionada en el “Ansys’ Fluent Theory Guide” [14]; manual que contiene toda la teoria detrés
de los modelos utilizados en el programa.

3.4. Modelos RANS

Un aspecto importante en la formulacién de promediado de Reynolds es la descomposicién de
las variables en las ecuaciones instantaneas de Navier-Stokes, llamada descomposicion de Rey-
nolds, en una componente promedio y una componente fluctuante. Por ejemplo, para una variable
cualquiera ¢ se tiene [14]:

¢ = ¢i + & (16)
O segun Pope (2000) [12]:

O =(D)+¢ 17)
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Donde el primer término del lado derecho es la componente promedio y el segundo la componente

fluctuante.

Al sustituir la descomposicion de Reynolds para las variables de flujo en las ecuaciones ins-
tantdneas de continuidad, que corresponde a la ecuacién 3, y de momento, que van de la 5 a la
7, y calcular posteriormente el promedio temporal de las ecuaciones, se obtienen las ecuaciones
de Navier-Stokes promediadas por Reynolds (RANS). En su forma tensorial cartesiana, estas se

expresan de la siguiente manera [12]:

V. (U)=0 (18)
Dy O [ (00 0W)\|_ 10 (2
D_t<U]> - 6_1'7, |:Veff ( axj + axz >:| paxj (<p> + 3pk> (19)
Donde: 5 o) o)
U = J : J
o\ = Mg, 0
Y [12]:
Vert(z,t) = v + vp(z, t) (21)

A diferencia de las ecuaciones de Navier-Stokes ordinarias, mas adelante se verd que se afiaden
términos adicionales para modelar la turbulencia. Uno de ellos es el esfuerzo de Reynolds —p(u;u;),
que debe ser modelado para cerrar la ecuacion de momentum [14]. Para modelar el término ante-
rior, algunos modelos (Spalart-Allmaras, k — € y k£ — w) utilizan la hipétesis de Boussinesq; que
relaciona los esfuerzos de Reynolds con los gradientes de velocidad promedios [12]:

_ NU;) . o(U;) 2
—p(uu;) = pvr ( o, + oz, — 3pk§l] (22)

Esta aproximacién cuenta tanto con ventajas como desventajas. La principal ventaja es que el
célculo de la viscosidad turbulenta (1;) requiere un costo computacional relativo muy bajo; mien-

tras que la principal desventaja es que asume (1;) como una cantidad escalar isotropica.

3.4.1. Modelo Spalart-Allmaras

El modelo Spalart-Allmaras es el unico modelo de turbulencia de una ecuacién y se encarga de
resolver la viscosidad turbulenta [15]. Inicialmente fue disefiado para atacar aplicaciones aeroes-
paciales de flujo confinado en paredes. Tiene buenos resultados para capas limites bajo gradientes
de presion adversos. Actualmente estd siendo introducido en aplicaciones de turbomaquinaria [14].
Normalmente los modelos de bajo Reynolds requieren un mallado detallado cerca de la pared, sin
embargo ANSYS Fluent utiliza un tratamiento de pared insensible a y*, garantizando resultados

precisos sin la necesidad de tener atencion rigurosa al mallado en la pared. El modelo mezcla la
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subcapa viscosa y la formulacion logaritmica [14]. Una de las desventajas que tiene el modelo es
que no estd diseiado para flujos industriales generales o de capa libre y no es ideal para predecir
el decaimiento de la turbulencia isotrépica. La ecuacidn de transporte para la viscosidad turbulenta
modificada se expresa a continuacion [14]:

—(pP) + 8(~»)—G+i 2 (1 + ~)@ +C LAY -Y, +5
8t Py aIZ prie) ="tav Op 8ZE]‘ a v 81‘]‘ 02 al'j v 17(23)

En la ecuacion 23 se introducen los siguientes términos:

= (7, es la produccion de viscosidad turbulenta.

= Y, es la destruccion de viscosidad turbulenta cercana a la pared debido al bloqueo de pared
y el amortiguamiento viscoso.

= 05y Cyy son constantes.
m 7 es la viscosidad molecular cinematica.

= S5 es un término definido por el usuario.

La viscosidad turbulenta se calcula de la siguiente manera:

pe = PV for (24)

Donde la funcién de amortiguamiento de la viscosidad se define como:

X3
I P — 25
Y: -
= (26)
v
El término de produccion de viscosidad turbulenta se modela de la siguiente manera:
GV = Cblpgl; (27)
Donde: _
~ 1%
S=5+ Wf v2 (28)
Y: x
w2 =1— 29
Jfv2 1T X/, (29)
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En las ecuaciones anteriores, que van de la 27 a la 29, se introducen los siguientes términos:

= (1 Y K son constantes.
= d es la distancia a la pared.

= S es una medida escalar del tensor de deformacién, que a su vez se basa en la magnitud de
la vorticidad:

Donde €2;; es el tensor promedio de la tasa de deformacién y esta definido como:

1 8"&1 an

Para modelar el término de destruccion se utilizan las siguientes expresiones:

v~ oot () (2)
Donde: o
g=71+4 Cua(r®—r) (34)

Donde C',1,Cy2 y C\3 son constantes. A continuacidn, en la tabla 3 [15], se presentan los valores

de las constantes utilizadas de manera predeterminada en el modelo Spalart-Allmaras.

Tabla 3: Valores predeterminados de las constantes en el modelo Spalart-Allmaras

Constante | Valor predeterminado
Ch 0.1355
Cby 0.622
2
Op 3
C’Ul 7.1
Cw1 Cigl + 1+C%;
Cws 03
K 0.41
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3.4.2. Modelo k£ — ¢

Los modelos de la clase £ — ¢ se subdividen como se muestra en la figura 6 en: Estandar, Re-
normalization Group (RNG) y Realizable. Los 3 son muy parecidos entre si, con ecuaciones de
transporte para k y para <. Difieren principalmente en el método en el que calculan la viscosidad
turbulenta, en los nimeros de Prandtl turbulentos presentes en la difusion turbulentade k y de ¢ y
en los términos de generacion y destruccion presentes en la ecuacidn . En este trabajo solo se ha
utilizado la variante del modelo k£ — ¢ estdndar, por lo que Gnicamente se explicard el fundamento

tedrico de esta variante.

Los modelos de turbulencia de dos ecuaciones determinan las escalas turbulentas de longitud y
tiempo al resolver las dos ecuaciones de transporte. El modelo estdndar, desarrollado por Laun-
der y Spalding (1972) [16], es utilizado principalmente en flujos ingenieriles y simulaciones de
transferencia de calor ya que es robusto, simple y tiene una precision razonable. Las ecuaciones de
transporte que se resuelven corresponden a la energia cinética turbulenta (k) y la tasa de disipacion
(e), por medio de la integracién de elementos tedricos y empiricos. Algunas de las consideraciones
mads importantes de este modelo, que también engloba sus limitaciones, son que se asume un flujo
completamente turbulento y se desprecian los efectos de la viscosidad molecular [14]. Como su
validez depende de que las dos condiciones anteriores se cumplan, se desarrollaron posteriormen-
te los modelos RNG vy realizable. Las ecuaciones de transporte que se presentan a continuacion
permiten calcular k y € [14]:

0 0 0 e\ Ok
a(pk) + oz, (pku;) = oz, [(u + Uk) 8%] + G+ Gy — pe = Yy + Sk (36)

0 0 0 e\ Oe 5 g2
E(pg) + 81‘1 (p&?ui) = a—xj |:<,u + 0'_5) a—x]:| + CIEE(Gk + ngGb) — CZEPE + S€ (37)

En las ecuaciones 36 y 37 se introducen los siguientes términos:

= (G) es la generacion de energia cinética turbulenta debido a los gradientes de velocidad pro-

medios.
= (5, es la generacion de energia cinética turbulenta debido a la flotabilidad.

= Y, es la contribucion de la dilatacion fluctuante en turbulencia compresible a la tasa de
disipacion total.

s (.,C5 y Cs. son constantes.
= 0} Yy 0. son los nimeros de Prandtl para k y .

= Sy S. son términos definidos por el usuario.
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La viscosidad turbulenta, que estd en funcién de k u e, se calcula de la siguiente manera:

k2
= pCy— (38)
Donde C), es una constante. El término de produccién de energia cinética se modela de la misma

manera para todos los submodelos:
Gr = —pulv/—L (39)

Ya que en el presente estudio no se toman en cuenta los efectos de la temperatura, la produccion de
energia cinética turbulenta debido a la flotabilidad es igual a 0. Si se presenta un campo gravitacio-
nal diferente de cero y existe un gradiente de temperatura, si se deben tomar en cuenta los efectos
de (&,. Si se desea conocer como se calcula este parametro, se recomienda revisar el “Ansys’ Fluent
Theory Guide” [14]. De la misma manera, al estar trabajando con un flujo incompresible subsoni-
co, el término relacionado con la dilatacion de la disipacion es ignorado. Nuevamente, si se trabaja
con flujos compresibles de altos nimeros de Mach, si es recomendable considerar los efectos de
Y, cuyo modelado también puede consultarse en la bibliografia previamente sugerida [14].

A continuacion, en la tabla 4 [16], se presentan los valores de las constantes utilizadas de manera

predeterminada en el modelo £ — ¢ estandar.

Tabla 4: Valores predeterminados de las constantes en el modelo £ — ¢ estandar

Constante | Valor predeterminado
Che 1.44

Cae 1.92

c, 0.09

Ok 1.0

o 1.3

3.4.3. Modelo & — w

Los modelos £ — w se subdividen en: Estandar, Baseline (BSL), Transporte de Esfuerzo Cortante
(SST), y k — w generalizado (GEKO). Los 3 primeros son muy parecidos entre si, con ecuaciones
de transporte para k y para w. Difieren principalmente en que los modelos BSL y SST realizan
una transicion progresiva desde la region interna de la capa limite hasta llegar a una formulacion
para nimero de Reynolds altos en la parte externa de la capa limite y, ademds, el modelo SST
toma en cuenta los efectos del esfuerzo cortante turbulento principal en el cdlculo de la viscosidad
turbulenta. En este trabajo solo se han utilizado las variantes SST y GEKO del modelo k£ — w, por

lo que nuevamente tinicamente se explicara el fundamento tedrico de estas.
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El modelo SST incorpora todos los refinamientos del modelo BSL, ademas de afiadir el transporte
del esfuerzo cortante turbulento en el cdlculo de la viscosidad turbulenta [14]. Estas mejoras fue-
ron introducidas por Menter (1994) [21], logrando asi una mejora en la precision y en la fiabilidad
del modelo. Ademads, dichas modificaciones permiten utilizarlo en una gama mas amplia de flujos,
como aquellos que tienen un gradiente de presion adverso, los que envuelven a los perfiles aero-
dindmicos y las ondas de choque transonicas. Las ecuaciones de transporte, que son similares para

las tres variantes y se presentan a continuacion, permiten calcular k£ y w [14]:

0 0 0 ok \ 0Ok
— ) = r B, 4
Py (pk) + o (pku;) o, ( ’“axj) o, + Gy e+ Sk + Gy (40)

0 0 0 Oow \ Ok
a(pw) + axz (pwul) - 8xj (Fw axj) 8.73]' + Gw - Yw + Dw + Sw + wa (41)

En las ecuaciones 40 y 41 se introducen los siguientes términos:
= (5 es la generacion de energia cinética turbulenta.
= (5, es la generacion de w.
= [, y I', son las difusividades efectivade k y w.
= Y.y Y, son los términos de disipacion de £ y w debido a la turbulencia.
s D, es la difusion cruzada.
= S,y S, son términos definidos por el usuario.

= G, y G, son términos relacionados con la flotacion.

De todos los términos que se mencionaron con anterioridad, debe prestarse atencion a aquellos
que hacen referencia a la difusividad efectiva de £ y w, pues es aqui donde se incluye la viscosidad
turbulenta tal y como se define a continuacidn:

Mt

Pp=p+ 2 42)
Ok

L,=pn+ 43)
0w

Donde oy, y o, son los nimeros de Prandtl turbulentos de k£ y w. La manera en que se modela la
viscosidad turbulenta en el modelo SST es muy diferente a como lo hacen los modelos estdndar y
BSL [14]. Estos ultimos no toman en consideracion el transporte de esfuerzo cortante turbulento,
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por lo que suelen sobrestimar la viscosidad turbulenta. Para evitar esto, se utiliza un limitador en

la formulacién de esta tltima propiedad [14]:

ﬁ 1

max [L &}

e = o (44)

a*’? ajw

En la ecuacion 44 se introducen las siguientes variables:

= S es la magnitud de la tasa de deformacion.

= @* es la correccion para bajo nimero de Reynolds (la cual no se explora debido a la naturaleza

del problema).

=[5 es una funcion de mezcla dada por:

Fy = tanh(®3) (45)

Vi  500u
¢y = 2 46
? mcwc[ 0.09wy” py2w (46)

Donde y es la distancia a la proxima superficie.

Por cuestiones de practicidad, no se explorard el como se obtiene el resto de términos de las ecua-
ciones 40 y 41; nuevamente en la guia puede encontrarse dicha informacién [14]. A continuacidn,
en la tabla 5 [14], se presentan los valores de las constantes utilizadas en el modelo £ — w SST:

Tabla 5: Valores predeterminados de las constantes en el modelo £ — w SST

Constante | Valor predeterminado
Ok 1.176

Ow 1 2.0

Ok,2 1.0

002 1.168

ax 0.31

Bin 0.075

Bia 0.0828

Donde 0y,1 y 0,2, son utilizados en el calculo del nimero de Prandtl turbulento de %; 0,1 y 0y, 2,
en el cdlculo del nimero de Prandtl turbulento de w; y /3,1 y f3; 2 en el cdlculo de la constante a.

Nuevamente, analogo al modelo anterior, tanto los efectos a causa de la flotacion como los rela-
cionados a la dilatacion de la disipacion son ignorados en este andlisis, por lo que los términos Gy,

Gups Yi ¥ Y, no son calculados.
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Cuando se trabaja con los modelos RANS es casi una verdad aceptada que no existe alguno que
pueda predecir de manera precisa todos los tipos de flujo. Si se permite al usuario elegir, es bastante
probable que se obtenga una solucién no deseada porque ya se ha visto que los modelos RANS
difieren en robustez, compatibilidad y en el tratamiento cercano a la pared. Afortunadamente, con
la integracién del modelo GEKO (el cual es un modelo generalizado k£ — w), se tiene un modelo
flexible adaptable a diversas aplicaciones. Este modelo unifica los modelos de dos ecuaciones en
una formulacién ajustable sin perder calibracién, ya que los modelos RANS tienen la desventaja
de que sus coeficientes estan muy entrelazados entre si, por lo que no son facilmente modificables
[14]. A diferencia de los modelos vistos hasta ahora, la matematica detras del modelo GEKO no
estd publicada. Lo que si se conoce es que estd basado en el modelo k£ — w y la introduccién de 4
coeficientes libres que son configurados dentro de ciertos rangos sin comprometer la calibracion.
Estos coeficientes se resumen en la siguiente tabla 6 [14]:

Tabla 6: Coeficientes del modelo GEKO

Coeficiente | Definicion Rango de valores | Efectos Notas

Csep Optimiza la sepa- (0.7, 2.5) Aumentarlo lleva | Si el valor es 1,
racion de flujo pa- a una separacion | imita el modelo
ra superficies sua- mds temprana y | estdindar k — ¢
ves fuerte mientras que si es

1.75, imita el mo-
delo SST.

Cyw Optimiza el flujo (-2,2) Aumentarlo lleva | Su valor predeter-
en regiones cerca- a un incremento | minado es de 0.5
nas a la pared fue- en las tasas de | y no debe modifi-
ra del equilibrio transferencia de | carse salvo que la

calor en las zonas | informacion expe-
de readherencia rimental lo sugie-
ra.

Curx Optimiza la inten- (-0.5,1) Aumentarlo lleva | El valor predeter-
sidad de mezcla a una mezcla mds | minado depende
en flujos cortantes intensa en flujos | del  coeficiente
libres cortantes libres Csep.

Cirer Optimiza la mez- 0,1 Aumentarlo incre- | Este  coeficiente
cla. en la capa menta la tasa de | solo se wusa en
limite cortante expansién de los | aplicaciones es-

flujos de chorro li- | pecificas.
bre

Existe otro pardmetro conocido como pardmetro de correccion de curvatura Cgy,,,, que influye en

la intensidad de correccion de curvatura en caso de ser necesario. Si se desea conocer a profundi-

dad, se puede remitir a la guia tedrica que se ha mencionado durante este capitulo [14].
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3.4.4. Modelo de Esfuerzos de Reynolds (RSM)

El Modelo de Esfuerzos de Reynolds (RSM) es el modelo de turbulencia RANS mds avanzado dis-
ponible en FLUENT. A diferencia de los modelos vistos anteriormente, este resuelve las ecuacio-
nes de transporte para cada uno de los esfuerzos de Reynolds, ademés de la ecuacion de disipacion.
Por lo anterior, en un analisis bidimensional, al utilizar este modelo se resuelven 5 ecuaciones. El
RSM logra capturar de buena manera los efectos de curvatura y rotacién, por lo que resulta muy
util para flujos anisotropicos; no obstante, se ha de advertir que su precision estd en funcion de las
suposiciones de cierre, mdas especificamente de los términos de presion-deformacion y disipacion.
Como adicional, es conveniente mencionar que existen variaciones del modelo RSM que utilizan
las ecuaciones escaladas de € y w. Es evidente que este modelo es mas costoso computacional-
mente hablando y no siempre es superior a los otros modelos, pero al momento de tratar con la
anisotropia de los esfuerzos de Reynolds resulta indispensable; especialmente en flujos altamente
rotacionales. Las ecuaciones de transporte para los esfuerzos de Reynolds pueden escribirse de la

siguiente manera [14]:

0 ) 0
1ol
puiu + — (puguin)) = — — pu u—l—p Ok + 0iput }
g i)+ o, lowed) = = 5o [+ o/ (g + )
M—/ Ny J
Derivada de tiempo local C;;=Conveccién D ;;=Difusién turbulenta

9 G

Vv
DL ;+=Difusion molecular
1ig

——0u, —8ui
—p uzuka +u Jkﬁxk

N

-
P; j=Produccién de esfuerzo

— P (giu6 + gj@l

Gij EProducci‘gn por flotacién (47)
ou, 316
+p =+ —'

4 =Presién-Deformacién
Y o, 8u

axk a[E k
———

€4 =Disipacién

- 2ka (u ! Eikem, T UL Gka)

Vv
F}; j=Produccién por el sistema de rotacién

+ SUSGF
~~

Término definido por el usuario
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De la ecuacion anterior se remarca que los términos Dr;;, G;, i y €;; deben ser modelados para
darle un adecuado cierre a las ecuaciones [14].

En primer lugar, se verd como modelar el término de difusién turbulenta. Considerando el RSM
basado en ¢, D7 ;; se obtiene del modelo generalizado del gradiente de difusion de Daly y Harlow

(1970) [18]:
7 Sl
Dy = C. ) (pkukul uzuj> s)

oxy, e 01

Debe advertirse que la ecuacion anterior puede llevar a inestabilidades numéricas; por lo que
ANSYS lleva a cabo unas simplificaciones a la ecuacion 48 para evitarlas [14]. El término de
Presion-Deformacion se modela segin el modelo de Esfuerzo de Reynolds seleccionado. En este
estudio se trabajé con un RSM basado en ¢, especificamente el modelo lineal presién-deformacion.
Por ende, el término ¢;; se modela con la propuesta de Gibson y Launder (1978) [19], la cual es

una descomposicion de los términos que se muestran a continuacion:

Yij = Qij1 + Pij2 + Pijw (49)

Donde:

= ;i1 es el término lento presion-deformacion modelado como [19]:

—— 2
pija = —Cip— {U;U; - §5ijk‘] (50)
Con(Cy; =1.8

= ;2 s el término rapido presion-deformacion modelado como [19]:
2

Con Cy = 0.6, P = 3Py, G = 3G y C = 5Chy. Si se desea conocer c6mo se obtuvieron

los otros términos, refiérase a la guia teérica de Ansys Fluent.

= ;i €s el término de reflexion de pared modelado como [19]:

—c S (vw S A 83— Cik>
Pijw = IE (ukumnknm ij éuiuknjnk — §u]ukn,nk) d
Cik2

ed

(52)

3 3
+C (@km,znknm(sij — 5 Pik2Mi T — §Sﬂjk,2nmk)

Con Cf = 0.5, C, = 0.3, ny es la componente x; de la unidad normal a la pared, d es la
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3
distancia normal a la pared y C; = C}i /k (C,, = 0.09 y  es la constante de von Kdrman).

Al momento de recurrir al cdlculo de la energia cinética turbulenta (k) en alguno de los términos,

este se obtiene de la traza del tensor de esfuerzos de Reynolds [14]:

1—
k= §u;u§ (53)

No obstante, también se puede resolver la ecuacion de transporte para k, de manera que se apliquen
correctamente las condiciones de frontera en el modelo de Esfuerzos de Reynolds, dicha ecuacién

tiene la forma siguiente [14]:

%) 0 0 e\ Ok 1, )
a(pk;) + o, (pku;) = o1, [<u+ U—k> a_xj] +3 (P + Gy) —pe (L+2M7) + Sp (54

Donde o, = 1y S es un término definido por el usuario.

Para la tasa de disipacion, el tensor correspondiente se modela de la siguiente manera [14]:

2
€ij = 50i(pe + Vo) (55)

De la misma manera, también se puede obtener la tasa de disipacion escalar resolviendo la siguien-
te ecuacion de transporte [14]:

2

0 0 0 e\ Oe 1 € €
a(PE) + Dz (peu;) = a—x] [(M + —E> 3_:10]} + Oeli[Pu + OE3GM]E 052,0? +S.  (56)

Donde 0. = 1, Cq = 1.44, Cs = 1.92,C3 es una funcién de la direccion local de flujo relativo al

vector gravitacional y S, es un término definido por el usuario.

De la misma manera que la energia cinética turbulenta, cuando se necesita modelar la viscosidad

turbulenta en alguno de los términos se hace de la siguiente manera [14]:
k2
e = pCM? (37)
Donde C), = 0.09.

En los modelos de Esfuerzos de Reynolds, las condiciones de fronteras son necesarias para cada
componente de esfuerzo uju’; y para la tasa de disipacion . Cerca de las paredes, el software utiliza
funciones de pared para estimar los valores basados en suposiciones de equilibrio y en la ley del

logaritmo. Los valores cercanos a la pared de los esfuerzos estan dados por radios fijos en funcién
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de k£ y se muestran a continuacién [14]:

u’? u? u? ulu!
-~ =1.098, =L = 0.247, 2 = 0.655, ———~ = 0.2 58
’ 098, ’ 0.247, . 0.655, ’ 0.255 (58)

3.5. Modelos de transicion

Los modelos de transicion son aquellos que afiaden funcionalidades fisicas que capturan el inicio
y el desarrollo de la transicion de la capa limite. Lo anterior con la finalidad de dar un apropiado
cierre a los RANS laminares y completamente turbulentos [14]. Existen dos modelos de transicion
que son ampliamente utilizados: el modelo de transicion k — kI — w y el modelo de transicion SST.

A continuacion se explorarén las particularidades de cada uno.

3.5.1. Modelo de transicion k — kIl — w

El modelo de transiciéon k£ — kl — w, es utilizado para predecir el desarrollo de la capa limite y
el momento en el que inicia la transicidn; ya que ha mostrado buenos resultados al momento de
reproducir la transicion de la capa limite desde un regimen laminar a uno turbulento. En esencia se
trata de un modelo de 3 ecuaciones basado en el modelo k£ — w, pero que introduce un campo de
transporte de energia cinética laminar (k/). Este dltimo término representa la energia de perturba-
cion pre-transicional. Una vez que kl se consume, el modelo permite que la produccién turbulenta
crezca, provocando que la transicion se genere de manera natural a partir de un equilibrio local sin
la necesidad de imponer un punto de transicion [20]. Fue creado para bajos numeros de Reynolds
y para su féacil implementacion en cédigos de CFD. Las tres ecuaciones de transporte, correspon-
dientes a la energia cinética turbulenta (kt), energia cinética laminar (k/) y la inversa de la escala

de tiempo turbulento (w) se muestran a continuacion [14]:

Dkt 8 aT 8kt
E—Pkt—l—R—i-RNAT—Wkt—DT—i—a—xjl(V—FJ)a—%} (59)
Dkl 0 okl
_Dt —Pkl—R—RNAT_DL—l_ 8x]~ |:V8Ij:| (60)

Dw w C, w Vkr 0 Q@ ow
—_— = CWI_PKT"‘(_R - 1) E (R + RNAT>_Ow2w2+Ow3fwana/?T+a_xj |:(V + a—i) 8_%:|

(61)
Donde:

= P, es el término de produccion de turbulencia generado por las fluctuaciones turbulentas y
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definido como:
Pkt = I/T7SS2 (62)

Siendo v la viscosidad turbulenta de pequefia escala.

= [ es el término de produccidn de energia laminar cinética por las fluctuaciones turbulentas
de larga escala, definido como:
Py = v, S? (63)

Siendo vr; la viscosidad turbulenta de larga escala.

= R es el efecto promedio de la descomposicion de las fluctuaciones en la direccién de la

corriente en turbulencia durante la transicion, definido como:

R = CrfBppkrw/ fw (64)

Siendo g p la funcién umbral que controla el proceso de transicion y f una razén entre la

escala de longitud turbulenta y la longitud efectiva.

= Ryar es el término de produccién de transicion natural, definido como:
Ryar = CrnarBnarkr (65)

= Dpry Dy son los términos relacionados a la disipacion turbulenta y laminar cercana a la

pared, definidos:
OV kr OV kr

Dy =2 66
T v 81‘]‘ 8xj ( )
Dy = 0, OV R OV 67)
&pj 8$j
= o es la difusividad escalar turbulenta, definida como:
ar = fucu,std V kT,s)\eff (68)

Siendo k7 s la energia de pequefia escala y A es la longitud efectiva.

A continuacion, en la tabla 7 [20], se presentan algunos de los valores de las constantes utilizadas

en el modelo k — kl — w:
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Tabla 7: Valores predeterminados de las constantes en el modelo k — kl — w

Constante | Valor predeterminado
CRyar 0.02

Cr 0.12

Cin 0.44

Cuo 0.92

Cus 0.3

Cur 1.5

C,std 0.09

3.5.2. Modelo de transicion SST

El modelo de transicién SST (también conocido como v — Rey) utiliza las ecuaciones del modelo
k —w SST e integra dos ecuaciones adicionales de transporte: una para la intermitencia y otra para
el inicio de la transicion, que estd en funcion del nimero de Reynolds de espesor-momento. Fue
desarrollado por Langtry y Menter (2004) [21] con la finalidad de modelar tanto la transicién por
derivacién como la de baja turbulencia. Este modelo ofrece la oportunidad al usuario de introducir
correlaciones de caracter empirico. La utilidad de este modelo se ve limitada a flujos con pared y no
ofrece buenos resultados para capas libres, superficies en movimiento o flujos sin velocidad libre
[14]. A diferencia de otros modelos, también tiene la desventaja de no estar calibrado para efectos
de flotabilidad o turbulencia multifdsica. Si se busca compensar estas deficiencias, se recomienda
utilizar el modelo de transicion por intermitencia. Las ecuaciones de transporte correspondientes a

la intermitencia y al nimero de Reynolds de espesor-momento se muestran a continuacion [14]:

py) | 9(pUsv) 0 e\ 0y

=P,—-F Po—FE — — | =— 69
ot * Oz, & m e 2 Oz, ot o, ) Ox; (©9)

d(pReg)  O(pU;Reg,) d OReg,
=Pp+ — 70
ot * Oz, ot 0z i+ i) Oz, (70)

Donde:

= P,y I, son las fuentes de transicion definidas de la siguiente manera:

P’yl - C(a,lFvlengthps[W/Fvonset]C’YB (71)

Siendo S la magnitud de la tasa de deformacién, Fj., 4, la correlacion empirica que controla
la longitud de la regién de transicion, C,;; una constante de valor 2 y F,,s; una funcién que
controla el inicio de transicion.

E’yl = CeIP717 (72)

Siendo C.; una constante de valor 1.
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= P,y I son las fuentes de destruccion o relaminizacion definidas:
P72 - Oa?pQ’yP;ﬁurb (73)
Siendo (2 la magnitud de la vorticidad y F},,, una funcién que controla el inicio de transicidn.

EWQ = CGQP,YQ*}/ (74)

» [, es un término fuente definido como:
Py = C@tg(Reet - Réet)(l - Fet) (75)

A continuacion, en la tabla 8 [14], se presentan algunos de los valores de las constantes utilizadas

en el modelo SST de transicion:

Tabla 8: Valores predeterminados de las constantes en el modelo SST de transicion

Constante | Valor predeterminado
Cu 2

Ca 1

Caz 0.06

Ceo 50

Cy3 0.5

Oy 1

Cot 0.03

gt 2

La condicion de frontera para Rey, en una pared es de flujo cero; mientras que las de la entrada

deben ser estimadas de la relacion empirica de la intensidad turbulenta de la entrada [14].

Este modelo requiere de un tratamiento especial en el mallado para lograr capturar las capas limites
laminar y de transicién correctamente y es que el valor de y* debe ser aproximadamente 1 [14].
En caso de no cumplir con lo anterior la ubicacién del inicio de la transicion se mueve hacia aguas
arriba al ir aumentando y ™. Otro punto en el que se debe tener atencién es que se debe utilizar una
discretizacion basada en el esquema second order upwind para las ecuaciones de flujo promedio,

turbulencia y transicion.

En caso de que se tengan flujos con gradiente de presién adverso o con burbujas de separacion

laminar, se recomienda utilizar una correccion de transicion inducida por separacion, dichas mo-
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dificaciones se explican a continuacion [14]:

) . Re,
Ysep = MIN (Osl max [(m) -1, 0] Featten, 2) Fo,

ILT)“ (76)

Freattch = 6_( 0 )
Yeff = mAax (77 fysep)

Donde C§; es una constante de valor 2 y la constante que relaciona Re, y Rey. (3.235) se debe a

que es el valor en un punto de separacion cuando el factor de forma es 3.5 [21].

3.6. Modelos hibridos

En primera instancia podria parecer que el promediado de Reynolds (utilizado en los modelos
RANYS) y la filtracién espacial (que no se aborda en el trabajo, pero que es fundamental en el mo-
delo LES) pueden ser incompatibles ya que producen diferentes términos adicionales de esfuerzo.
No obstante, cuando el modelo de turbulencia es introducido, las ecuaciones de momento pierden
informacion sobre su promediado, ya que en ambos tipos de modelos se reemplazan los esfuerzos
con un término de viscosidad turbulenta. Como consecuencia de lo anterior, las ecuaciones de am-
bos modelos quedan casi idénticas, ya que lo tinico en que difieren es la magnitud de la viscosidad
turbulenta [14].

Aqui es donde conviene tomar en consideracion modelos que puedan operar sin interrupciones
entre los modos RANS y LES [14]. Esta clase de modelos se conoce como modelos hibridos (entre
los cuales se encuentran el SAS y el DES) y logran disminuir la viscosidad turbulenta en la zona
LES, permitiendo una transicion suave sin necesariamente modificar las ecuaciones de momento
fundamentales. A continuacion se explican en detalle los dos modelos hibridos mencionados con

anterioridad.

3.6.1. Modelo de Simulacion Adaptativa a Escalas (SAS)

El modelo de Simulacion Adaptativa a Escalas (SAS) es un enfoque mejorado URANS capaz
de resolver parte del espectro turbulento en regiones de flujo no estacionarias. En este modelo se
introduce la escala de longitud de von Karmén en la ecuacién de escala de turbulencia, permitiendo
que este se adapte dindmicamente a las estructuras resueltas. Esto resulta en un comportamiento
interesante, pues en las regiones inestables el SAS adopta las caracteristicas de un modelo DES,
mientras que en las zonas mas estables rinde como un modelo RANS. Tomemos como ejemplo la
imagen que se muestra en la figura, recuperada de ANSYS FLUENT THEORY GUIDE 7 [14]:
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Figura 7: Estructuras resueltas de un cilindro en flujo cruzado.

En la parte superior de la imagen se muestran las estructuras capturadas de un cilindro en flujo
cruzado utilizando un modelo URANS, mientras que en la parte inferior utilizando el modelo SAS.
Se puede observar que el modelo URANS solo capta inestabilidades de grandes escalas, en cambio,
el modelo SAS llega a reproducir incluso estructuras turbulentas mas pequeias, lo que demuestra

que este ultimo mejora la precision en simulaciones aerodindmicas complejas y transitorias.

Una de las peculiaridades de los modelos de dos ecuaciones que se abordaron durante este capitulo
es que carecen de una ecuacion de transporte exacta que guie su formulacion. La ecuacion de disi-
pacion describe las escalas disipativas pequefias y no las escalas grandes que son las que contienen
energia. Ademads, se debe recordar que los modelos RANS buscan representar los efectos de las
estructuras a gran escala sobre el flujo medio, por lo que las ecuaciones para € y w, al igual que
la ecuacion de energia cinética turbulenta (k) se construyen de forma heuristica [14]. Entre 1968
y 1972, Rotta [22] logré resolver este inconveniente al obtener una ecuacion de transporte exacta
para el producto de la energia cinética turbulenta y la escala de longitud (kL) que logré describir
las estructuras turbulentas de gran escala.

Las ecuaciones del modelo SST-SAS se obtienen de utilizar el modelo £ — w SST bajo el enfoque

de Rotta. Dichas ecuaciones se muestran a continuacién [23]:

opk 0 B 0 e\ Ok
o + a—xi(Puzk) = G — peyhw + a—x] [(M + U_k) a_xj 77
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Ku + ﬂ) 8—”] F(1-py) 2P Lok O

(%) 8SCj

opw 0 L w 9 0
¥ + P (puw) = @ka — pPw” 4+ Qsas + .

Notese que en la ecuacion 78 se introduce un término que no estd en el modelo SST RANS y este

es el término fuente ()45 que se define de la siguiente manera [23]:

2

Lyk oo E@xj oz’ ﬁ@x]— ox;’

Este ultimo término se obtiene de una derivada de segundo orden en las ecuaciones de transporte
de Rotta [24]. A continuacién, en la tabla 9 [14], se muestran los valores de los pardmetros del

término Qgas.

Tabla 9: Valores predeterminados de los pardmetros del término Qg5

Parametro | Valor predeterminado
M2 3.51

oo 2/3

C 2

L es lalongitud escalada de la turbulencia modelada 'y Ly es la escala de longitud de von Karman.

3.6.2. Modelo de Simulaciéon de Remolinos Separados (DES)

El modelo de Simulaciéon de Remolinos Separados (DES) se utiliza a la par con alguno de los
siguientes 5 modelos [14]:

= Spalart-Allmaras » BSLKt —w = Transicion SST

m k — erealizable m SSTk —w

El modelo DES se encarga de combinar las funciones de un modelo RANS en regiones cercanas a
la pared; con las del modelo LES cuando esta en regiones de flujo separado o altamente transitorio,
pues este ultimo tipo logra capturar bien las estructuras turbulentas grandes. Este método hibrido
que permuta entre RANS y LES resulta ideal para flujos confinados por paredes y de alto niimero
de Reynolds, logrando una mejor precision que no alcanzan los modelos RANS vy utilizando una
menor cantidad de recurso computacional comparado con el modelo LES. A pesar de lo anterior,
eso no quiere decir que el modelo DES no demande mucho costo computacional, por ello, en casos

précticos se suelen seguir recomendado los modelos RANS [14].

El software que se utiliz6 para llevar a cabo este estudio tiene la bondad de automaticamente hacer

los cambios entre las funciones RANS y LES con base en la resolucién de la malla en el punto de
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evaluacion, lo que lleva a tener excelentes resultados al evaluar distintos fendmenos aerodinamicos.
El usuario solo define qué modelo de RANS utilizar en conjunto con el modelo LES. En este
estudio se utilizé el modelo £ — w SST como complemento en el modelo DES, por lo que a
continuacion se presentaran Unicamente las modificaciones pertinentes para esta combinacién. Si

se desea abordar las demas, se invita a revisarlas en la guia tedrica del software en cuestion.

El primer cambio relevante se tiene en el término de disipacion de la energia cinética turbulenta, el

cual adquiere la forma propuesta por Menter (2003) [25]:
Yi = pB kwlFpEs (80)

Donde Fppg se define de la siguiente manera [14]:

L
FDES = max (m,l) (81)

En la expresion anterior, Cy., es una constante de calibracion y tiene el valor de 0.61 [14], y A4z

es el espaciado entre nodos.
La escala de longitud turbulenta se define como se muestra a continuacion [14]:

Vi

L, =
t B

(82)
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4. Metodologia

4.1. Descripcion del problema fisico y condiciones de
contorno

El fendmeno que se estudia durante este andlisis comparativo es la interaccion entre un flujo
subsonico e incompresible y un perfil aerodindmico NACA 0012. La fisica que hay detras de esto
se puede reducir al cumplimiento de las leyes de conservacion de masa y de momento, fundamen-
talmente. La condicidon de incompresibilidad permite considerar la densidad del flujo constante en
todo momento, esto lleva a que los campos de velocidades se adapten a los gradientes de presion
que se generan por la forma del perfil. Otro efecto de la incompresibilidad es que al calcular la
divergencia de la velocidad se obtenga un valor nulo, lo anterior explica el por qué las lineas de
corriente se curven y se redistribuyan sin acumular masa.

En el momento en el que el fluido entra en contacto con el perfil, la condicion de no deslizamiento
en la pared obliga a que el fluido pegado a la pared tenga una velocidad cero relativa a esta superfi-
cie. Gracias a esto se genera una capa limite viscosa. El espesor y crecimiento de esta capa limite,
asi como la variacion de la energia cinética turbulenta o laminar estardn en funcién del balance
entre fuerzas inerciales y viscosas. Una de las caracteristicas de los perfiles simétricos, como es
el NACA 0012, es que no introducen una curvatura media dentro de la geometria de la superficie,
por lo que la sustentacion que se genere solo estard en funcién del dngulo de ataque. Explicar la
generacion de la sustentacion al variar el dngulo de ataque utilizando el principio de Bernoulli
como base tedrica seria inaceptable para este punto, ya que se debe tomar en cuenta que su apli-
cacion sélo es correcta cuando se considera el andlisis en una unica linea de corriente en flujos
ideales. Estrictamente hablando, la sustentacion se origina gracias a la distribucién asimétrica del
campo de presiones y de los esfuerzos cortantes que actian directamente sobre el perfil. A gran
escala, la fuerza resultante se puede obtener al integrar tanto los esfuerzos normales generados
por la presion, como los esfuerzos tangenciales generados por la viscosidad del fluido en toda la
superficie del perfil. La expresion matemadtica se obtiene de definir la geometria del perfil en un
sistema coordenado. Considerando que, por definicion, la fuerza de sustentacion es la componente
perpendicular a la velocidad de flujo libre y que la direccién normal a la superficie estd dada por el
vector unitario 7, entonces ésta se puede calcular utilizando la siguiente integral de superficie:

L= ]i (—pﬁ ey 4 TE - l%L) ds (83)

Donde { es el vector unitario tangencial a la superficie, S es la frontera del perfil y k1, es el vector
unitario perpendicular a la velocidad del flujo. Cuando se va variando el «, también se modifica la
curvatura de las lineas de corriente y la topologia del flujo alrededor del perfil, alterando cémo se
distribuye de manera local la presion y los esfuerzos viscosos. Esto se traduce en un incremento
neto de la ecuacion 83 hasta que se alcance la pérdida o se desprenda el flujo.
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La separacion del flujo se da cuando, a medida que este avanza, el intercambio de momento den-
tro de la capa limite disminuye y se generan gradientes de presién adversos; ocasionando que la
velocidad en las cercanias del perfil se reduzca hasta detenerse e incluso se invierta. Por ultimo,
es importante mencionar que, cuando los Reynolds son altos, como en este caso, se suelen formar
vortices en la estela, lo que indica que la turbulencia estd desarrollada.

4.1.1. Geometria: NACA 0012

Anteriormente ya se explicé en la motivacién la razén por la cudl se seleccioné el perfil NACA
0012, por lo que ahora se describird brevemente la forma en la que se gener6 la geometria dentro
del software.

El primer paso para elaborar la geometria es crear el archivo para generar la curva del perfil utili-
zando las herramientas provistas por la pagina de “Airfoil Tools” [26]. Primero se utiliz6 la herra-
mienta que genera perfiles NACA de 4 digitos, en donde se configuraron los siguientes datos:

Curvatura maxima ( %): 0

Posicién de la curvatura maxima ( %): O

Espesor ( %): 12

Numero de puntos: 200

Nota: Debe asegurarse que estén seleccionadas las opciones de “Espaciado coseno” y “Cerrar
borde de salida”.

Posteriormente se enviaron los datos al pléter en donde tnicamente se modificé el valor de la
cuerda del perfil:

s Cuerda (mm): 1000

Nota: Los otros pardmetros no se deben modificar.

Una vez que se han establecido todos los datos geométricos del perfil, se descarga el archivo
de CSV y se debe abrir con algin programa que permita editar hojas de datos. Es importante
remarcar que deben hacerse ciertas modificaciones a ese archivo antes de importarlo a ANSYS
para que este pueda leerse correctamente. A continuacion, en la figura 8, se muestra como se
fueron reacomodando los datos correspondientes a las superficies del perfil:
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#group #point #x #y #z
1000 0
999.753 0.036
999.013 0.143
997.781 0.322
996.057 0.572
993.844 0.891
991.144 1.28
987.958 1.737
9 984.292 226
10 980.147 2.849
11 975.528 3.501
12 970.44 4.216
13 964.888 4.99
14 958.877 5.822
15 952.414 6.71
16 945.503 7.651
17 938.153 8.643
18 930.371 9.684
19 922.164 10.77
20 913.54 119
21 904.508 13.071
22 895.078 14.28

1
2
3
4
5
6
7
8
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Figura 8: Arreglo de datos correspondientes a las coordenadas de la superficie del perfil

Debe advertirse que los datos relacionados con las coordenadas de la linea de curvatura o la linea
de cuerda no se incluyen. Adicionalmente, en los datos mostrados anteriormente se hizo una modi-
ficacion para que el programa lograra captar correctamente el cierre del perfil. Dicha modificacion
se muestra a continuacion en la figura 9:

s 0w

199 999.013 -0.143
200 999.753 -0.036

oo oo

I

Figura 9: Modificacion que permite capturar correctamente el cierre del borde de salida

El archivo debe guardarse en formato “Texto delimitado por tabulaciones” para después cargar la
geometria en la herramienta DesignModeler dentro de ANSYS FLUENT.

Una vez dentro de DesignModeler, se importa el archivo utilizando la opcién 3D Curve, prestando
especial atencion en que las unidades seleccionadas coincidan con las unidades de las coordenadas
del archivo que se desea importar. Ya que se tiene la curva, es necesario crear una superficie a partir
de esta utilizando la opcion de Surface from edges. Con esto el perfil aerodinamico deja de ser una
linea y ahora puede ser tratado como superficie.

Por cuestiones de practicidad, se decidi6 construir el resto de la geometria utilizando SpaceClaim;
el cual también es un software de modelado 3D. Otro aspecto importante que debe incluirse en la
construccion de la geometria es definir el dominio alrededor del perfil, que se visualiza en la figura
10. Ademas de lo anterior, es conveniente definir una seccién que logre capturar correctamente
la estela, mostrada en la figura 11. Con todas las consideraciones mostradas anteriormente, la
geometria final se establecié como se muestra a continuacion en la figura 12.
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l 17.65 [m] |

20 [m]

Figura 10: Dominio en C con sus dimensiones correspondientes

R =0.3/m] 1.5 [m] 5[m]

= Ton

e |
1.165 [m] 2[m] 8[m]

Figura 11: Region que captura la estela con sus dimensiones correspondientes

Figura 12: Geometria final utilizada para el mallado
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4.1.2. Rango de angulos de ataque: -12° a 20°

Con el objetivo de tener una validacion que enriquezca la comparativa planteada en este estudio,
se decidio realizar un barrido del dngulo de ataque del perfil comenzando en -12° hasta llegar a
20°, con incrementos de 2°. Este incremento se justifica ya que se tiene una resolucion suficiente
(compardndolo con incrementos de 4°) para describir cdmo se va presentando la transicion entre los
regimenes que se describen a continuacioén y tampoco se necesitaria una gran cantidad de recurso
computacional (como si lo requeriria un incremento de 1°).

Al observar graficas aerodindmicas reportadas ya sea en bibliografia [1] y [27] o paginas web
[26], se puede observar que el comportamiento del perfil NACA 0012 es altamente dependiente
del o debido a su simetria y a que no tiene un factor de curvatura media. Como se menciond
anteriormente, la sustentacion que genere estd en funcién de la inclinacién respecto al flujo que
choca contra este. Se decidié explorar los dngulos negativos ya que esto permitird caracterizar
el régimen de sustentacion negativa (pues se conoce previamente que los perfiles simétricos no
generan sustentacion positiva hasta atravesar el umbral del dngulo nulo) y con ello verificar que
en efecto se cumple la simetria aerodindmica. Igualmente, abordar los dngulos negativos podria
ayudar a identificar como los diferentes modelos de turbulencia tratan el comportamiento del flujo
adherido y la separacion.

Evaluar los dngulos cercanos a cero y moderadamente positivos (que para este caso son aquellos <
10°) sera fundamental para determinar qué tan preciso es cada uno de los modelos en representar
la zona lineal de C). Con ello se podrd observar si los modelos RANS y de transiciéon son tan
consistentes como se espera que sean. Al seguir aumentando el o hacia el rango de valores de 12°
a 16° se sabe que el flujo experimentara gradientes adversos de presion cada vez mds intensos, 1o
que culminard en la aparicion de una separacion parcial. Esta region es sumamente enriquecedora
para el estudio comparativo ya que es altamente sensible al modelado turbulento y es donde suelen
presentarse las grandes diferencias entre los modelos RANS, de transicién e hibridos.

Por dltimo, se decidi6 extender hasta 20° porque se sabe que en esta regién de operacion se puede
capturar como se va dando el fendmeno de pérdida. Aca sera relevante ver cémo cada uno de los
modelos logra predecir los coeficientes aerodindmicos, la ubicacion del punto de separacion, y
cOmo se representan las estructuras turbulentas en la estela.

4.1.3. Numero de Reynolds

Se estableci6 el nimero de Reynolds en 3 x 10° para poder replicar las condiciones bajo las cuales
se llevaron a cabo las pruebas experimentales de Abbott [1], Harris [27] y Gregory [30]. Con esto
la comparacién puede ser directa, logrando una validacion consistente de los modelos evaluados.
Debido a lo anterior, se plantea como hipdtesis que bajo esta consideracion se podrdn observar
mads facilmente fendmenos interesantes como el desarrollo de capa limite, la separacion causada
por gradientes de presion adversos y el comportamiento que lleva a la pérdida. No debe olvidarse
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que estos fendmenos resultan determinantes para evaluar qué tan precisos son cada uno de los
modelos. Ademds, otro factor importante que llevé a la seleccion de este valor en particular fue que
se encuentran muchos datos de referencia del perfil NACA 0012 para otros nimeros de Reynolds
similares, lo que es muy ttil para posteriormente validar C; y Cj.

Abhora, si se toma en cuenta el costo computacional si que es un valor suficientemente alto para
exigir que se preste atencion en el mallado. A estos nimeros de Reynolds es casi una obligacion
resolver completamente la pared en lugar de modelarla. Sin embargo, este niimero tampoco com-
promete la viabilidad de realizar las simulaciones comparativas de los nueve modelos.

4.1.4. Velocidad y condiciones termodinamicas

Para calcular la velocidad caracteristica del flujo que serd introducida en las condiciones iniciales
se utilizard la definicién més conocida del nimero de Reynolds:

_ pUc
i

Re (84)

Donde U es la velocidad caracteristica del flujo, c es la cuerda del perfil, p es la densidad del fluido
y 1 es la viscosidad dinamica. Despejando U de 84:

_ Reu
=

U (85)
Considerando los valores convencionales para la densidad y la viscosidad dindmica del aire, asi
como el valor unitario de la cuerda, se realiz6 el cédlculo para determinar el valor de la velocidad
del flujo, la cual es igual a 42.6122 [m/s], por lo que se puede aproximar a 43 [m/s]. Este ultimo
valor aproximado de la velocidad del flujo fue el que se utilizd para la condicion inicial en la
entrada.

La naturaleza del flujo subsénico e incompresible ofrece la libertad de ignorar las condiciones ter-
modindmicas, pues una velocidad de 43 [m/s] no es lo suficientemente alta para que los efectos de
compresibilidad se vuelvan notables. Dicho lo anterior, los cambios que pueden sufrir la densidad
ya sea por temperatura o presion son despreciables, manteniendo p y i constantes. La transferencia
de calor es casi nula, asi como tampoco existen gradientes térmicos que pudieran llegar a alterar
la forma de la capa limite. En conclusidon, la metodologia propuesta para mantener las propiedades
del flujo constantes esta bien fundamentada.

4.2. Dominio computacional y mallado

Para garantizar que la resolucion de las ecuaciones diferenciales parciales sea correcta se debe
definir adecuadamente el dominio computacional y como se va a mallar. Por si sola, la correcta
discretizacion espacial no asegura que los resultados sean correctos, pero es el primer paso para
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minimizar el error numérico. Hacerlo permite obtener convergencia en la solucidon matemaética
para que posteriormente pueda ser aceptada como valida. Lo anterior resulta todavia mas critico en
este caso de estudio, pues si el objetivo es comparar el comportamiento de los distintos modelos
de turbulencia se debe garantizar que las diferencias en los resultados se deban precisamente a
los modelos y no a deficiencias en cdmo se construyd la malla. Es por esto que para el mallado
se tomaron en cuenta 3 factores fundamentales: la forma del dominio, el tratamiento en la capa
limite y el nimero de elementos que conforman la malla. A continuacién se explican de manera
detallada las consideraciones necesarias utilizadas para garantizar que los 3 factores mencionados
conduzcan a resultados apropiados.

4.2.1. Tipo de mallado: C-grid estructurado - criterios de generacion

Para la discretizaciéon del dominio, se seleccioné un mallado estructurado tipo C. Como se men-
ciond en el apartado del Estado del arte, este tipo de mallado es el que fue utilizado en la literatura
consultada [2], [3] y [4] donde se ha comprobado su robustez y efectividad para la solucién de
flujo externo en aplicaciones aerodindmicas. Ademds es bien sabido que esta forma del dominio
logra resolver de manera correcta la capa limite, la estela y las regiones de separacion. Una de las
distinciones mds importantes del C-grid es que, como se observa en la figura 13, logra envolver el
perfil por el intradds y el extradds e incluso deja un espacio considerable aguas abajo para poder
capturar correctamente la estela. Es muy importante asegurarse que las lineas de la malla vayan
conforme a la direccion predominante del flujo y asi se minimizaran los errores numéricos que
pueden estar asociados en cambios drésticos en la velocidad y la presion.

Figura 13: C-grid estructurada

Propiamente para la generacion de la malla se utilizo ANSYS Meshing, y retomando lo que se
establecio en la seccion 4.1.1, se debe tomar en cuenta que existe una region definida para capturar
la capa limite y la estela correctamente y otra que envuelve a la region anterior. A la primera region
se le llamara de ahora en adelante dominio interior (que se observa en la figura 11) y a la segunda
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se le conocera como dominio exterior (que se observa en la figura 10). El dominio exterior (que
se observa de color verde oliva en la figura 13) se caracteriza por abarcar grandes longitudes de
cuerda en todas direcciones (10c hacia adelante, hacia arriba y hacia abajo y 17.65c¢ hacia atrds)
especialmente sobre y debajo del perfil asi como también después de este con la finalidad de que
las fronteras de la geometria que lo definen no afecten el campo de flujo cercano al perfil y para que
la estela se desarrolle sin ningin inconveniente. En esta region el face sizing no exige un tamafio
de elemento tan pequefio como el del dominio interior.

Por su parte, este tltimo (que se observa de varios colores en la figura 13) fue dividido en 5 sec-
ciones. La primera, que es la zona gris, es la que envuelve el perfil aerodindmico. Esta zona es la
mas crucial de todas, pues en esta se presentan altos gradientes de velocidad y presion por la pre-
sencia de la capa limite. Ademds de asegurarse que el tamafio de elemento sea lo suficientemente
pequeiio, se debe realizar un tratamiento importante que se abordara en la siguiente seccion. Las
cuatro secciones restantes (azul oscuro, verde, anaranjada y azul claro) son las que se encargaran
de capturar la estela. Como los cambios en la velocidad y en la presién van disminuyendo confor-
me se va alejando uno del perfil, es aconsejable que se procure una transicion suave en el tamafio
de celdas entre las zonas para asi poder reducir el costo computacional.

En la tabla 10 se muestra el tamafio de elemento utilizado en el face sizing para cada una de las
zonas mencionadas anteriormente en la figura 13, asi como el resultado final obtenido de la malla
en la figura 14.

Tabla 10: Tamafio de los elementos segin la zona

Zona Tamaiio de elemento [mm]
Verde olivo | 35
Azul claro 22.5

Naranja 11
Verde 5
Azul oscuro | 4.5
Gris 2.25
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Figura 14: Resultado final - malla

La transicion propuesta en la tabla es suave, pues cambios mds bruscos podrian causar errores
numéricos. Ademads de las consideraciones que se hicieron respecto al tamafio de celdas en funcién
de la regién para capturar las aceleraciones del flujo, el origen de la estela y el desprendimiento de
vortices; también se disefi6 la malla para cumplir con la calidad geométrica entre las celdas, mini-
mizando relaciones de aspecto grandes y cumpliendo con los valores sugeridos de ortogonalidad.
Esto ayud6 posteriormente a que la convergencia del solver no fuese méds compleja.

4.2.2. Estratificacion del mallado en la capa limite, objetivos de y*

Como se ha venido mencionado anteriormente, en la capa limite es donde se suscitan los mayores
gradientes de velocidad. Por ello se obliga a que se tenga un especial tratamiento en esa region
para que el célculo de los coeficientes aerodindmicos y la localizacion del stall sean acertados.
Lo mas recomendable es estratificar el mallado cerca del perfil. Este proceso consiste en crear
capas de celdas muy refinadas en la direcciéon normal a la pared, con un crecimiento progresivo
y suave en el tamafo de la celda conforme se aleja de la superficie del perfil aerodindmico. La
estratificacion permite capturar de manera fiel lo que sucede en tres regiones que conforman la
capa limite turbulenta interna (mostradas en la figura 15 ) por lo que se tiene asegurado que el
intercambio de momento entre el flujo y el perfil serd bien reproducido.
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Figura 15: Regiones que conforman la capa limite turbulenta interna: subcapa viscosa, region bufer
y zona logaritmica

Si bien es cierto que algunos modelos no requieren que la estratificacion de la malla sea muy fina,
se decidi6 que por cuestiones précticas (y para no estar cambiando la malla segun el modelo) todos
los casos tengan un enfoque de resolucién de pared. Esto se logra al tener un y*+ < 1 para el primer
nodo cercano a la pared a lo largo de toda la cuerda del perfil. Se utilizé la herramienta “Y+ Wall
Distance Estimation” [28] que permite estimar la distancia a la pared de y* al introducir los valores
correspondientes a velocidad del flujo, la densidad y la viscosidad dindmica del aire, la longitud de
la capa limite y el valor deseado de 3. A continuacion, en la figura 16, se muestran los valores de
entrada y salida obtenidos.

Input

Freestream velocity: 43 [m/s]
Density: 1.225 [kg/m3]
Dynamic viscosity: 1.74e-5 [kg/ms]
Boundary layer length: 1.0 [m]
Desired Y+ value: 1.0 N
Output

Reynolds number: 3.0e+6 N
Estimated wall distance:  8.6e-6 [m]

Figura 16: Célculo de la distancia estimada entre el perfil y el primer nodo para asegurar un y™ < 1

Lo anterior significa que la distancia estimada entre el perfil y cualquier nodo adyacente a este
debe ser < 8.6 x 1073 [mm]. Utilizando la herramienta de Inflation layer se define la altura de la
primera capa y se introduce el valor anterior. En la figura 17 se observa como si se cumple con el
requisito de y* < 1.
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Figura 17: Distancia entre la pared y el nodo adyacente para asegurar un y* < 1

Con la consideracién anterior eliminamos la dependencia a las funciones de pared y todo se rige
bajo condiciones near-wall. De la misma manera, se mejora la capacidad de los modelos para
estimar el punto de separacion o, si se quisiera, el espesor de capa limite. Al momento de realizar
la estratificacion en la region de inflacion se deben tener en cuenta dos criterios sobre el mallado. El
primer punto que se tiene que cumplir es que la zona refinada cubra en su totalidad la capa limite,
mientras que el segundo es cerciorarse de que exista una transicion suave en el refinamiento. Con
lo anterior se evita tener errores numéricos debido a discontinuidades espaciales causadas por la
diferencia de tamafios entre la ultima capa de la zona de inflacion y el primer elemento del dominio
contiguo. A continuacidn, en la figura 18, se muestra el nimero maximo de capas utilizadas, asi
como la razén de crecimiento del mallado estratificado implementado:
~| Scope
Scoping Method Geometry Selection
Geometry 1 Face
=I| Definition

Suppressed No

Boundary Scoping Method  Geometry Selection

Boundary 1 Edge

Inflation Option First Layer Thickness

First Layer Height 8.6e-003 mm
Maximum Layers 38

Growth Rate 12
Inflation Algorithm Pre

Figura 18: Cantidad de capas y razon de crecimiento implementadas en la region estratificada

Por dltimo, en la figura 19, se muestra como se visualiza la region estratificada implementada
alrededor del perfil aerodindmico.

Figura 19: Region estratificada
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4.2.3. Estudio de independencia de malla

De la mano con lo que se abord6 en la seccién de dominio computacional y mallado, resulta
indispensable identificar si existe una influencia en los resultados numéricos causada por la malla
propuesta. Esto se logra realizando un estudio de independencia de malla. Gracias a este analisis
se puede garantizar que los valores de interés no estdn sujetos a la forma en la que se llevd a
cabo la discretizacion espacial, sino que realmente se estdn obteniendo resultados muy cercanos al
comportamiento real del flujo alrededor del perfil.

Con el estudio de independencia de malla se puede identificar a partir de qué punto el nivel de
refinamiento es el adecuado, es decir, en qué momento ya no se percibirdn cambios significativos
en los resultados aunque se siga incrementando el nimero de celdas. Para ello, en este trabajo
se utilizé el modelo k£ — w SST para llevar a cabo este andlisis, ya que es uno de los modelos
mas utilizados para este fin. Otro aspecto importante es que dicho estudio debe realizarse en un
punto donde se sabe que se pueden presentar variaciones importantes en los resultados, como lo
es el punto donde el perfil entra en pérdida. Se sabe que para el perfil NACA 0012 dicho punto se
encuentra cuando el dngulo de ataque tiene el valor de 16°. Con base en todo lo anterior, resulta
conveniente evaluar como varia el C; con el incremento del nimero de celdas.

Una vez que ya se tienen todas las condiciones iniciales para llevar a cabo el estudio, se procede
a establecer un punto de partida. Se propuso empezar con un nimero bajo de elementos (30,000)
e ir incrementando hasta que no se observaran cambios significativos en el valor del C; a 16°.
A continuacién en la figura 20 se muestra la variacién del C; conforme se va incrementando el
nimero de elementos de la malla.

CLvs nimero de elementos de la malla
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Figura 20: Estudio de independencia de malla

Con base en lo anterior, se concluye que los valores del C; dejan de variar significativamente en
los altimos 3 puntos. Ya que trabajar con 1, 000, 000 de elementos puede resultar prohibitivo por el
tipo de licencia con el que se cuenta, y al ver que no varia casi nada con respecto al de 770, 000 se
ha decidido utilizar este ultimo nimero de elementos para llevar a cabo el resto de las simulaciones.
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4.3. Seleccion e implementacion de modelos de turbulencia
en ANSYS Fluent

Como el objetivo principal de este trabajo es comparar como los diferentes modelos de turbulencia
logran representar el flujo transitorio de un flujo subsénico sobre un perfil aerodindmico, resulta
fundamental tener una vasta seleccion de modelos, distintos entre si, para poder observar las si-
militudes y diferencias que ofrecen. Desde un inicio se buscé incluir cuatro modelos RANS, dos
modelos de transicion, un modelo de esfuerzos de Reynolds y dos modelos hibridos/de resolu-
cion de escalas. Con lo anterior se asegura tener desde predicciones que utilizan promediados de
Reynolds hasta aproximaciones que resuelven el espectro turbulento por completo.

Si bien es cierto que cada modelo requiere de caracteristicas muy especificas en cuanto a parime-
tros y configuraciones se refiere, al tratarse de un estudio comparativo se buscé que los modelos
seleccionados se evaluaran bajo condiciones similares con la finalidad de que se tuvieran resultados
bajo una metodologia semejante y asi poder observar las ventajas y limitaciones de los modelos en
una configuracién global. A continuacién se presentan los detalles de las consideraciones hechas
para el presente estudio.

4.3.1. Parametros y ajustes para evaluar los modelos

A continuacién, en la tabla 11, se muestran los pardmetros y ajustes utilizados para todos los
modelos. Mds adelante, en secciones posteriores se justificard la seleccion de cada uno.

Tabla 11: Pardmetros y ajustes utilizados para la evaluacion de los modelos

Parametro Ajuste utilizado

Solver Basado en presién

Paso temporal Para modelos RANS, de transicién y de esfuerzos At = 0.001; mientras que para otros modelos At < 0.000001
Condicién en el perfil No deslizamiento

Condicion en la entrada | Velocidad constante

Condicién en la salida Presién

Discretizacién espacial Esquemas de segundo orden

Criterios de convergencia | Residuales < 1 x 10~°

Mallado Tipo C, con 770,000 elementos y y* < 1

4.4. Configuracion numérica

La manera en que se puede garantizar que las soluciones obtenidas sean estables, precisas y confia-
bles es asegurandose de que la configuracion numérica de la simulacion sea la adecuada de acuerdo
al fenémeno que se estd estudiando. Como se menciond anteriormente, se procurd que todos los
casos de estudio se llevaran a cabo utilizando el mismo esquema de discretizacion, tratamiento
temporal y criterios de convergencia. Se hace énfasis en “se procurd” ya que, en ciertas ocasiones
muy particulares, ciertos casos obligaban a disminuir el paso temporal o cambiar el esquema de la
discretizacion espacial para obtener resultados aceptables.
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Es bien sabido que, para reducir la difusion numérica y capturar de mejor manera los gradientes de
velocidad y de presion alrededor del perfil, conviene utilizar esquemas de discretizacion espacial
de segundo orden. Lo anterior permitird capturar bien el comportamiento del fluido especialmente
en el borde de ataque, la capa limite y la estela. Con respecto al paso temporal, méds adelante se
explicard por qué no es el mismo para todos los modelos, lo tnico importante al momento de
proponer uno es tener en cuenta que €éste debe garantizar que se logre la estabilidad numérica y
asi poder resolver correctamente el fendmeno en el tiempo. Por dltimo, la convergencia se puede
garantizar al monitorear los residuales de las ecuaciones que gobiernan cada modelo, u observando
el comportamiento de los coeficientes aerodindmicos y otras variables de interés. En la seccién
correspondiente se desarrollard mas como se definieron los criterios de convergencia.

4.4.1. Esquemas de discretizacion

Sin meternos mucho en detalle, se puede decir que los esquemas de discretizacidon se encargan
de reducir las ecuaciones diferenciales en ecuaciones algebraicas. Configurarlos correctamente
representa todo un reto ya que estos influyen en como se captura la capa limite y como se desprende
el flujo. A continuacidn, en la tabla 12, se muestra el tipo de discretizacion y el esquema utilizado
para llevar a cabo las simulaciones.

Tabla 12: Esquemas de discretizacion

Discretizacion Esquema Nota

Acoplamiento Presion Velocidad | Coupled

Espacial Least Squares Cell-Based

Presién Second Order

Momentum Second Order Upwind A excepcion de los modelos SAS y DES que sugieren utilizar Bounded Central Differencing
Variables turbulentas (k, w, €, etc.) | Second Order Upwind

Temporal Second Order Implicit A excepcion de los modelos DES y SAS que sugieren utilizar Bounded Second Order Implicit

Como se observa, se sugiere que la configuracion se base en esquemas de segundo orden debido a
su cualidad de lograr reducir la difusion numérica. Con lo que respecta a la discretizacién del mo-
mentum, el software automaticamente selecciona el esquema Bounded Central Differencing para
los modelos hibridos y de resolucién de escalas. Por ultimo, el acoplamiento Coupled y la formu-
lacién temporal implicita de segundo orden fueron fundamentales para garantizar la estabilidad y
precision del fendmeno transitorio estudiado.

4.4.2. Temporal: modelo transitorio - eleccion de At y criterio de CFL/ pasos por ciclo
estable

Considerando que se analiza el comportamiento del perfil aerodindmico bajo diferentes angulos
de ataque y sabiendo que en dngulos donde se presenta la pérdida se tiene una conducta inestable
debido al desprendimiento de vortices y a la estela turbulenta es necesario realizar las simulaciones
con un planteamiento estrictamente transitorio.
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Una manera muy comun que se utiliza para determinar el paso de tiempo (At) y asi garantizar que
la resolucién temporal logre capturar los fenémenos de desprendimiento es utilizando el nlimero
de Strouhal. El rango del Strouhal para un perfil NACA 0012 suele rondar entre 0.15 y 0.22,

considerando que el flujo es subsoénico. Para calcular la frecuencia, se utiliza la siguiente férmula:

_ Stx Vi
N c

(86)

Donde St es el nimero de Strouhal, V, es la velocidad de la corriente libre, y ¢ es la cuerda del
perfil. Con los valores que se tienen del problema y el rango de Strouhal, se calcula el rango de
frecuencia.

fing = 015?;3 ][m/ | 6as(m (87)
fo — 0.22 % 43[m/s] _ 9.46{H] (88)
1{m]

Con base en las frecuencias caracteristicas calculadas, se puede estimar que el periodo de oscila-
cion de las estructuras turbulentas estd aproximadamente en 0.12 segundos. Para poder resolver
correctamente como evoluciona la estela con el paso de tiempo y cdmo se va dando el despren-
dimiento, se debe seleccionar un At que permita capturar al menos 5 pasos discretos dentro del
ciclo. Con el objetivo de que los modelos cuenten con una resolucidn suficiente para capturar la
fisica del flujo, se establecieron 50 pasos como minimo:

0.12]s]
20

At =

= 0.0024]s] (89)

Con la finalidad de superar el criterio de 50 pasos por ciclo, y por fines practicos, se utilizé un paso
de tiempo de 1 x 1073 [s]. Al discretizar con aproximadamente 120 pasos de tiempo por ciclo,
podemos asegurar que se tendran buenas aproximaciones para C; y C,. Este paso de tiempo es
mads que suficiente para los modelos RANS y los modelos de transicion, pero para los modelos de
resolucion de escalas atn resulta muy grande. Los modelos SAS y DES suelen requerir pasos de
tiempo mds pequefios, por lo que para asegurar que el nimero de Courant sea cercano a 1 en las
celdas de la estela se propuso que el paso de tiempo sea del orden de 1 x 107% [s]. Al ser muy
fino el paso de tiempo se cumple con la escala de tiempo convectiva, lo que permite resolver las
estructuras turbulentas de menor tamafio en la region de la estela.

Por ultimo, es importante mencionar que cada paso de tiempo se configuré con 50 iteraciones. A
continuacion, en la siguiente seccion se detallardn los criterios de convergencia que se utilizaron
para cerciorarse de que la solucidn transitoria esté balanceada.

4.4.3. Ciriterios de convergencia y monitoreo

Una de las maneras en las que uno puede cerciorarse de que la simulacién estd convergiendo es
monitoreando los residuos. Para el caso de los estudios transitorios, lo ideal es que dicha conver-
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gencia se alcance en cada paso de tiempo. Si bien es cierto que lo ideal es que tanto los residuos de
continuidad, momentum y energia como las variables de turbulencia estén en el orden de 1 x 107,
se considera que el que sean menores a 1 x 1073 ya asegura una estabilidad matemética del solver.
Se busco que en cada paso de tiempo, se disminuyera al menos uno o varios érdenes de magni-
tud, lo que le confiere a la grafica de monitoreo de residuos un comportamiento caracteristico de
“dientes de sierra”, donde se observa que los residuos suben considerablemente cada que inicia el
paso de tiempo y van cayendo conforme pasan las iteraciones. Dicho comportamiento se muestra
ejemplificado en la figura 21.

[ ]/
|
AL

Iterations

Figura 21: Criterio de monitoreo de los residuos

Otro criterio que es 1til para saber si la simulacién estd convergiendo es el monitoreo de los coefi-
cientes aerodindmicos; pues la convergencia de los residuos no siempre va a garantizar que la solu-
cion es correcta. Para ello se monitorearon los comportamientos de dos coeficientes aerodinamicos:
C; y Cy. Tanto para los modelos RANS como los modelos de transicion es normal observar que los
valores de estos coeficientes tienden a un tnico valor constante. Este comportamiento estacionario,
que se refleja en una linea plana, se debe a la naturaleza de estos modelos, pues se encargan de
modelar la turbulencia para generar resultados medios. Por otro lado, dicho comportamiento no
es el esperado para los modelos de resolucion de escalas; pues conforme el fendmeno sigue avan-
zando en el tiempo, los valores siguen cambiando constantemente. Es por ello que para considerar
que la simulacién estd convergiendo es necesario observar que las graficas tanto de C; como Cjy
con respecto al tiempo muestran un comportamiento periédico y estadisticamente estacionario. A
continuacion, en las figuras 22 y 23, se muestra como se visualizan los comportamientos de los
coeficientes aerodinamicos para los dos casos mencionados anteriormente.
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Figura 23: Criterio de monitoreo del C; (modelo RANS vs. DES)

Resulta también ttil realizar un monitoreo de la conservacion de la masa. Para ello se debe verificar
que la diferencia neta entre el flujo de masa de la entrada y el de la salida sea menor al 0.1 % del
valor del primero. En la figura 24 se muestra que, incluso para simulaciones complejas como las
DES, se tiene una diferencia del orden de 1076,

Figura 24: Criterio de conservacion de la masa

Por tltimo, es necesario verificar que se cumpla el criterio de y* < 1, ya que ciertos modelos
lo requieren para resolver la subcapa viscosa. Se utilizé la herramienta de postprocesado para
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monitorear que realmente se tuviera un valor de y* < 1 en las paredes del perfil. Tal como se
muestra en la figura 25, el valor maximo de y™ es 0.746, cumpliendo a cabalidad la condicién
mencionada anteriormente.

Figura 25: Verificacion de la capa limite

4.5. Procedimiento de validacion con datos
experimentales

Hasta este punto se ha hablado de como determinar si los resultados que se obtienen después de
realizar la simulacion pueden ser calificados como validos o no. Sin embargo, el valor de cualquier
trabajo que involucre CFD estd en lograr reproducir de la manera més fiel los fenémenos que ya
se estudiaron en entornos controlados. Es por ello que para este trabajo en donde se evaluaron
nueve modelos de turbulencia, se seleccion6 una fuente experimental en la que se hayan obtenidos
métricas que puedan ser comparadas con las obtenidas en cada caso de estudio. A continuacion, se
justificard el por qué se seleccioné dicha fuente para evaluar la validez de los resultados asi como
las métricas que permitiridn cuantificar las diferencias entre la solucién numérica y lo que se ha
observado en la experimentacion.

4.5.1. Fuente experimental seleccionada

La fuente bibliografica que se utilizé para obtener los datos experimentales que se comparardn
con los resultados de las simulaciones fue el “Theory of Wing Sections: Including a Summary of
Airfoil Data” publicado en 1959 por los ingenieros Ira Abbott y Albert Edward Von Doenhoff. La
informacion recopilada en la obra fue el resultado de los ensayos que realizo el NACA en el Tunel
de Presion de Baja Turbulencia (LTPT por sus siglas en inglés). Dicha herramienta, ubicada en el
antiguo Langley Memorial Aeronautical Laboratory, se caracteriza por ser un tiinel de viento de
densidad variable.

Esta fuente es de mucha utilidad para el trabajo ya que las pruebas realizadas por los autores cu-
brieron un rango del numero de Reynolds que va desde los 3 hasta los 9 millones. Esto es ideal
para el trabajo ya que permite hacer una comparacion uno a uno con los datos obtenidos en las
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simulaciones. Otro aspecto que incluso remarcan los autores es que los niveles de turbulencia del
tinel de viento son minimos, incluso del orden de unas cuantas centésimas de 1 %. Lo anterior per-
mite que los resultados experimentales sean muy similares a los que se muestran en vuelo, siendo
también muy favorable para evaluar correctamente la capacidad de los modelos de transicién para
predecir el punto donde inicia la turbulencia.

Debido a que se presentan las graficas impresas, es necesario digitalizarlas para poder extraer los
datos de las mismas. Utilizando una herramienta de inteligencia artificial se extrajeron los datos
de graficas de C; vs a y Cy vs (' para después equipararlas con los datos de las simulaciones. La
tabla 13 muestra los datos de C; y «, mientras que la tabla 14 los de Cy y C;

Tabla 13: C) vs « [1]

o C
-12 ] -1.21
-10 | -1.03
-8 | -0.85
-6 | -0.65
-4 | -0.44
-2 |-0.23
0 0

2 0.19
4 0.4
6 0.6
8 0.79
10 | 0.97
12 | 1.2
14 | 1.38
16 | 1.5
18 | 1.18
20 | 0.89

Tabla 14: C; vs C; [1]

Cq @
0.016 |-1.21
0.0123 | -1.03
0.0098 | -0.85
0.0082 | -0.65
0.0072 | -0.44
0.0066 | -0.23
0.0065 | 0
0.0066 | 0.19
0.0072 | 0.4
0.0082 | 0.6
0.0098 | 0.79
0.0123 | 0.97
0.016 |12
0.024 | 1.38
0.032 |15

Si bien es cierto que puede cuestionarse la antigiiedad de la fuente consultada, también es impor-
tante recalcar la gran aceptacion que tiene; especialmente en la industria aerondutica. Esta sigue
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siendo una base de datos confiable para obtener informacién sobre el rendimiento de varios perfiles
NACA en condiciones de superficie lisa, lo cual permitird evaluar el comportamiento de la capa
limite con las condiciones previamente mencionadas.

4.5.2. Métricas de comparacion

Una vez que se definio la fuente sigui6 seleccionar las métricas cuantitativas que permitirdn con-
cluir qué tan bien logra predecir cada modelo el comportamiento del perfil seleccionado. Las métri-
cas evaluadas tienen que ver con las curvas de rendimiento; por ello se seleccionaron:

= Curva de sustentacion (C) vs «): Esta se puede visualizar en la figura 26 . De aqui se eva-
luaran la pendiente de sustentacion, el coeficiente de sustentacion maximo y el dngulo de
entrada en pérdida.

Momeat coelfcent, gy
P
8§ 2
L

Figura 26: C; vs «

= Polar de arrastre (Cy vs C)): Esta se puede visualizar en la figura 27. De ella se rescatard el
arrastre parasito cuando el dngulo de ataque es nulo.
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Figura 27: C, vs C
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» Distribucién del coeficiente de presion sobre el perfil aerodindmico (C, vs z/c): Esta se
puede visualizar en la figura 28. De aqui se rescatardn el pico de succién y la ubicacion del
mismo.

Figura 28: C,, vs z/c

Con respecto a la manera en que se calificara el modelo mds apegado a la realidad se utilizaran las
siguientes métricas para calcular el error:

= Error relativo porcentual. El cual serd aplicado a los valores puntuales como los coeficientes
de sustentacion y arrastre. Se calcula de la siguiente manera.

Vrea: - Vnum
Jem e, 100 % (90)
Veup

€ = |

= Error cuadratico medio. El cual permitird realizar un ajuste de las curvas en todo el barrido
de los dngulos de ataque. Se calcula de la siguiente manera:

n

1
RMSE = [~ ) — )2 1
S n (yeacp,z ynum,z) (9 )

=1

4.6. Graficas de espacio de fase

Con la finalidad de estudiar la dindmica del sistema, desde un punto de vista de los sistemas no
lineales, se propuso generar los diagramas de fase y asi poder analizar en su totalidad la sefal
temporal obtenida. Para este trabajo, el espacio de fase se obtendré relacionando dos variables que
se monitorearon en diferentes puntos de la estela: la presion absoluta y la velocidad en el eje y.
Cabe recalcar que se utilizaron medias ponderadas para la obtencién de los valores mencionados
anteriormente.

Gracias al codigo proporcionado por el colega Juan A. Ham Martinez, se lograron obtener los
diagramas utilizando los datos crudos provenientes de los archivos de salida del solucionador. En
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primer lugar el cddigo realiza una sincronizacion temporal del conjunto de datos de la presion
absoluta y la velocidad en y utilizando el tiempo de flujo para acoplarlos. De esta manera se
puede asegurar que cada punto del diagrama representa un estado instantaneo del fluido. Un paso
fundamental para asegurarse que el andlisis se haga en el estado estadisticamente estacionario es
quitar aproximadamente el 40 % de los datos iniciales. Con ello se ignora todo el comportamiento
ruidoso que viene al inicio de la simulacién, donde atin el flujo no se desarrolla por completo sobre
el perfil. En caso de que existiesen valores no numéricos, se aplicé un filtro que depura la sefal.
Asi se logré obtener una trayectoria continua en el espacio de fase.

Con las gréficas se logra identificar si el modelo logra captar el desprendimiento de vortices de
manera periddica y estable. Esto se caracteriza por mostrar trayectorias cerradas u orbitas con
formas elipticas como la que se muestra en la figura 29.

Phase Diagram

m
7]
-

Velocityl['

40 50 60 70 80 90 100
Pressure[Pa]

Figura 29: Diagrama de fase P vs. v del modelo DES a 10°

Brevemente analizando lo que se muestra en la figura 29, en donde se grafica como evoluciona
temporalmente la velocidad frente a la presion para el modelo DES a 10°, se pueden apreciar
caracteristicas de un atractor. A primera vista podria decirse que existe un caos originado por la
naturaleza no lineal y transitoria de las fluctuaciones turbulentas, pero es importante mencionar
que la curva no diverge de manera aleatoria, sino que se queda retenida dentro de una region
determinada. M4s adelante se explorara el por qué esta forma orbital indica que las estructuras del
flujo son estables. Para dngulos de ataque mas elevados se esperaria ver figuras mas complejas o
con mayor nimero de fluctuaciones; pues idealmente se deben capturar las diferentes estructuras
turbulentas que muestren la naturaleza tridimensional y multiescalar del fenémeno estudiado. Con
todo lo anterior se puede concluir si un modelo sobreamortigua el comportamiento del flujo o si
logra capturar su parte dindmica.

4.7. Espectro de energia y cascada de Kolmogorov

Otra manera de validar qué tan bien los modelos resuelven las escalas es observando como se va
distribuyendo la energia cinética turbulenta por todas las escalas temporales. Para ello se analizard
la cascada de Kolmogorov al procesar los cambios en la magnitud de la velocidad en la estela a
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través de un andlisis espectral con la finalidad de reconocer como se va transfiriendo la energia.

A continuacion se describe como se procesa la senal en el dominio de la frecuencia para obtener
el espectro de energia. Primero se debe restar el valor medio de la velocidad para asi obtener la
componente fluctuante, con esto se logra el enfoque en las perturbaciones turbulentas. Después se
aplica la Transformada Rapida de Fourier (FFT) para pasar del dominio temporal al de la frecuen-
cia. Se calculo la densidad espectral de potencia (PSD) de la siguiente manera:

PSD = E(f) o |V (f)[? (92)

La ecuacion 92 representa la cantidad de energia cinética que existe en cada frecuencia de oscila-
cioén. Por ultimo es importante mencionar que al igual que con el diagrama de fase se descartan los
primeros valores del transitorio inicial para que en la gréifica se represente un flujo desarrollado.

Una vez se tienen las graficas se comparan con las leyes de decaimiento teérico. De acuerdo a
la teoria de Kolmogorov [12], la pendiente debe ser del orden de —g en la region intermedia de
la cascada para el caso tridimensional. No obstante, y de acuerdo con lo publicado en el articulo
“Inertial Ranges in Two-Dimensional Turbulence” por Robert Kraichnan [29], en flujos con es-
tructuras bidimensionales la energia decae con una potencia de f~3. La interpretacion fisica de lo
anterior se da en que, en lugar de que la energia se transfiera hacia pequefias escalas a través del
estiramiento de vortices, lo hace mediante la conservacion de la enstrofia. Esto quiere decir que si
la pendiente de las gréficas de espectro de energia de los modelos evaluados esta en el orden de —3,
la malla logré capturar el subrango inercial sin que el solucionador omitiera las estructuras fisicas.
A continuacion, en la figura 30, se muestra visualmente coémo debe visualizarse dicha gréfica.

Espectro de energia

E(f) < |V(A)?

1079 4 —

Espectro de energia

10-10 . """ Pendiente-3

10t 102 103
Frecuencia [Hz]

Figura 30: Espectro de energia del modelo DES a 10°

En la figura anterior se puede observar que la pendiente téorica abarca un rango amplio de frecuen-
cias; caracteristica de los modelos DES al evaluar el flujo con mayor detalle.
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4.8. Evaluacion del costo computacional

Para llevar a cabo las simulaciones se utilizaron dos versiones del programa: ANSYS FLUENT
2025 R2 Student Edition y ANSYS FLUENT 2024 R2. La primera version fue utilizada para
ejecutar los modelos RANS y de transicion, mientras que la segunda, para los modelos hibridos
y de resolucion de escala. Lo anterior se justifica en que la segunda versién no ofrece limitacion
alguna en lo que respecta al nimero de nicleos que se pueden utilizar por operacién, por lo que
es mas que ideal para el costo computacional que exigen los modelos SAS y DES. Ademés, el
equipo que se utilizo para correr las simulaciones también estd en funcion de la version utilizada.
A continuacion, en la tabla 15 se muestran las caracteristicas del hardware segtn fuera el caso.

Tabla 15: Caracteristicas del hardware

Version Modelos Niicleos | Procesador Memoria RAM | Uso de GPU
ANSYS FLUENT 2025 R2 Student Edition | RANS y de transicién 4 AMD Ryzen 5 3600 64 No
ANSYS FLUENT 2024 R2 Hibridos y de resolucién de escala | 20 Intel Core 17- 13700 F | 32 Si

A pesar de que se utilizaron equipos con diferentes caracteristicas de acuerdo al tipo de modelo con
el que se trabajod, es importante recordar que se mantuvo constante la malla estructurada de 770,000
elementos y en medida de lo posible también se utilizaron los mismos esquemas de discretizacion
espacial y el algoritmo de acoplamiento presion-velocidad para todos los modelos evaluados.

Para evaluar el costo computacional se recolectard el tiempo real en horas que tarda el soluciona-
dor en completar la simulacién, el promedio de iteraciones que realiza por paso de tiempo para
lograr la convergencia (facilidad de convergencia) y el almacenamiento requerido para guardar los
datos obtenidos. El modelo base de referencia para comparar el rendimiento computacional sera el
modelo £ — w SST. Lo anterior se fundamenta en que, como ya se menciond anteriormente, es el
modelo por defecto que utiliza el programa.
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5. Desarrollo

Este capitulo tiene como propdsito describir la ejecucion de las simulaciones para el perfil NACA
0012. Esto se logra al detallar cada una de las etapas que permitieron obtener los resultados que en
la siguiente seccion se presentardn; desde comprobar que la configuracién bésica esté bien hasta

como se post-proceso la gran cantidad de datos obtenidos.

En la primera seccidn se especifican la preparacion del caso base, el cual servird como referencia
para todas las demads simulaciones utilizando los diferentes modelos; y la definicién de las condi-
ciones de contorno. La segunda seccion detalla la manera en la que se fue cambiando la direccion
del flujo para lograr obtener los pardmetros de interés a diferentes dngulos de ataque. Posteriormen-
te, en la tercera seccion, se trata como se implementaron los modelos RANS y de transicion, que
fueron la linea de partida de este estudio; mientras que en la cuarta seccion se plantea la implemen-
tacion de los modelos hibridos y las consideraciones especiales para la monitorizacion de escalas.
Por ultimo se precisa el uso de herramientas externas para la elaboracion de graficas de parametros
aerodindmicos, herramientas de post-procesado de contenido multimedia, y por supuesto las ya
mencionadas para la realizacion del anélisis espectral y la construccion de diagramas de fase.

5.1. Preparacion del caso base y configuracion de
condiciones de frontera

El perfil NACA 0012 es un perfil simétrico, por lo que un dngulo de ataque nulo es ideal como
punto de partida ya que el comportamiento a estas condiciones es conocido y predecible. Al saber
que la sustentacion que se genera es practicamente nula, se puede verificar que tanto la malla como
las condiciones de frontera no producirdn errores numéricos. Ademds también se realizé un estudio
de la calidad de la malla, teniendo resultados positivos en lo que respecta a la calidad ortogonal
(solo el 0.1 % de las celdas tiene una cualidad ortogonal menor a 0.792) y a la relacién de aspecto
(las de mayor valor estdn dentro de la capa limite); asegurando asi que estas condiciones son las

adecuadas para que el solucionador llegue a resultados correctos.

En el apartado de Setup se debe tener especial cuidado en como se configuran ciertos parametros,
ya que de esto depende la precision y coherencia de los datos monitoreados. En primer lugar, se
cerciord de que el solucionador esté configurado en transitorio y no en estacionario. Después en la
seccion de modelos se seleccioné el modelo k£ — w SST, ya que con este modelo se hizo el estudio
de independencia de malla. En la pestafia de material se introdujeron los valores de referencia del
fluido para obtener correctamente los coeficientes. En este caso se establecio la densidad del aire a
1.225[%] y la viscosidad dindmica a 1.7894 x 10_5[%] para asi alcanzar el Reynolds deseado.
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Dentro del mismo apartado de Sefup se definen las condiciones de frontera. Para la entrada es
importante remarcar que el método de especificacion de la velocidad se dard en componentes y
en un marco de referencia absoluto. En la siguiente seccion se especificard el por qué de esta
configuracién. Al ser un dngulo nulo, s6lo se tiene componente en x, por lo que solo se estableci
la velocidad en x de 43[™] para alcanzar el Reynolds propuesto. Para la salida se debe considerar
la presion manométrica nula y definir la direccion del reflujo como normal a la frontera. Con lo que
respecta a la pared del perfil basta con solo seleccionar la condicién de no deslizamiento. También
se definieron los limites laterales del dominio para evitar los efectos de pared. Por dltimo es muy
importante que en la seccion de valores de referencia se haga el cdlculo desde la entrada, ya que si
no se selecciona de esta manera los coeficientes y valores monitoreados seran mal estimados. Es

en este apartado donde se establece la longitud de la cuerda que, para este caso, es de 1[m)].

En el apartado de Resultados resulta conveniente definir puntos que permitirdn monitorear el cam-
bio en las propiedades del fluido en la regioén de la estela. En los apartados correspondientes a la
implementacion de los modelos se hablard mas respecto a la ubicacion de estos puntos. Aca tam-
bién es oportuno establecer los contornos de presion y velocidad para posteriormente crear escenas

que permitan observar como va evolucionando el flujo sobre el perfil con el paso del tiempo.

La dltima seccidn que se prepard fue la Solucién, empezando por los métodos de solucién, los cua-
les fueron detallados en el apartado de esquemas de discretizacién. Después, para observar cémo

van cambiando cuantitativamente los pardmetros de interés, se crearon los siguientes reportes:

= Coeficiente de sustentacion (C))

Coeficiente de arrastre (C)

Media ponderada de la presion total en los diferentes puntos (awap)

Media ponderada de la velocidad en x en los diferentes puntos (awau)

Media ponderada de la velocidad en y en los diferentes puntos (awav)

Con lo anterior se asegura tener tanto graficas como reportes que facilitardn la exportacion de los
datos y su posterior procesado y andlisis. Otro aspecto que se definié en esta seccion es el de los
residuos, los cuales se fijaron en un valor minimo de 1 x 10~% como criterio de convergencia. De
igual forma se configura el autoguardado de los datos cada ciertos pasos de tiempo. Después, para
la inicializacion, se selecciond la inicializacion estandar calculada desde la entrada. En este punto
todos los valores a excepcion de las variables de turbulencia se declararon nulos. Por dltimo, una
vez que se inicializé la solucion se procede a correrla, colocando los valores correspondientes al
numero de pasos de tiempo, el tamafio de estos y las iteraciones maximas por paso de tiempo segin

el modelo que se esté configurando.
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5.2. Ejecucion del barrido de angulos de ataque

Una vez que se tiene el caso base correctamente configurado resulta mucho mas facil llevar a cabo
el barrido del « y la implementacion de los diferentes modelos. Lo que se hizo fue guardar el
archivo generado con la configuracién base en una carpeta nueva nombrada segun el dngulo de
ataque; asi se replican exactamente los esquemas de discretizacion, los monitores y la malla. Este
proceso se repitié 16 veces, para asi tener una carpeta con un archivo para cada angulo de ataque
que se estudid. De esta manera se asegura que los resultados van a variar principalmente por la

naturaleza del flujo y el modelo utilizado y no por cdmo se establecio el caso.

Para modificar el « en los casos base replicados se modifican las componentes de la velocidad en
la condicién de frontera de la entrada. Por lo anterior es que se declar6 el valor de la velocidad a
la entrada utilizando componentes, y no como magnitud. Esto evita que se tenga que generar una
nueva geometria rotada que obligue a realizar una nueva malla u orientar el dominio computacio-
nal. Al no tener que mallar nuevamente, pardmetros como la calidad ortogonal y la relacién de
aspecto se mantienen iguales durante todo el barrido del . Ademas se facilita la convergencia al
mantener las celdas de la capa limite alineadas a la cuerda del perfil. Para cada caso del barrido se

calcularon las componentes de la velocidad de corriente libre utilizando las siguientes expresiones:
u = Vy * cos(a) (93)
v = Vo *x sin(a) (94)

En la tabla 16, se muestran los valores de las componentes para cada dngulo de ataque utilizado.

Tabla 16: Componentes vectoriales de la velocidad

a |u v
-12 | 42.0603 | -8.9402
-10 | 42.3467 | -7.4669
-8 | 42.5815 | -5.9844
-6 | 42.7644 | -4.4947
-4 | 42.8953 | -2.9995

2 | 429738 | -1.5007

0 43 0

2 42.9738 | 1.5007
4 42.8953 | 2.9995
6 42.7644 | 4.4947
8 42.5815 | 5.9844
10 | 42.3467 | 7.4669
12 | 42.0603 | 8.9402
14 | 41.7227 | 10.4026
16 | 41.3343 | 11.8524
18 | 40.8954 | 13.2877
20 | 40.4068 | 14.7069

Es importante mencionar que los puntos de monitoreo de presion y velocidad se fueron adaptando

segln iba cambiando el dngulo de ataque para que estos pudieran ubicarse dentro de la estela.
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5.3. Implementacion y estabilizacion de modelos RANS
y de transicion

Ya que se tienen todas las carpetas con los archivos correspondientes a cada o implementado, se
puede comenzar a correr las simulaciones correspondientes a los modelos RANS y de transicion.
Para lograr esto se replico 8 veces el caso base dentro del banco de trabajo, uno por cada modelo
de turbulencia que se corrid. Al igual que en el paso anterior, esto garantiza que cada corrida
cuente con las mismas configuraciones numéricas, geometria y mallado. La manera en la que se
duplicaron los casos configurados dentro del mismo proyecto puede visualizarse en la figura 31.
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Figura 31: Configuracion del proyecto para la implementacion de modelos RANS y de transicion

Para la implementacion de cada uno de los modelos de turbulencia se opt6 por una inicializacion
estdndar, en la cual cada que se va a correr un modelo se procede a inicializarlo haciendo nulas
las condiciones de frontera y manteniendo tal cual y como estan las variables de turbulencia. La
ventaja de realizarlo de esta manera radica en que se puede asegurar que la solucién final de cada
modelo seréd independiente de cualquier estado previo. Lo anterior resuelve el problema de que si

una solucidn ya trae consigo una caracteristica inherente de un modelo podria afectar en como se
desarrolla el flujo para formulaciones distintas.

Otra ventaja importante de hacer la inicializacién estandar es que permite que cada modelo desa-
rrolle de manera independiente la capa limite y el punto de transicion laminar-turbulenta en funcion

de la formulacién y caracteristica de cada modelo. Especialmente esta consideracion resulta indis-
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pensable si se estan evaluando modelos de transicidn como en este caso.

A continuacién se muestra como se ajustaron algunos pardmetros para lograr mejores resultados.
Para el modelo GEKO, el cual se visualiza en la figura 32, se aseguro que los pardmetros de opti-
mizacion Csgp (que controla la separacién del flujo) y el C'yy (que controla el flujo en regiones
cercanas a la pared) fueran constantes y tuvieran los valores recomendados por la guia tedrica. En
el caso del primero, el valor 1.75 imita el modelo SST, mientras que el segundo se mantiene en
0.5 ya que no se cuenta con la certeza de que la informacidn experimental sugiera una adecuacion.
Cabe aclarar que no se realizaron optimizaciones para corridas posteriores, por lo que todos los

modelos se corren con esta misma linea base.

GEKO Options

Wall Distance Free
CSEP

constant L7

1.75
CHNW

constant e

0.5
CMIX

compute-from-csep v
CIET

0.9
Blending Function

built-in v

[GEKD Defaults]

Figura 32: Configuraciones particulares del modelo GEKO

Para el modelo RSM, el cual se visualiza en la figura 33, se asegurd que el modelo esté configurado
en Linear Pressure Strain. De esta manera se logra modelar la redistribucion de energia entre los
esfuerzos; y esto a su vez permite que, en caso de que existan cambios abruptos en cdmo se va
deformando el fluido, la simulacién logre resolverlo correctamente. Las otras opciones disponibles

resultan no ttiles para flujos desprendidos.

Reynolds-Stress Model
® Linear Pressure-Strain
Quadratic Pressure-Strain
Stress-Omega
Stress-BSL

Figura 33: Configuraciones particulares del modelo RSM

No es redundante mencionar que, mientras se llevaban a cabo las simulaciones, se revisaron cons-
tantemente la convergencia de los residuos asi como los monitores de los pardmetros mencionados
en el apartado de preparacion del caso base. Los criterios que se siguieron para verificar los resul-

tados que se iban obteniendo fueron los establecidos en la metodologia.
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5.4. Implementacion de modelos hibridos

Una vez que se terminaron de correr todos los modelos RANS y de transicion, se procedié a
migrar los casos base de los dngulos correspondiente al equipo en el que se iban a correr las
simulaciones de los modelos hibridos. Es importante mencionar que es necesario tener en cuenta
ciertas configuraciones en el guardado, exportacién e importaciéon de los archivos para que no
exista la incompatibilidad que resulta de trabajar con dos versiones distintas del programa. Después
de que se asegurd que no existiera ningun problema en la carga de los archivos en el nuevo equipo
y que el espacio de trabajo arranque sin ningin inconveniente, puede procederse a replicar 2 veces
el caso base, uno para el modelo SAS y otro para el DES. Todo esto garantizd que nuevamente se
tengan las condiciones de trabajo tal y como se tenian en los casos RANS y de transicion.

Para los modelos hibridos también se optd por una inicializacion estandar, tal y como se explico
en la seccion pasada. Esto permitird que se pueda observar la evolucién de las inestabilidades
desde el reposo. A diferencia de los modelos RANS y de transicién, que todos se ejecutaron con
un paso temporal de At = 0.001[s|, serfa impreciso utilizar este mismo paso de tiempo para los
modelos hibridos. Por ello, y de acuerdo con lo calculado en la metodologia, se decidié optar
por At = 0.000001[s] para la ejecucién de estos dltimos modelos. Las consideraciones anteriores
permiten capturar de una buena manera el desprendimiento de vortices. Respecto a los pardmetros
especificos configurados para estos dos modelos es importante mencionar que, si bien se puede
seleccionar casi cualquiera de los modelos RANS basados en w y luego activar la opcién SAS,
para evaluar este modelo se utilizé el enfoque que lo combina con el modelo £ — w SST. Para ello

basta con seleccionar la opcion SAS de la lista de modelos.

En el caso de los DES es necesario asegurarse que todas las simulaciones de este modelo se corran
con el modelo RANS k£ — w SST como complemento y seleccionando la casilla de la variante
DDES, tal y como se muestra en la figura 34. Esta opcion permitird que dentro de la capa limite se
utilice el modelo RANS seleccionado y el modelo LES sdlo en las regiones donde haya despren-
dimiento y asi se evita registrar cualquier posible separaciéon ocasionada por la malla en la capa

limite.
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RANS Model
Spalart-Allmaras
Realizable k-epsilon |
® SST k-omega

k-omega Options

Low-Re Corrections

Near-Wall Treatment

correlation v

DES Options
v Delayed DES

Figura 34: Configuraciones particulares del modelo DES

Es importante recordar tal como se mencioné en la metodologia que una configuracién necesaria
para ambos modelos es asegurarse que la discretizacion del momento utilice el esquema Bounded
Central Differencing, como se muestra en la figura 35. Esto evita que los remolinos capturados se

supriman debido a una viscosidad numérica excesiva.

Solution Methods ‘O|
Pressure-Velocity Coupling

Scheme

Coupled hd
Flux Type

Rhie-Chow: momentum based ¥ | V| Auto Select
Spatial Discretization

Gradient

Least Squares Cell Based -
Pressure

Second Order 5
Momentum

Bounded Central Differencing hd
Turbulent Kinetic Energy

Second Order Upwind hd
Specific Dissipation Rate

Second Order Upwind &

Spatial Discretization Parameters
Bounded Central Diff. Boundedness
1 -

Pseudo Time Method

off hd
Transient Formulation

Second Order Implicit -

Figura 35: Configuracion de la discretizacion para el modelo DES

Por dltimo, para obtener resultados en un estado estadisticamente estacionario en el que las estruc-
turas turbulentas estuvieran desarrolladas completamente se eliminé el 40 % de los datos iniciales
de todos los archivos de salida (.out) generados. A continuacion, en la siguiente seccidn se detallara
un poco mds cOmo se procesaron los archivos .out de los pardmetros monitoreados que permitie-
ron generar las gréificas de los coeficientes aerodindmicos, el espectro de energia y las grificas de
espacio de fase.
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5.5. Recoleccion de datos y post-procesamiento de

senales temporales

Coémo se obtienen los valores de los coeficientes aerodinamicos (C; y Cy) en un « dado esta rela-
cionado con el tipo de modelo que se usé. Asi para los modelos RANS y de transicién basta con
tomar el ultimo valor registrado en el ultimo instante de tiempo; no obstante, para los modelos
hibridos es necesario realizar un promedio de todos los datos a partir de cuando se tiene un estado
estadisticamente estacionario. Con los datos obtenidos se construyé una tabla que relacionara el
angulo de ataque con los valores de C; y C, para cada modelo. Con estos datos posteriormente se
pueden exportar archivos tipo csv que permitieron crear las graficas C; vs o, Cy vs a'y Cy vs
tanto para cada modelo como para la comparacion global en Paraview. El mismo procedimiento se
utiliz6 para presentar los resultados de la distribucion del coeficiente de presion para los dngulos y
modelos seleccionados.

Con lo que respecta a la obtencién de los contornos de velocidad y de presion se utilizé la herra-
mienta de post-procesamiento del programa. Esta opcion permite obtener contenido multimedia en
alta calidad de los campos de velocidad y de presién que permitird obtener informacion importante
sobre los puntos de separacidn, las estructuras turbulentas y los campos de vorticidad. Basta con
conectar el bloque de solucion con el de resultados para todos los modelos utilizados tal y como se
muestra en la figura 31. Esto permite trasladar el caso y los datos sin la necesidad de importarlos

directamente en un bloque independiente de resultados.

Para la caracterizacion dindmica se utilizaron los datos recolectados de presion total, velocidad
en x y velocidad en y en los puntos monitoreados a lo largo de la estela. Las coordenadas de los
puntos varian segun el « utilizado, ya que debe cerciorarse de que los puntos queden dentro de la
estela. Es importante mencionar que s6lo cambian las coordenadas en y, pues los puntos sélo se
movian hacia arriba o hacia abajo segun se iba aumentando o disminuyendo el «. Es por ello que
a continuacion, en la tabla 17 , se muestra la distancia o coordenada en x a la que se colocaron los

puntos de los monitores.

Tabla 17: Posicion de los monitores

Punto | Distancia en X [m]
Cul 1.015

Cu2 1.35

fur 2.05

fur |35

El establecimiento de los puntos ¢, y ¢,2 tan cerca del borde de salida resulta fundamental para
lograr capturar la informacién cuando se desprenden los vortices. Una ventaja de los monitores
es que permiten crear archivos .out que ya estan sincronizados temporalmente, asegurandose que

cada registro de una variable (por ejemplo, presion) estd ligado al mismo instante de tiempo que

85



5.5 Recoleccion de datos y post-procesamiento de Facultad de Ingenieria
sefiales temporales Héctor Santiago Delgado Guevara

otra variable (velocidad). El nimero de datos recolectados por corrida esta en funcion del tamafio
del paso de tiempo; asi los modelos RANS y de transicion tenian una frecuencia de muestreo de
1000 datos por segundo simulado, mientras que para los modelos hibridos esta tasa de frecuencia
podia ser de 10,000 hasta 1,000,000 de datos por segundo simulado.

Para eliminar el 40 % de los datos iniciales de cada simulacion se puede realizar de dos maneras.
La primera es eliminarlos directamente desde el bloc de notas o la hoja de datos y guardar el
archivo para después cargarlo directamente en el cdigo; mientras que la segunda es indicar en el
codigo desde que punto iniciar a tomar los datos que se van a graficar. Nuevamente, esto permitird
que nuestro andlisis se centre Unicamente cuando se tiene un estado estadisticamente estacionario
sin tomar en cuenta el ruido de cuando inicia el solucionador. El cédigo también elimina todos
los valores que no sean nimeros y sustrae la componente media de la velocidad para unicamente

enfocarse en las fluctuaciones turbulentas.

Una de las bondades del cddigo es que permite identificar la frecuencia dominante para el anélisis
espectral. Juan A. Ham Martinez aplica la Transformada Rapida de Fourier para cambiar la sefal
de la velocidad del dominio del tiempo al dominio de la frecuencia. Automaticamente el codigo
identifica la frecuencia con mayor amplitud, que dicho sea de paso esta asociada con el desprendi-
miento de remolinos de gran escala. Con la finalidad de aplicar las leyes de potencia en el espectro
de energia, se manejé en escala logaritmica la densidad espectral de potencia. Como se menciond
en la metodologia, el codigo incluye la identificacién dentro de la grafica de la pendiente de decai-
miento de —3. Recordar que dicho valor se justifica en la teoria de Kraichnan para la resolucion de

la cascada de enstrofia en simulaciones bidimensionales.

Por dltimo, para la construccion de los diagramas del espacio de fase se debe correlacionar los
datos de una de las componentes de la velocidad (ya sea v o v) con la presion absoluta en uno de
los puntos monitoreados. Es importante que los archivos que se carguen correspondan a un mismo
punto para poder crear una grafica donde se puedan identificar las 6rbitas cerradas que comprueben
que se tiene un desprendimiento periddico y estable o cualquier comportamiento que indique que

si se estan resolviendo las escalas.
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6. Resultados

En este capitulo se presentardn y analizaran los resultados que se obtuvieron después de correr
las simulaciones del perfil NACA 0012 a un nimero de Reynolds de 3 x 10°. Lo anterior tiene
como finalidad comparar como los nueve modelos evaluados lograron representar el fendmeno
estudiado, evaluando su rendimiento tanto en el régimen lineal como en condiciones criticas de

pérdida de sustentacion.

Los resultados se presentan de tal manera que permiten ir descartando los modelos que tuvieron
resultados deficientes o malos y s6lo enfocarse en aquellos que si fueron mds precisos o cercanos
al comportamiento real. En primer lugar, se expone una comparacion global de los coeficientes
aerodindmicos (C; y Cy) donde se validan los resultados cuantitativos y cualitativos obtenidos con
los datos experimentales de Abbott y von Doenhoff para poder cuantificar el error relativo de cada

modelo.

Posteriormente se lleva a cabo un andlisis de la distribucion de presiones (C),) en dngulos de interés
y se visualizé el comportamiento de la capa limite, donde se localizaron los puntos de separacion
y readherencia que permiten evaluar la eficiencia del perfil. En los modelos con mejor desempefio
y fidelidad, se llevé a cabo la caracterizacion dindmica que, como ya se ha venido mencionado,
consistid en procesar las sefiales temporales en el dominio de la frecuencia para obtener la cascada

de energia y la estabilidad de las graficas de espacio de fase.

Finalmente, se expone visualmente la fisica del fendmeno al presentar las estructuras turbulentas
y se analiza la viabilidad de cada modelo evaluando el costo computacional. Como resultado final
se podra argumentar cudl de los modelos ofrece el mejor rendimiento haciendo un balance entre
precision y demanda de recursos, siendo asi una guia de recomendacion para futuras aplicaciones

de diferentes indoles.

6.1. Comparacion global de coeficientes aerodinamicos

En la figura 36 se muestran las comparativas individuales de las curvas de sustentacion obtenidas
para cada uno de los 9 modelos frente a la curva experimental de Abbott & von Doenhoff del perfil
NACA 0012. Se puede observar que todos los modelos tienen un comportamiento lineal casi 1dénti-
co a bajos «, donde el flujo estd adherido; no obstante, una vez que se alcanza el angulo de pérdida,
alrededor de los 16°, estos empiezan a divergir entre si. Se observa que el modelo k£ — ¢ estdndar
(b) no logra estimar correctamente el Cj ,,,,, quedando muy por debajo del valor experimental,
pues se presenta una transicion exageradamente suave. Otra curva que llama mucho la atencion es
la del modelo RSM (g), donde se aprecia una topologia de la funcién con bajadas y subidas ajenas

al comportamiento cldsico del perfil NACA 0012. Por su parte, los modelos que mejor lograron
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representar la curva real son el Spalart-Allmaras (a), los modelos basados en £ — w (c y d), y los
modelos hibridos/escalas resolventes (h,i); pues se observan minimas diferencias entre las curvas
obtenidas y la experimental. Sin embargo, después de pasar el punto de maxima sustentacion, se
observa como los modelos anteriores si presentan discrepancias con la experimental, fallando en

la zona post-pérdida.

cvsa avsa Gusa

) L) : "o)
d) cve . | e) e ‘ f)
) . - )

,,,,, — e ==

Figura 36: Curva de sustentacion (C] vs. ) de cada modelo (a. Spalart-Allmaras, b. k£ — ¢ estandar,
c. k —w SST, d. GEKO, e. k — kl — w, f. Transition SST, g. RSM, h. SAS, i. DES) comparada con
la de Abbott & von Doenhoff

En la figura 37 se superponen todas las curvas y aqui se puede ver como gran parte de los modelos
logran sortear la parte lineal (-12° a 10°) de una gran manera, por lo que se puede afirmar que
casi todos los modelos logran predecir con mucha certeza la pendiente de sustentacién (C,). No
obstante, también se puede evidenciar ain més las divergencias que se presentan al acercarse a la
zona de desprendimiento. Resulta interesante ver el caso del modelo £—kl—w (naranja) que incluso
sobrestima el comportamiento lineal de la curva, ignorando por completo la entrada en pérdida del
perfil, pues la recta mantiene una tendencia de seguir ascendiendo. Muy por debajo quedan en
prediccién los modelos £ — ¢ estandar (morado) y RSM (negro), que desde los 10° ya empiezan
a mostrar diferencias importantes con respecto a la curva registrada por Abbott & von Doenhoff.
Nuevamente la zona que mas resalta en esta grafica es la que comprende la zona post-pérdida (16°
a 20°), donde de plano todos los modelos implementados muestran diferencias con respecto a la
curva real. Lo anterior se debe a las caracteristicas del flujo separado, que complican mucho las
capacidades predictivas de los modelos, especialmente la de los RANS y los de transicion.
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Transition SST

Figura 37: Curva de sustentacion (C; vs. «) global

En la figura 38 se muestran las comparativas individuales de las curvas de arrastre obtenidas para
cada uno de los 9 modelos frente a la curva experimental de Abbott & von Doenhoff del perfil
NACA 0012. Se puede observar que las graficas siguen la forma parabdlica esperada, teniendo
un crecimiento cuadratico en los extremos y ubicando el arrastre minimo cuando el « es nulo. Se
destaca que los modelos que mas se acercaron a la curva experimental son el (a) Spalart-Allmaras,
(c) k — w SST, (d) GEKO, (h) SAS e (i) DES. Por otro lado, se debe sefialar que los modelos (b)
k—e, (g) RSM, (e) k—kl—w y (f) Transition SST son los que mds distan de ser idénticos a la curva
experimental. El primero no logra estimar correctamente el arrastre obteniendo valores mucho
mayores a lo largo de todo el dominio, el segundo presenta altas desviaciones cuando se tienen «
criticos, mientras que los dos modelos de transicion presentan perturbaciones no caracteristicas de

la curva esperada.
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Figura 38: Curva de arrastre (Cy vs. ) de cada modelo (a. Spalart-Allmaras, b. k£ — ¢ estandar, c.
k —w SST, d. GEKO, e. k — kil — w, f. Transition SST, g. RSM, h. SAS, i. DES) comparada con la
de Abbott & von Doenhoff

En la figura 39 se superponen todas las curvas y aqui se puede ver como la mayoria de los modelos
si logran capturar bastante bien el comportamiento del arrastre sobre el perfil cuando el flujo atin
no se desprende. No obstante, y al igual que en el caso anterior, la grafica ayuda a apreciar de
mejor manera los puntos débiles de cada modelo. Es mds evidente la sobreestimacion por parte del
modelo k& — ¢ estdndar (morado) y la divergencia acelerada que presenta el modelo RSM (negro)
una vez que se alcanzan los 12°. Otro punto que llama la atencidn es el que se presenta a este mismo
a en el modelo £ — kl — w (naranja), ya que se puede observar una caida més que evidente en el
valor del arrastre. Por dltimo es importante observar cémo después de que se alcanza el o donde
el perfil deberia entrar en pérdida las curvas empiezan a bifurcarse. Lo anterior invita a pensar que
es muy probable que exista una diferencia en como se modela la transicion de un régimen a otro

tras desprenderse la capa limite.
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Figura 39: Curva de arrastre (C vs. «) global

En la figura 40 se muestran las comparativas individuales de las polares aerodinamicas obtenidas
para cada uno de los 9 modelos frente a la curva experimental de Abbott & von Doenhoff del perfil
NACA 0012. Se puede observar la forma de una pardbola asimetrica donde los modelos (a) Spalart-
Allmaras, (c) k — w SST, (d) GEKO, (h) SAS e (i) DES logran apegarse con mayor fidelidad a la
curva real, mientras que los modelos (b) £ — ¢ estdndar y (g) RSM muestran una sobreestimacion
considerable del arrastre para practicamente todo el rango de sustentacion presentado. Algo que
llama la atencién considerablemente son los picos presentados en los modelos de transicion (e)
k — kl —w'y (f) Transition SST en practicamente los mismos valores del (', siendo el mds notorio

cuando su valor es 1.2.
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Figura 40: Polar (C vs. () de cada modelo (a. Spalart-Allmaras, b. k — ¢ estandar, c. k — w SST,
d. GEKO, e. k — kl — w, f. Transition SST, g. RSM, h. SAS, i. DES) comparada con la de Abbott
& von Doenhoff

En la figura 41 se superponen todas las curvas. Se concluye con mayor claridad que los modelos
Spalart-Allmaras (azul oscuro), £ — w SST (café), GEKO (verde claro), SAS (rojo) y DES (azul
claro) son los mds precisos para capturar el arrastre cuando el flujo todavia estd adherido. Es ain
mds claro también el desfase que presentan los modelos k — ¢ estdndar (morado) y RSM (negro),
los cuales sobreestiman el arrastre y no logran capturar correctamente la fineza aerodinamica. Acd
también se magnifican los picos que presentan los modelos de transicién k — kl — w (naranja) y
transition SST (verde oscuro), especialmente después de la transicion. Al igual que en las dltimas
comparativas globales se puede apreciar una notable dispersion en el extremo derecho de la gréfica,
que es cuando se empieza a presentar el desprendimiento y posteriormente la entrada en pérdida.

Esto es aun mas visible para los modelos con aproximaciones RANS.
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Figura 41: Polar aerodinamica (Cy vs. C;) global

En la tabla 18 se incluyen los parametros mas importantes de desempefio aerodindmico como lo
son el coeficiente de sustentacion maximo, dngulo de entrada en pérdida, coeficiente de arrastre
cuando o = 0y el % de error del coeficiente de sustentacion maximo respecto a la referencia
experimental calculados por los nueve modelos de turbulencia. Ademads se incluyen los valores
experimentales de estos parametros para su contraste. En esta comparativa se puede apreciar como
los modelos Spalart-Allmaras, k — w SST, GEKO, Transition SST, SAS y DES son los mas fieles
a los valores experimentales de Cj .4, yYa que el rango de estos modelos es de 1.41 a 1.59 , siendo
cercano al valor experimental de 1.55. No obstante, en lo que se refiere al « de entrada en pérdida,
los tnicos modelos que coinciden con el valor experimental son los modelos GEKO y DES. En
cuanto a la prediccion del Cj; cuando el « es nulo, solo se destaca el modelo k& — kl —w como el més
cercano al valor real. En contraste, alerta el alto porcentaje de error que muestra el modelo k£ — ¢
estandar para el coeficiente de sustentacion maximo, siendo un valor inadmisible de 34 %. Otro
punto que llama la atencion es como hay modelos que erroneamente retrasan mucho la pérdida
como lo son los modelos k& — ¢ estdndar y RSM, reportando un o de pérdida de hasta 20°. Por
tdltimo, se hace notoria la sobreestimacion del Cj ., por parte del modelo k& — kil — w, obteniendo
un valor descomunal de 1.94.

93



Facultad de Ingenieria

6.1 Comparacion global de coeficientes aerodinamicos Héctor Santiago Delgado Guevara

Tabla 18: Tabla de pardmetros de desempefio

Modelo Clmaz | Qstar | Caa0° | % Error (C 4z)
Abbott & von Doenhoff | 1.55 16° 0.006 -
Spalart-Allmaras 1.5236 | 18° | 0.0092 | 1.7015
k- estandar 1.0181 | 14° | 0.0176 | 34.3178
k-w SST 1.4837 | 18° | 0.0090 | 4.2796
GEKO 1.4177 | 16° | 0.0091 | 8.5386
k-kl-w 1.9414 | 20° | 0.0063 | 25.2522
Transition SST 1.5982 | 18° | 0.0050 | 3.1118
RSM 1.2072 | 20° | 0.0125 | 22.1170
SAS 1.5246 | 18° | 0.0090 | 1.6373
DES 1.5166 | 16° | 0.0077 | 2.1580

En la figura 42 se muestra la distribucion del coeficiente de presion sobre el perfil cuando experi-

mentalmente se presenta el « de pérdida. En primera instancia, se destaca que la opcién laminar y

el modelo DES son los tnicos que logran capturar los voértices desprendidos y remolinos de gran

escala. A diferencia de todos los modelos presentes (b-f) en la imagen, la opcién laminar (a) es

la tnica en la que el gradiente de presion no es tan claro cerca del borde de ataque, pues no se

logra apreciar la bien definida region de succion azul sobre la primera seccion del extradds. Lo que

todos los modelos logran representar con fidelidad es la region roja y naranja que corresponde al

estancamiento de alta presion en el intradés y borde de ataque.

Figura 42: Contorno del coeficiente de presién (Cy,) a o = 16 para los modelos con mejor desem-
pefio comparados con la opcién laminar (a. Laminar, b. Spalart-Allmaras, c.k — w SST, d. GEKO,

e. SAS, f. DES)
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6.2. Validacion puntual con datos experimentales

y analisis de error

En la tabla 19 se incluyen los mismos parametros que en la tabla 18 junto con sus porcentajes
de error respecto a la referencia experimental para cada uno de los nueve modelos. Ademads se
adiciona el valor de la pendiente de la region lineal de la curva de sustentacion también con su
porcentaje de error correspondiente. Para el valor de C ,,4,, los modelos con menor margen de
error son el Spalart-Allmaras (1.7 %), SAS (1.64 %) y DES(2.15 %); mientras que modelos como
el k£ — ¢ estandar (34.32 %), k — kl — w (25.25 %) y RSM (22.12 %) son los que mas alejados
estan del valor real. Como se menciond anteriormente, solo dos modelos estiman correctamente el
Qistail, POT 10 que los tnicos modelos cuyos porcentajes de error son nulos son el GEKO y el DES.
Por otra parte, modelos como el k — kIl — w y el RSM ofrecen porcentajes de errores inaceptables,
siendo del 25 % de error para los dos casos. En el rubro de calcular el Cyg, s6lo un modelo tiene un
porcentaje de error considerablemente bajo, y ese sorprendentemente es el k£ — kl — w, siendo de
5 %. Todos los demdas modelos tienen porcentajes de error considerables, resaltando los modelos
RSM (108.33 %) y k — ¢ estandar (193.33 %) como los menos exactos. Por dltimo, cabe resaltar
que casi todos los modelos logran estimar correctamente la pendiente de la region lineal de la curva
de sustentacion, siendo nuevamente los modelos mencionados en el punto anterior (k — ¢ estandar

con 14. 51 % y RSM con 8.36 %) los que mas se alejan del valor real.

Tabla 19: Tabla de puntos criticos

Modelo Cimaz | % error Cp ey | Qsiann | %0 €rror agqy | Cao % error Cyy | C, % error C),
Abbott & von Doenhoff | 1.55 - 16 - 0.006 | - 0.1041 | -
Spalart-Allmaras 1.5236 | 1.70 % 18 13 % 0.0092 | 53.33 % 0.1038 | 0.29 %
k-¢ estandar 1.0181 | 34.32 % 14 13% 0.0176 | 193.33 % 0.089 14.51 %
k-w SST 1.4837 | 4.28 % 18 13% 0.009 | 50.00 % 0.1029 | 1.15%
GEKO 1.4177 | 8.54 % 16 0% 0.0091 | 51.67 % 0.1022 | 1.83 %
k-kl-w 1.9414 | 25.25 % 20 25 % 0.0063 | 5.00 % 0.1065 | 2.31 %
Transition SST 1.5982 | 3.11 % 18 13% 0.005 16.67 % 0.1041 | 0.00 %
RSM 1.2072 | 22.12% 20 25 % 0.0125 | 108.33 % 0.0954 | 8.36 %
SAS 1.5246 | 1.64 % 18 13 % 0.009 | 50.00 % 0.1027 | 1.34 %
DES 1.5166 | 2.15% 16 0 % 0.0077 | 28.33 % 0.1014 | 2.59 %

En la figura 43 se muestran las comparativas individuales de la distribucién del error absoluto del
C; en funcioén del « para cada uno de los 9 modelos. Lo ideal seria tener una recta que coincida con
el eje de las abscisas; no obstante, se puede apreciar que, aunque antes de alcanzar o, el error
absoluto se mantiene relativamente bajo y homogéneo para casi todos los modelos, una vez que se
alcanza el o, la desviacion crece exponencialmente, mostrando picos donde se hace més notable
el error. Los modelos cuyo error absoluto en funcién del a es menor son el (a) Spalart-Allmaras,
(c) k—w SST, (d) GEKO y (i) DES, mientras que los picos de errores mas notables se lo llevan los
modelos (e) £ — kl — w, (b) k — € estdndar y (g) RSM.
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Figura 43: Error absoluto vs « (a. Spalart-Allmaras, b. £ — ¢ estandar, c. £ — w SST, d. GEKO, e.
k — kl — w, f. Transition SST, g. RSM, h. SAS, i. DES)

En la figura 44 se superponen todas las curvas en un solo grafico. Se confirma la precision que
tienen casi todos los modelos cuando se tiene flujo adherido por la forma casi horizontal y cercana
a cero que tienen las curvas cuando el « estd en un rango de -12 a 10°. Conforme se va acercando
y se supera el aq, la grafica empieza a bifurcarse, teniendo picos de errores considerables para
los modelos k£ — ¢ estandar (morado), kK — kI — w (naranja) y RSM (negro). Por su parte, modelos
como el Spalart-Allmaras (azul oscuro), k —w SST (café), GEKO (verde claro) y DES (azul claro)
logran mitigar correctamente las desviaciones, manteniendo valores bajos. Nuevamente también se
puede observar que cuando se alcanza el a4y, los modelos con aproximaciones RANS presentan

diferencias muy marcadas conforme intentan resolver la separacién del flujo.
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B Error absoluto vs a
DES
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Transition SST

Error absoluto
S g

Figura 44: Error absoluto vs « global

En la figura 45 se muestran las comparativas individuales de la correlacion lineal entre el rango de
C; obtenido y el del C; experimental para cada uno de los nueve modelos de turbulencia. Idealmente
se deberia obtener una recta igual a la funcién identidad. Modelos como el (a) Spalart-Allmaras, (c)
k—w SST (d) GEKO'y (i) DES estan casi perfectamente alineados a la que seria esta diagonal ideal,
mientras que modelos como el (b) & — ¢ estdndar, (e) k — kl —w y (g) RSM, se desfasan de la linea

ideal, muestran dispersion o introducen valores que estdn alejados a la referencia experimental.
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Figura 45: Correlaciones de los modelos con los valores experimentales (a. Spalart-Allmaras, b.
k — ¢ estandar, c. k — w SST, d. GEKO, e. k — kl — w, f. Transition SST, g. RSM, h. SAS, i. DES)

En la figura 46 se superponen las rectas en un solo gréifico. Se observa como la concentracion de
los puntos a lo largo de lo que seria la funcién identidad comprueba la fidelidad de los resultados
respecto a los datos experimentales, especialmente para los modelos Spalart-Allmaras (azul oscu-
ro), k — w SST (café), GEKO (verde oscuro) y DES (azul claro). Es ain méas evidente como el
modelo £ — ¢ estandar (morado) se va desfasando de la recta ideal, a causa de la subestimacion
de los valores de C; que se observa en la figura 37. El modelo £ — kl — w presenta una dispersion
muy grande después del cambio de régimen, ocasionada por los grandes valores atipicos que se
observan también en la figura 37. Por dltimo también se destaca la distribucién irregular y anormal
del modelo RSM.
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C, obtenido vs C; experimental
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Figura 46: Correlacion global

En la tabla 20 se presenta la raiz del error cuadritico medio del C; a lo largo de todo el rango
de «, la desviacion maxima del C; en porcentaje y el « en el que se registrd y el porcentaje de
error global para los nueve modelos de turbulencia. Para el pardmetro de RMSE se buscan valores
bajos cercanos a 0, ya que ello indica que el modelo logro acercarse a los valores experimentales.
Nuevamente los modelos mds acertados son los modelos Spalart-Allmaras, k£ — w SST, GEKO y
DES, teniendo un RMSE < 0.1; mientras que los que tuvieron un RMSE alto son los que mads se
alejaron del comportamiento real. Entre estos dltimos se encuentran los modelos k£ — ¢ estdndar
y k — kl — w con RMSE > 0.2. Es importante remarcar que las desviaciones maximas del C;
registradas para todos los modelos ocurren al alcanzar o después de alcanzar el oy, lo que indica
que los modelos sufren complicaciones cuando el flujo ya no estd adherido. Los que menos padecen
son los modelos Spalart-Allmaras, k—w SST y DES, teniendo un porcentaje de desviacion maxima
< 30 %, mientras que el que mas padece es el modelo k — kl — w con un porcentaje de desviacién
mdxima > 100 %. En lo que respecta al porcentaje de error global, el modelo con menor porcentaje
de error global es el modelo DES, con un valor < 5 %, mientras que el que mas fallaes el k—kl—w,

teniendo un porcentaje de error global > 15 %.
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Tabla 20: Tabla de errores para el coeficiente de sustentacion (C;)

Modelo RMSE (C)) | Desviacion maxima (o) | % Error global
Spalart-Allmaras | 0.0990 26.97 % (en 18°) 7.3

k-¢ estdndar 0.2027 37.48 % (en 16°) 11.89

k-w SST 0.0918 23.64 % (en 18°) 6.94

GEKO 0.0985 42.04 % (en 20°) 7.11

k-kl-w 0.3083 128.4 % (en 20°) 16.8
Transition SST 0.1858 75.59 % (en 20°) 10.94

RSM 0.1713 33.23 % (en 16°) 10.94

SAS 0.1309 48.45 % (en 20°) 8.48

DES 0.0655 24.23 % (en 20°) 4.24

En la figura 47 se presentan las comparativas individuales de la distribucién del coeficiente de
presion a lo largo de la cuerda adimensional del perfil a un o« = 10 para los nueve modelos de
turbulencia en conjunto con la curva experimental presentada por Harris [27]. Se puede observar
que todos los modelos logran capturar correctamente la forma ciclica de la grifica, donde la parte
superior representa la succion en el extradds y la inferior la sobrepresion en el intradds. Los mode-
los que lograron un acoplamiento muy parecido con respecto a la referencia experimental son el (a)
Spalart-Allmaras, (d) GEKO, (h) SAS y (i) DES. A pesar de que los modelos (b) k — ¢ estandar, (e
y f) de transicion, y (g) RSM, también son similares a la curva experimental, es necesario remarcar
que algunos subestiman las magnitudes del coeficiente de presion, mientras que otros presentan

discrepancias en la zona de recuperacion de la presion.

a) b) c)
d) e) f)
|

g == h) i)

Figura 47: Coeficiente de presion (C,) a un o = 10° (a. Spalart-Allmaras, b. £ — ¢ estandar, c.
k — w SST, d. GEKO, e. k — kl — w, f. Transition SST, g. RSM, h. SAS, i. DES)
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En la figura 48 se muestra la superposicion de las curvas en una sola grifica. Se confirma que
los modelos Spalart-Allmaras (azul oscuro), GEKO (verde claro), SAS (rojo) y DES (azul claro)
son los que mds se acercan a equipararse con la curva experimental. Acd se hace més notable
la atenuacién en los valores del C, por parte del modelo k — ¢ estdndar (morado); mientras que
también se ven las oscilaciones en los modelos de transicion (naranja y verde oscuro) a lo largo de
la zona de recuperacién de presion en el perfil. Por dltimo, es importante evidenciar como todos los
modelos muestran comportamientos idénticos en el tramo del intradés, lo cual podria indicar que
la sobrepresion en la parte inferior del perfil es un fenémeno insensible al modelo de la turbulencia

cuando el « es de 10°.

Cpena=10°

K-€ estandar
K-Kl-w
K-w SST

—RSM
SAS
Spalart-Allimaras
Transition SST

005 a1 ols 02 025 a3 035 aa [ s obs de 065 a7 075 e 085 a9 23
x/c

Figura 48: Coeficiente de presién (C)) a un o = 10° global

6.3. Distribucion del coeficiente de presion

en angulos criticos

Con base en lo presentado en las dos secciones anteriores, a partir de este momento, se dejardn
de considerar los modelos que tuvieron menor exactitud o que mostraron errores significativos. Es
por lo anterior que se descartaron los modelos k — ¢ estdndar, transition SST, £ — kKl — w y RSM

en los siguientes analisis.
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La figura 49 presenta la distribucion del C), a lo largo de la cuerda adimensional del perfil cuan-
do el a es nulo, comparando los modelos de turbulencia con mejor desempeiio frente a los datos
experimentales obtenidos por Gregory & O’Reilly [30]. Se puede observar que todos los mode-
los convergen entre si, superponiéndose los unos con los otros. No obstante, se aprecia que en
diferentes puntos de la cuerda las soluciones numéricas y la curva experimental difieren consi-
derablemente, especialmente en el borde de salida del perfil. En el borde de ataque es donde los
modelos tienen mayor similitud con la curva real, ya que se logra capturar correctamente el punto
de estancamiento; el cual se da cuando C, = 1y x/c = 0. Después de este suceso, se observa
como todos los modelos experimentan una transicion suave hasta llegar a un punto de succion en

el extrados para que después se recupere la presion lineal y continuamente hacia la salida del perfil.

Cp en a=0°

—Spalart-Almaras
-+ Gregory & OReily

Figura 49: Coeficiente de presion (C}) a un o = 0° de los modelos con mejor rendimiento

La figura 50 presenta la distribucion del C), a lo largo de la cuerda adimensional del perfil cuando el
a es 10°, comparando los modelos de turbulencia con mejor desempeiio frente a los datos experi-
mentales obtenidos por Gregory & O’Reilly [30]. Se muestra que la superposicién y convergencia
de todos los modelos es casi perfecta con respecto a los datos experimentales. Se destaca la buena
captura del pico de succién en el extradds cerca del borde de ataque (/¢ ~ 0.05). Al igual que
en el caso anterior, se presenta una recuperacion suave y continua conforme se acerca al borde de
salida. En cuanto a la sobrepresion en el intradds, si se alcanzan a ver diferencias significativas en

los comportamientos de los modelos y la curva real.
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Cpena=10°
- Gregory & OReilly|
DES

—SA
—Spalart-Allmaras

Figura 50: Coeficiente de presién (Cp,) a un o = 10° de los modelos con mejor rendimiento

La figura 51 presenta la distribucién del C), a lo largo de la cuerda adimensional del perfil cuando
el perfil alcanza experimentalmente la pérdida (o« = 16), comparando los modelos de turbulencia
con mejor desempeio frente a los datos experimentales obtenidos por Gregory & O’Reilly [30].
Visualmente se puede ver que algunos modelos subestiman ligeramente el punto de succion en
el borde de ataque. Conforme se va acercando a la mitad de la cuerda (z/c ~ 0.4), se aprecia
como la pendiente de recuperacion de presion empieza a aplanarse y formar una especie de meseta
horizontal. Ademads, es mas que evidente la clara dispersion entre los modelos al aproximarse al

borde de salida, siendo mas que evidentes las oscilaciones que presenta el modelo DES (azul claro).

103



6.3 Distribucion del coeficiente de presion Facultad de Ingenieria
en angulos criticos Héctor Santiago Delgado Guevara

Cpena=16°
DES
-».Gregory & OReily|
GEKO
—K-w SST

—SAS
—Spalart-Allmaras

Figura 51: Coeficiente de presién (Cp,) a un o = 16° de los modelos con mejor rendimiento

En la figura 52 se muestra el campo de distribucion de la presion alrededor del perfil cuando éste
alcanza experimentalmente la pérdida (o« = 16), comparando la opcién laminar (a) frente a los
cinco modelos de turbulencia con mejor desempeio. A diferencia de lo que se observa en la figura
42, se distingue de mejor manera la diferencia de presion entre la cara inferior de la sobrepresion
y la cara superior de succion. La opcion laminar muestra una distorsion en la zona de baja presion
por el colapso del flujo, mientras que los modelos RANS (b, c y d) y el modelo SAS (e) definen
claramente la zona de succion sobre el extradés. Por dltimo, es importante remarcar como en la
opcién laminar (a) y DES (f) se capturan variaciones no estacionarias, asi como estructuras de

presion cambiantes sobre el perfil y en la region de la estela.
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-
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- :
——

Figura 52: Contorno de presiéon a v = 16 para los modelos con mejor desempeiio (a. Laminar, b.

Spalart-Allmaras, c.k — w SST, d. GEKO, e. SAS, f. DES)

En la tabla 21 se presenta el valor del C,, en el punto de succion (Cy ), Su porcentaje de error
respecto a la referencia experimental y la ubicacion de este con respecto a la cuerda adimensional
para los modelos mejor evaluados en los o previamente analizados. Cuando el « es nulo, los por-
centajes de error alcanzan su maximo valor para 4 de los 5 modelos; siendo el modelo DES el tnico
cuyo porcentaje de error maximo ocurre cuando o = 10. A excepcidn de este tltimo caso donde el
porcentaje de error si es significativo (> 10 %) para todos los demds casos se tienen porcentajes de
error poco considerables que permiten concluir que se tiene una buena aproximacion en el célculo
del pico de succidn para casi todos los modelos. También es importante remarcar que cuando el
a es nulo es cuando todos los modelos capturan de muy buena manera la posicién del pico de
baja presion. Notese que conforme se va aumentando el a se empiezan a generar desplazamientos
importantes en la ubicacion del pico de succion con respecto a la fuente experimental, siendo que
incluso cuando se alcanza la pérdida, todos los modelos se desplazan un orden de magnitud con
respecto al valor experimental.

105



6.4 Analisis de la capa limite: perfiles de velocidad

y puntos de separacion

Facultad de Ingenieria
Héctor Santiago Delgado Guevara

Tabla 21: Tabla de magnitudes criticas de presion

Angulo | Fuente/Modelo | C,, i, (Pico de succién) | % Error | Ubicacién del C,, i, (x/c)
0° Experimental -0.45 - 0.125
Spalart-Allmaras | -0.421 6.44 % 0.119
k-w SST -0.42 6.67 % 0.124
GEKO -0.42 6.67 % 0.121
SAS -0.42 6.67 % 0.126
DES -0.418 7.08 % 0.124
10° Experimental -5.25 - 0.012
Spalart-Allmaras | -5.21 0.76 % 0.002
k-w SST -5.18 1.33% 0.002
GEKO -5.16 1.71 % 0.002
SAS -5.16 1.71 % 0.008
DES -4.643 11.56% | 0.004
16° Experimental -10.65 - 0.014
Spalart-Allmaras | -11.175 4.93 % 0.0014
k-w SST -10.886 2.21% 0.0014
GEKO -10.452 1.85% 0.0014
SAS -10.888 2.24 % 0.0014
DES -11.1194 4.40 % 0.0014

6.4. Analisis de la capa limite: perfiles de velocidad

y puntos de separacion

En la figura 53 se presenta la comparativa del perfil de velocidad adimensional a un 25 % de

la cuerda sobre el extradés cuando se presenta experimentalmente el o, para cada uno de los

modelos mejor evaluados. Se puede observar un acoplamiento muy cercano entre las 5 curvas, con

comportamientos practicamente idénticos. Para todos los casos, la velocidad parte de cero en la

pared a causa de la condicién de no deslizamiento viscoso, posteriormente comienza a acelerarse

dentro de la capa limite hasta alcanzar un punto de sobrevelocidad posiblemente ocasionada por la

curvatura del perfil. Por dltimo, al final de la gréfica se observa como empieza a estabilizarse de

forma asintética.
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Perfil de velocidad adimensional a 0.25 ¢
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Figura 53: Perfil de velocidad adimensional a 0.25 ¢ de los mejores modelos a a=16°

En la figura 54 se presenta la comparativa del perfil de velocidad adimensional a un 50 % de la
cuerda sobre el extrados cuando se presenta experimentalmente el o, para cada uno de los mo-
delos mejor evaluados. Al igual que en la figura 53, se observa como la velocidad parte de cero
en la pared debido a la condicidén de no deslizamiento viscoso y se empieza a desarrollar verti-
calmente en la capa limite hasta que finalmente se estabiliza de forma asintética. Acé es notable
el engrosamiento considerable del perfil de velocidad en comparacion con el anterior y empiezan
a evidenciarse ain mds discrepancias considerables entre los modelos, especialmente destaca la

curva del modelo DES (azul claro).
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Perfil de velocidad adimensional a 0.5 ¢
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Figura 54: Perfil de velocidad adimensional a 0.5 ¢ de los mejores modelos a a=16°

En la figura 55 se presenta la comparativa del perfil de velocidad adimensional a un 75 % de la cuer-
da sobre el extradds cuando se presenta experimentalmente el avg,;; para cada uno de los modelos
mejor evaluados. Acd podemos ver que las curvas ya empiezan a mostrar diferencias significativas
entre si. Prueba de ello es lo que se observa en el modelo DES (azul claro), cuya curva presenta una
vasta region cercana a la pared donde la velocidad tiene valores nulos e incluso negativos. Ademas
se puede observar que ahora se requiere de mayor distancia normal para alcanzar la estabilidad

asintdtica a causa del engrosamiento de la zona viscosa.
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Perfil de velocidad adimensional a 0.75 ¢
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Figura 55: Perfil de velocidad adimensional a 0.75 ¢ de los mejores modelos a a=16°

En la figura 56 se presenta la comparativa del perfil de velocidad adimensional a un 95 % de
la cuerda sobre el extradés cuando se presenta experimentalmente el o, para cada uno de los
modelos mejor evaluados. Es en este punto del perfil donde se presenta la maxima dispersion y
divergencia entre los modelos. A diferencia de la figura 55 en donde el modelo DES (azul claro) era
el tnico cuya curva presentaba una region de velocidad negativa, ahora es este modelo el tinico que
no presenta esta caracteristica. Sin embargo, el resultado mds importante se encuentra al analizar la
forma de las curvas. Los modelos RANS y SAS mantienen un perfil uniforme y suavizado que, en
el caso de los primeros, es un comportamiento propio y esperado de formulaciones que hacen uso
del promediado estadistico, mientras que el DES muestra una forma no uniforme y en forma de “S”
a causa del desprendimiento, donde el modelo captura maximos y minimos locales de velocidad
a diferentes y/c. Esta topologia en especial comprueba que la formulacion hibrida va mas alld
de predecir un déficit de cantidad de movimiento promedio, pues logra resolver la dindmica no
estacionaria de la capa de corte que se desprende y como interactdan los vortices en la zona de

recirculacion antes de alcanzar la estabilidad asintética.
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Figura 56: Perfil de velocidad adimensional a 0.95 ¢ de los mejores modelos a a=16°

En la figura 57 se muestra la distribucion del coeficiente de friccion superficial a lo largo de la
cuerda adimensional sobre el perfil cuando se presenta experimentalmente el o, para cada uno
de los modelos mejor evaluados. La parte mds interesante de esta grafica se encuentra en la region
que captura la informacién del C' en el extradds, ya que se observa un acoplamiento perfecto para
todos los modelos en la seccion del intradds. En primer lugar se observa una discrepancia notable
al momento de capturar el pico de friccién que se encuentra cerca del borde de ataque, teniendo
valores muy diferentes segtin el modelo que se consulte. También resulta interesante lo que ocurre
después, ya que si bien la mayoria de los modelos ofrecen un descenso suave y controlado hasta
que se alcanzan valores < 0, el modelo DES presenta oscilaciones entre valores positivos y ne-
gativos del C'y cuando se alcanza la mitad del perfil, marcando un claro contraste respecto a los
otros modelos. Serfa un error interpretar esta conducta como la presencia de muchos puntos de
separacion y re-adherencia, ya que seria irreal. Como se explica en la seccion de discusion, este
comportamiento se da por la separacion de la capa de corte, la cual es altamente no estacionaria.
El modelo DES actia como un modelo LES en la zona desprendida, lo que permite resolver de
forma detallada el transito de vortices sobre la pared. El paso de los voértices genera los cambios
en los signos del esfuerzo cortante en la pared, lo que marca la diferencia con los modelos RANS

que realizan un suavizado temporal.
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Figura 57: C vs x/c de los mejores modelos a v = 16°

En la figura 58 se muestra la distribucion del coeficiente de friccion superficial a lo largo de la
cuerda adimensional sobre el perfil después de presentarse experimentalmente el agqy (v = 18°)
para cada uno de los modelos mejor evaluados. Con respecto a la figura anterior, se hace ain mas
notable la discrepancia entre los modelos cuando intentan capturar el pico de friccion en el borde
de ataque, siendo mas que evidente la diferencia entre las aproximaciones RANS vy las hibridas.
De manera similar, después de este maximo la mayoria de los modelos ofrecen comportamientos
similares, teniendo descensos controlados y suaves hasta alcanzar valores < (; no obstante, el
DES vuelve a presentar conmutaciones intensas entre valores positivos y negativos. A diferencia
del estado anterior, se observa que para todos los casos se ha adelantado la posicion en la cual se
alcanza el cambio de signo de C'y por primera vez, siendo que incluso en el modelo DES se alcanza
en el primer tercio de la cuerda adimensional. Seria muy enriquecedor obtener el promediado
temporal del C; con la finalidad de observar como las estructuras coherentes se van propagando.
Por ultimo, es importante resaltar que en el intradds se sigue teniendo un flujo que evoluciona de
manera ordenada, manteniendo un acoplamiento practicamente perfecto de todos los modelos para

casi toda la cuerda del perfil.
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Figura 58: C; vs x/c de los mejores modelos a ov = 18°

En la figura 59 se muestra la distribucion del coeficiente de friccion superficial a lo largo de la
cuerda adimensional sobre el perfil considerablemente después de presentarse experimentalmente
el aigqy (0 = 20°) para cada uno de los modelos mejor evaluados. En este caso es mds que evidente
la maxima divergencia entre los modelos evaluados. Una particularidad es que, después de capturar
el pico de friccion en el extrados, la mayoria de los modelos colapsan de manera casi instantinea
hacia 'y < 0; mientras que en el modelo SAS (rojo) sigue presentdndose una transicion suave,
alcanzando el cambio de signo hasta aproximadamente el tercio de la cuerda. No obstante, para
este punto, muchos de los modelos ya presentan oscilaciones entre valores positivos y negativos
a lo largo de toda la cuerda adimensional; siendo nuevamente el DES (azul claro) el caso mas
evidente. Esto puede deberse a que el modelo estd captando ya sea la presencia de una zona amplia
de recirculacion o la de una estructura de gran escala. Por ltimo, es importante hacer mencion de
que el acoplamiento casi perfecto que se tenia en el intradds en los dos casos anteriores para este
punto practicamente se pierde; especialmente en el borde de ataque y en el borde de salida, donde

se evidencian claramente diferencias importantes entre los modelos evaluados.
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Figura 59: C; vs x/c de los mejores modelos a ov = 20°

La tabla 22 es muy importante, ya que presenta la posicion adimensional sobre la cuerda del punto
de separacion en el extradds para los tres casos mostrados anteriormente de los modelos mejor
evaluados. Lo primero que se nota es que al ir aumentando el «, se va adelantando el punto en
el que la friccion superficial es 0; quedando cada vez mds cerca del borde de ataque. Al analizar
los valores, se observa que si existen diferencias entre los modelos, ya que se hace evidente que el
modelo DES predice un desprendimiento mds temprano cuando el o es de 16° y 18°, registrando
este fenomeno incluso antes de alcanzar la mitad de la cuerda (0.473 y 0.304, respectivamente).
Otro punto de interés resalta al explorar los valores cuando el & = 20°, ya que la mayoria de los
modelos colapsa y presentan una separacion casi instantdnea, muy cerca del borde de ataque; no
obstante, el modelo SAS difiere al registrar la separacion a un tercio de la cuerda.
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Tabla 22: Tabla de puntos de separaciéon

Angulo | Modelo Punto de separacion (z.,/c)
16° GEKO 0.817
Spalart-Allmaras | 0.791
k-w SST 0.89
SAS 0.905
DES 0.473
18° GEKO 0.435
Spalart-Allmaras | 0.530
k-w SST 0.624
SAS 0.689
DES 0.304
20° GEKO 0.007
Spalart-Allmaras | 0.0193
k-w SST 0.008
SAS 0.33
DES 0.019

En la figura 60 se muestra el campo de contorno de velocidad alrededor del perfil cuando el «

es nulo y t = 0.8[s], comparando la aproximacion laminar con los cinco modelos de turbulencia

con mejor desempeilo en vistas cercanas y lejanas. Se puede observar un patrén simétrico y casi

idéntico entre todas las aproximaciones evaluadas. Entre las caracteristicas mas importantes, se

observa que todos los modelos logran capturar el punto de estancamiento donde la velocidad es

nula en el borde de ataque. Se nota también la aceleracion simétrica sobre el extradds y el intrados,

y cdmo posteriormente se desarrolla una estela delgada que se va disipando en el campo lejano. A

excepcion de la aproximacion laminar y el modelo DES, en los que esta estela exhibe fluctuaciones

y ondulaciones por los vortices, en los demas modelos tiene un comportamiento recto y estable.
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Figura 60: Contorno de velocidad de los mejores modelos a un o = 0° (a.1.Laminar cercano, a.2.
Laminar lejano, b.1. Spalart-Allmaras cercano, b.2. Spalart-Allmaras lejano, c.1. k-w SST cercano,
c.2. k-w SST lejano, d.1. GEKO cercano, d.2. GEKO lejano, e.1. SAS cercano, e.2. SAS lejano,
f.1. DES cercano, f.2. DES lejano)

En la figura 61 se muestra el campo de contorno de velocidad alrededor del perfil cuando v = 10°
y t = 0.8[s], comparando la aproximacién laminar con los cinco modelos de turbulencia con
mejor desempefio en vistas cercanas y lejanas. A diferencia de la imagen anterior, en este estado
la simetria se pierde. En todas las imédgenes se aprecia un pico de alta velocidad y aceleracion
en la primera porcion del extradds y el punto de estancamiento sigue en el borde de ataque, pero
ahora en la region del intradds. Se observa cdmo para casi todos los modelos de turbulencia se
mantiene la capa limite contigua con una estela delgada que, aunque en la imagen parece que va
hacia arriba, realmente estd deflectando hacia abajo. Particularmente se puede observar cdmo en la
aproximacion laminar (a.1) se presenta de manera anormal y temprana un engrosamiento de la zona
de baja velocidad sobre el extradds. Otro aspecto que resulta interesante resaltar es que el modelo
DES (f.2) alcanza a percibir en el campo lejano ondulaciones e inestabilidades no estacionarias en
la estela, difiriendo considerablemente de la difusividad suave de los otros modelos.
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Figura 61: Contorno de velocidad de los mejores modelos a un o = 10° (a.1.Laminar cercano, a.2.
Laminar lejano, b.1. Spalart-Allmaras cercano, b.2. Spalart-Allmaras lejano, c.1. k-w SST cercano,
c.2. k-w SST lejano, d.1. GEKO cercano, d.2. GEKO lejano, e.1. SAS cercano, e.2. SAS lejano,
f.1. DES cercano, f.2. DES lejano)

En la figura 62 se muestra el campo de contorno de velocidad alrededor del perfil cuando se alcanza
experimentalmente el « de pérdida y ¢ = 0.8[s], comparando la aproximacién laminar con los
cinco modelos de turbulencia con mejor desempefio en vistas cercanas y lejanas. Esta imagen
complementa y explica el comportamiento observado en las distribuciones de C'y y C), previamente
presentadas. Los contornos de velocidad permiten localizar de manera evidente donde se origina
la separacion sobre el extradds. Los modelos RANS y el modelo SAS ubican la regién de baja
velocidad cuando x /¢ > 0.79, mientras que el modelo DES muestra un engrosamiento de la capa
de corte que, a diferencia de los casos anteriores, se desprende a la mitad de la cuerda (z/c =~
0.473). Lo anterior coincide con el primer cruce por cero que se registrd en la figura 57 y también
se alinea con las oscilaciones que se empiezan a presentar a partir de x/c ~ 0.40 en la distribucion
del coeficiente de presion de la figura 51. Otro punto que explica el origen de las oscilaciones
tanto en las grédficas de C'y como de C), hacia el borde de salida queda evidenciado en la captura
de las ondulaciones que presenta el flujo separado gracias a las capacidades del modelo. Como ya
se menciond, el transporte de vortices no estacionarios juega un papel importante en la captura de
esta conducta ya que afecta la presion e invierte de forma intermitente el 7,,. Los modelos RANS y
SAS muestran una estela suave, recta y sobreamortiguada, lo que resulta coherente con el descenso
uniforme del Cy y la atenuacion en la recuperacion de la presién. Por dltimo, se visualiza que el

flujo sufre un colapso importante e inestable desde el borde de ataque en la aproximacion laminar.
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Figura 62: Contorno de velocidad de los mejores modelos a un o = 16° (a.1.Laminar cercano, a.2.
Laminar lejano, b.1. Spalart-Allmaras cercano, b.2. Spalart-Allmaras lejano, c.1. k-w SST cercano,
c.2. k-w SST lejano, d.1. GEKO cercano, d.2. GEKO lejano, e.1. SAS cercano, e.2. SAS lejano,
f.1. DES cercano, f.2. DES lejano)

En la figura 63 se muestra el campo de contorno de velocidad alrededor del perfil considerable-
mente después de alcanzar experimentalmente el « de pérdida y ¢ = 0.8]s], comparando la apro-
ximacién laminar con los cinco modelos de turbulencia con mejor desempefio en vistas cercanas
y lejanas. Es importante mostrar esta referencia visual ya que demuestra que si existe una corres-
pondencia con los resultados que se obtuvieron del C'y y la ubicacién del punto de separacién
reportados en la tabla 22. En primera instancia se observa que la mayoria de los modelos presentan
una zona importante de baja velocidad que abarca casi todo el extradés. Este desprendimiento, que
se presenta tan cerca del borde de ataque, confirma la coherencia con los datos que se observan en
la tabla 22, donde la mayoria de los modelos ubica la separacion en un punto anterior a 0.02c. La
Unica excepcion se da en el modelo SAS, donde la separacion se da mds adentrada en la superficie,
lo cual también es congruente con la transicion suave de la curva de C'y de la figura 59 que ubica
el inicio de la reversion del flujo hasta alcanzar el primer tercio del perfil. Los modelos RANS
muestran una alta difusion numérica, donde la estela ya deja de ser suave y muestra estructuras no
estacionarias. Los modelos hibridos SAS (e) y DES (f) también perciben estas oscilaciones en el
campo lejano, pero es este ultimo el que mejor logra capturar el desprendimiento de vortices no
estacionarios y la ondulacion de estructuras turbulentas aguas abajo.
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Figura 63: Contorno de velocidad de los mejores modelos a un o = 20° (a.1.Laminar cercano, a.2.
Laminar lejano, b.1. Spalart-Allmaras cercano, b.2. Spalart-Allmaras lejano, c.1. k-w SST cercano,
c.2. k-w SST lejano, d.1. GEKO cercano, d.2. GEKO lejano, e.1. SAS cercano, e.2. SAS lejano,
f.1. DES cercano, f.2. DES lejano)

6.5. Caracterizacion dinamica: diagramas de fase
y espectros de frecuencia

En la figura 64 se muestra el andlisis espectral en el dominio de la frecuencia de los cambios en la
velocidad en y (v), evaluado bajo la aproximacion laminar en tres puntos de monitoreo diferentes
(Cw1s Cw2, fuw2) para cuatro estados de flujo diferentes (a« = 0°, o = 10°, a = 16°, o = 20°).
A primera vista se puede observar que cuando el flujo atn estd adherido (o« = 0° y a = 10°) se
tienen amplitudes muy bajas e inclusive casi nulas, ademds de que se presentan frecuencias con
amplitudes similares en un rango considerable. Luego se tiene un comportamiento completamente
diferente cuando se alcanza la pérdida (o = 16° y a = 20°), pues emerge un pico espectral agudo

en una frecuencia bien definida, correspondiente a la frecuencia de desprendimiento.

Para o = 16° también se observa una relacion interesante entre las frecuencias dominantes obteni-
das en los diferentes puntos de monitoreo, ya que en la region de la estela se presentan frecuencias
de 43.3 Hz y 23.3 [Hz], respectivamente, por lo que la frecuencia registrada en el punto més aleja-
do corresponde aproximadamente a la mitad de la obtenida en la estela cercana. Lo anterior podria
estar relacionado con la ubicacién de los puntos de monitoreo y con la evolucién de los vortices

conforme estos se desplazan aguas abajo. Por otro lado, para o = 20° se observa que las frecuen-
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cias dominantes de la zona proxima al perfil y la estela lejana, de aproximadamente 8 y 9 [Hz],
son del mismo orden de magnitud, mientras que en la estela cercana se obtiene una frecuencia

considerablemente mayor, cercana a 21 [Hz].

Esta conducta podria insinuar que existen dos escalas dindmicamente relevantes. La primera se
trata de una dindmica global de gran escala, evidenciada por las frecuencias similares que se ven
en la cercania del perfil y en la estela lejana, y la segunda es una dindmica de cardcter mds local en
la zona correspondiente a la estela cercana. En general se puede visualizar que la mdxima energia
se presenta en la proximidad del perfil y en la estela cercana donde, a diferencia del punto lejano,

las amplitudes son notablemente superiores.
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Figura 64: Espectro de frecuencias de la velocidad v de la aproximacion laminar (a.1. « = 0° en
Cwl, @2. . =0°%en ¢y, a.3. a = 0%en f,0, b.1. a = 10°en ¢y, b.2. @ = 10° en ¢y9, b.3. a = 10°
en fuo, C.1. a = 16° en cu1, €.2. @ = 16° en cy9, ¢.3. @ = 16° en f,9, d.1. & = 20° en ¢, d.2.
a = 20°en ¢, d.3. a = 20°en f,2)

En la tabla 23 se muestran las frecuencias dominantes obtenidas en cada punto de monitoreo a

diferentes « para la aproximacion laminar.

Tabla 23: Frecuencias dominantes de la aproximacién laminar

o° | ¢y [Hz] | cyolHz] | fio[Hz]
0 366.66 | 438.33 95
10 | 271.66 | 246.66 | 136.66
16 40 43.33 23.33
20 8 21 9

119



6.5 Caracterizacion dinamica: diagramas de fase Facultad de Ingenieria
y espectros de frecuencia Héctor Santiago Delgado Guevara

En la figura 65 se muestra el analisis espectral en el dominio de la frecuencia de los cambios
en la velocidad en y (v), evaluado bajo el modelo Spalart-Allmaras en tres puntos de monitoreo
diferentes (cy1, Cuw2, fu2) para cuatro estados de flujo diferentes (« = 0°, a = 10°, a = 16°,
a = 20°). En 3 condiciones de flujo (¢ = 0°, @ = 10° y a = 16°) los espectros de frecuencia
presentan caracteristicas muy similares en los 3 puntos de monitoreo; ya que se tienen amplitudes
casi nulas y la frecuencia dominante es practicamente la misma para la mayoria de los casos,
con un valor cercano a 1.6667 [Hz]. La repeticiéon de esta frecuencia en diferentes posiciones
y condiciones de flujo podria indicar que el modelo Spalart-Allmaras amortigua fuertemente la

dindmica no estacionaria hasta alcanzar valores cercanos a la pérdida.

De hecho, es muy factible que esta frecuencia no necesariamente deba interpretarse como una fre-
cuencia fisica dominante del flujo, sino como el resultado del fuerte amortiguamiento de las fluc-
tuaciones. Este comportamiento resulta congruente con la naturaleza del modelo Spalart-Allmaras,
ya que al tratarse de una formulacion RANS estd enfocada principalmente a representar el com-
portamiento promedio del flujo y no a resolver de manera explicita las estructuras turbulentas no
estacionarias. En cambio, después de alcanzar la pérdida (o« = 20°), se empiezan a presentar fluc-

tuaciones de energia considerables en los 3 puntos de monitoreo, especialmente en la estela lejana.

Para los puntos que estin cerca, se puede observar que se tienen frecuencias dominantes del mis-
mo orden, pero con amplitudes diferentes; mientras que en la estela lejana se puede observar en un
amplio rango de frecuencias con amplitudes similares y aparece una frecuencia claramente distinta
a la observada para los menores dngulos de ataque. En términos generales, conforme aumenta el
angulo de ataque se observa un desplazamiento del contenido espectral desde frecuencias relativa-
mente mayores con amplitudes pequefias hacia frecuencias mucho menores y amplitudes conside-
rablemente mayores, lo cual indica un cambio en las escalas dindmicas dominantes conforme se

desarrolla la separacion.

Este cambio particular registrado en la dindmica de la estela también ha sido identificado en otros
estudios del perfil NACA 0012, donde se logran captar cambios de régimen e inestabilidades aso-
ciadas con la evolucion de la estela al incrementar el dngulo de ataque [33]. Esto resulta muy
importante para este trabajo porque, ademas de identificar esta tendencia, se extiende su andlisis
mediante la comparacion entre diferentes modelos de turbulencia, permitiendo observar hasta qué

punto cada formulacion reproduce o amortigua la dindmica no estacionaria del flujo.
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Figura 65: Espectro de frecuencias de la velocidad v del modelo Spalart-Allmaras (a.1. « = 0° en
Cwl, 2. o = 0°en ¢y, a.3. a = 0°en fyo, b.1. a = 10° en ¢, 1, b.2. a = 10° en ¢y, b.3. a = 10°
en fu2, c.1. a = 16° en ¢y, ¢.2. a = 16° en cy9, ¢.3. a = 16° en fy2, d.1. @ = 20° en ¢, d.2.
a = 20°en ¢y, d.3. a = 20°en f,2)

En la tabla 24 se muestran las frecuencias dominantes obtenidas en cada punto de monitoreo a
diferentes o para el modelo Spalart-Allmaras.

Tabla 24: Frecuencias dominantes del modelo Spalart-Allmaras

a® | cy1[Hz] | cyol[Hz] | fi0[Hz]
0 1.66 1.66 1.66
10 1.66 1.66 1.66
16 1.66 1.66 1.66
20 1 1 30.18

En la figura 66 se muestra el andlisis espectral en el dominio de la frecuencia de los cambios en
la velocidad en y (v), evaluado bajo el modelo £ — w SST en tres puntos de monitoreo diferentes
(Cw1,Cw2,fuw2) para cuatro estados de flujo diferentes (o = 0°, @ = 10°, @« = 16°, @ = 20°). Cuando
el o es nulo, se observa que la frecuencia dominante es la misma en los tres puntos de monitoreo,
ademads se tienen amplitudes practicamente nulas. Al ir aumentando el «, se muestra un cambio en
el valor de la frecuencia dominante, siendo el mismo para cuando el flujo estd adherido (o« = 10°) y
cuando experimentalmente el perfil entra en pérdida (v = 16°). Nuevamente en estas condiciones
de flujo se tienen amplitudes muy bajas.
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Muy similar a lo observado con el modelo Spalart-Allmaras, las frecuencias dominantes obtenidas
para estos primeros tres estados de flujo se localizan entre 1.24 [Hz] y 1.66 [Hz], donde aparecen
de manera reiterada valores casi iguales en los diferentes puntos de monitoreo. Esta conducta
permite concluir que el modelo £ — w SST, al igual que Spalart-Allmaras, amortigua gran parte
de la dindmica no estacionaria cuando el flujo esta adherido e incluso en las proximidades de la
pérdida, causando que el contenido espectral se ubique en las frecuencias mds bajas, lo que dificulta

encontrar una frecuencia fisica dominante claramente definida.

Por dltimo, después de alcanzar la pérdida (o« = 20°) se observa que se presentan fluctuaciones de
energia considerables en los 3 puntos de monitoreo. A diferencia de los tres estados anteriores, se
observa un considerable aumento en la amplitud y un cambio en las frecuencias dominantes, siendo
que en la estela se tiene practicamente la misma frecuencia dominante. En particular, en la estela
cercana se obtiene una frecuencia de 25.15 [Hz], mientras que en la estela lejana se obtiene un valor
de 26.15 [Hz], por lo que la diferencia entre ambas es de 1 [Hz], equivalente aproximadamente a
un 4 % de diferencia. La cercania entre estos valores sugiere que, una vez que el flujo se encuentra
completamente separado, aparece una dindmica caracteristica que logra mantenerse desde la estela
cercana hasta la estela lejana.

Este comportamiento representa un cambio importante con respecto a los primeros casos analiza-
dos, porque las frecuencias ya no se concentran tnicamente alrededor de los valores minimos y
ahora aparecen escalas no estacionarias que estdn claramente vinculadas con el desarrollo de la

estela y el desprendimiento de vértices.
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Figura 66: Espectro de frecuencias de la velocidad v del modelo k-w SST (a.1. o = 0° en ¢y, a.2.
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En la tabla 25 se muestran las frecuencias dominantes obtenidas en cada punto de monitoreo a
diferentes « para el modelo £ — w SST.

Tabla 25: Frecuencias dominantes del modelo £ — w SST

a® | cy1[Hz] | cyol[Hz] | fi0[Hz]
0 1.24 1.24 1.24
10 1.66 1.66 1.66
16 1.66 1.66 1.66
20 1 25.15 26.15

En la figura 67 se muestra el andlisis espectral en el dominio de la frecuencia de los cambios
en la velocidad en y (v), evaluado bajo el modelo DES en tres puntos de monitoreo diferentes
= 10° a = 16° a = 20°). Se

= 10°), se tiene un espectro con

(Cw1,Cw2,fuw2) para cuatro estados de flujo diferentes (o = 0°, «
observa que al estar el flujo completamente adherido (o« = 0°y «
amplitudes muy bajas debido a que no existen fluctuaciones periddicas o separacién. Sin embargo,
conforme aumenta el o se observa un cambio muy marcado en la frecuencia caracteristica del
flyjo, la cual se desplaza progresivamente hacia escalas temporales mucho mayores, mientras que
la amplitud aumenta.
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Esto se puede observar claramente en el punto c,;, donde la frecuencia dominante cambia de
aproximadamente 930 [Hz] para o = 0°, a 236.66 [Hz] para o = 10°, posteriormente a 47.71 [Hz]
para o = 16° y finalmente a casi 10 [Hz] para a = 20°. De esta manera, entre el primer y dltimo
estado de flujo se presenta una reduccion cercana a dos 6rdenes de magnitud. Esta misma tendencia
se observa en los demas puntos de monitoreo, lo que permite identificar como se va reorganizando
la dindmica del flujo y no unicamente un fenémeno localizado en una region especifica. Una vez
que se alcanza la pérdida (« = 16°) la frecuencia dominante es practicamente la misma en la
region de la estela, teniendo un aumento en la amplitud por ser la seccién en donde se desarrollan

los vortices.

Resulta particularmente interesante que, en este estado de flujo, las escalas temporales obtenidas
mediante DES son muy similares a las encontradas previamente bajo la aproximacion laminar. Por
ultimo, después de que se alcanza la pérdida (o = 20°) se registran los maximos de amplitud, pero
también se nota que la energia se concentra en frecuencias bajas. En este caso, la similitud entre las
frecuencias obtenidas con la aproximacion laminar y DES se vuelve atin més evidente, a pesar de
que ambas formulaciones representan el flujo de manera completamente diferente. Este resultado
sugiere que ambos enfoques estan identificando aproximadamente las mismas escalas temporales

de gran tamaiio una vez que el flujo se encuentra completamente separado.

Por lo tanto, las frecuencias observadas con la aproximacién laminar no necesariamente deben
interpretarse Unicamente como una consecuencia de la ausencia de viscosidad turbulenta, ya que
parte de estas escalas reaparecen cuando, mediante DES, se resuelven explicitamente los grandes
remolinos presentes en el flujo separado. Destaca que, para estos dos dltimos casos, la frecuencia

de desprendimiento se define claramente como un pico espectral agudo.
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Figura 67: Espectro de frecuencias de la velocidad v del modelo DES (a.1. & = 0° en ¢y, a.2.
a =0°en ¢y, a3. a=0°en f,0,b.1.a = 10°en ¢y, b.2. & = 10° en cyo, b.3. a = 10° en f9,
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en Cyuo, d.3. a = 20° en f,2)

En la tabla 26 se muestran las frecuencias dominantes obtenidas en cada punto de monitoreo a

diferentes o para el modelo DES.

Tabla 26: Frecuencias dominantes del modelo DES

a® | cy1[Hz] | cuolHz] | fuo[Hz]
0 930 341.66 | 341.66
10 | 236.66 | 316.66 | 266.66
16 | 47.71 34.46 31.80
20 9.99 23.31 9.99

Una vez que se analizaron los espectros de frecuencias que se obtuvieron para cada aproximacion
o modelo, se concluye que dependiendo de la formulacion se tendrd una respuesta distinta res-
pecto a como se captura la dindmica no estacionaria del flujo. La aproximacién laminar permite
que las inestabilidades vayan creciendo y no introduce la disipacién asociada a una viscosidad
turbulenta modelada. Es por ello que se perciben facilmente las estructuras coherentes y frecuen-
cias caracteristicas, particularmente cuando el o > 16°. Por otra parte, los modelos RANS, como
Spalart-Allmaras y k£ — w SST, amortiguan y modelan la mayoria de estas estructuras, pues se re-
gistran amplitudes muy bajas y el contenido espectral se concentra en frecuencias minimas cuando
el flujo permanece adherido o se encuentra cercano a la pérdida.
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Por ultimo, el modelo DES se caracteriza por resolver una parte importante de las grandes estruc-
turas que se originan al momento del desprendimiento y presenta una dindmica que, para algunos
casos, se aproxima a la obtenida con la aproximacién laminar. Esto es muy interesante ya que
podria sugerir que algunas de las escalas temporales identificadas en el caso laminar no son fruto
de la ausencia de viscosidad turbulenta, sino que podrian también estar vinculadas con grandes
estructuras que vuelven a aparecer en el momento que se utiliza un modelo hibrido que es capaz

de resolverlas de manera explicita.

A continuacidn, en la tabla 27 se muestran los valores de las frecuencias dominantes obtenidos
para cada aproximacion o modelo en cada uno de los puntos de monitoreo cuando el o = 20°.
Nétese que para la aproximacion laminar, £ — w SST y DES, las frecuencias de la estela cercana
se encuentran aproximadamente entre 20 y 25 [Hz]; Spalart-Allmaras presenta una frecuencia baja
que puede no ser fisica. Con ello se logra vislumbrar de mejor manera lo explicado en los parrafos
anteriores.

Tabla 27: Frecuencias dominantes en los diferentes puntos cuando se supera la pérdida

Modelo cw1[Hz] cuw2[Hz] fuw2[Hz]
Laminar 8 21 9
Spalart-Allmaras | Baja frecuencia (puede ser no fisica) | Baja frecuencia (puede ser no fisica) | 30.18
k —w SST Baja frecuencia (puede ser no fisica) 25.15 26.15
DES 9.99 23.31 9.99

En la figura 68 se muestra el espectro de densidad de energia de las fluctuaciones de la velocidad en
y (v) obtenidas bajo la aproximacion laminar en tres puntos de monitoreo diferentes (¢,1,Cw2,fw2)
para cuatro estados de flujo diferente (o« = 0°, @ = 10°, « = 16°, @ = 20°). Se observa que,
para todos los « y posiciones de monitoreo, la concentracion de la energia se da en frecuencias
bajas y medias. Posteriormente, conforme se van alcanzando frecuencias mds altas se presenta una
disminucién progresiva en la energia que, en la mayoria de los casos, sigue una pendiente cercana
a f~3. Un punto que se destaca es que el maximo espectral tiende a desplazarse hacia frecuencias
menores conforme se va incrementando el «, quedandose limitado el contenido energético de las

altas frecuencias.

Ademads, se observa que para @« = 0°y a = 10° los tres espectros presentan practicamente la
misma topologia, mientras que al alcanzar o = 16° la forma de las curvas comienza a modificar-
se de manera importante y para o = 20° los tres espectros son completamente diferentes a los
observados en los dos primeros casos. Este cambio coincide con lo observado previamente en la
distribucion del coeficiente de friccién, donde a partir de @ = 16° comienzan a aparecer regiones
fuertemente no estacionarias sobre una parte importante de la mitad posterior del perfil. De esta
manera, se empieza a identificar una relacion entre el cambio espacial observado mediante C'y y el

cambio temporal representado por la distribucion de energia F/(f).
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Con base en lo expuesto anteriormente se puede plantear que, conforme se incrementa el o, tam-
bién se tiene un aumento en el tamafio de las estructuras presentes en el flujo y, por ende, aumenta
su escala temporal, lo que a su vez lleva a la disminucién en las frecuencias caracteristicas. Este
comportamiento es congruente con lo que se visualiz6 en los espectros FFT, donde para oo = 20°
se obtuvieron frecuencias dominantes cercanas a 8 [Hz] en ¢, 21 [Hz] en c,o y 9 [Hz] en fy5.
Dicho de otra manera, el contenido energético deja de estar asociado con frecuencias del orden de
102 [Hz] en los menores angulos de ataque para pasar a ubicarse principalmente en frecuencias
del orden de 10* [Hz] una vez que se alcanzé la pérdida. Recapitulando se tiene que, para o = 0°
predominan estructuras de menor tamafio y que van evolucionando rapidamente; para o = 10°
se registra un aumento en la energia de estas estructuras, aunque se mantiene una forma espectral
similar; a o« = 16° empieza a percibirse una dindmica separada de mayor escala, que viene junto
con un cambio en la forma de los espectros; y por ultimo, para o = 20° la dindmica se encuentra

dominada por estructuras de gran escala propias de un estado posterior a la entrada en pérdida.

Por ultimo, se logra percibir que al ir incrementando el o también se tiene un aumento en los niveles
maximos de energia, lo que refuerza la relaciéon observada entre el desarrollo de la separacion,
el aumento en el tamano de las estructuras y el movimiento del contenido espectral desde altas

frecuencias hacia frecuencias menores.
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Figura 68: Espectro de energia de la velocidad v de la aproximacién laminar (a.1. & = 0° en ¢y,
a.2. a = 0%en ¢y, a.3. @ = 0°en fyo, b.1. a = 10° en ¢,1, b.2. @ = 10° en ¢, b.3. a = 10°
en fuo, C.1. a = 16° en ¢, €.2. @ = 16° en ¢y, ¢.3. @ = 16° en f,0, d.1. & = 20° en ¢, d.2.
a = 20°en ¢, d.3. a = 20°en f,0)
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En la figura 69 se muestra el espectro de densidad de energia de las fluctuaciones de la velocidad en
y (v) obtenidas del modelo Spalart-Allmaras en tres puntos de monitoreo diferentes (¢,y1,Cu2,fw2)
para cuatro estados de flujo diferente (a« = 0°, o« = 10°, a = 16°, o = 20°). Se puede apreciar que
en los 3 primeros estados, que van desde « nulo hasta que se alcanza la pérdida experimentalmente,
la energia también va decayendo conforme se aumenta la frecuencia. Sin embargo, se debe notar
que a diferencia del caso anterior no se presentan picos espectrales dominantes, lo que puede
indicar que las fluctuaciones son de baja intensidad. Otra diferencia es que en la region de alta
frecuencia le cuesta alcanzar la pendiente esperada de f~3, aunque tampoco es que se aleje tanto.

Este comportamiento confirma lo observado previamente en los espectros FFT del modelo Spalart-
Allmaras, donde para @ = 0° y o = 10° las frecuencias dominantes se encontraban concentradas
alrededor de valores muy bajos, cercanos a 1.2-1.6 [Hz], los cuales podrian no representar una
frecuencia fisica dominante claramente definida. Dicho lo anterior, cuando el flujo atn esta adhe-
rido la dindmica que logra resolver el modelo Spalart-Allmaras es muy débil, pues no se observan
oscilaciones relevantes ni regiones donde se pueda percibir de manera nitida la acumulacion de
energia. Del otro lado, si se analiza el comportamiento del perfil cuando experimenta la pérdida, se
nota que la energia espectral sufre un aumento importante en los 3 puntos de monitoreo, donde se
originan méaximos pronunciados a frecuencias bajas asi como cantidades de energia mayores antes

de que empiecen a disminuir al alcanzar la zona de alta frecuencia.

En el momento en el que experimentalmente se presenta la pérdida, se da un cambio muy notable
con respecto a los estados anteriores, pues empiezan a surgir irregularidades, maximos locales y
una banda mds amplia de contenido energético, pero sin lograr identificarse atin un espectro domi-
nante claramente definido. Por otra parte, al superar la pérdida, se tiene un panorama todavia mas
interesante, donde aparece una dindmica de mayor amplitud y surgen estructuras de energia mas
complejas, que van de la mano con lo reportado anteriormente en la distribucion del coeficiente de
friccion. Especialmente en la region de la estela se observa que la energia se localiza en frecuencias
del orden de 10! [Hz] y viene acompafiada por multiples maximos antes de que se desplomen en
la zona de alta frecuencia. Esto podria sugerir que estos puntos se localizan en una region donde la

dindmica separada estd integrada por multiples estructuras coherentes.

Para el caso de f,, cuando o = 20° se tiene una estructura energética fuerte alrededor de frecuen-
cias del orden de 30 [Hz], lo que podria evidenciar la existencia de grandes estructuras relacionadas
con el flujo que se encuentra separado en su totalidad. Recapitulando, se logré6 comprobar que al ir
aumentando el « se van resaltando més las oscilaciones del espectro, donde se tiene una dindmi-
ca muy amortiguada para los dngulos de ataque anteriores a la pérdida y se pasa a una dindmica

mucho mds compleja después de la pérdida.
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Figura 69: Espectro de energia de la velocidad v del modelo Spalart-Allmaras (a.1. a = 0° en ¢,
a.2. a = 0°en ¢y, a.3. @ = 0°en fyo, b.1. a = 10° en ¢y, b.2. @ = 10° en ¢, b.3. a = 10°
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a = 20°en ¢y, d.3. a = 20°en f,2)

En la figura 70 se muestra el espectro de densidad de energia de las fluctuaciones de la velocidad
en y (v) obtenidas del modelo £ — w SST en tres puntos de monitoreo diferentes (¢1,Cu2,fw2)
para cuatro estados de flujo diferente (o« = 0°, a = 10°, a = 16°, @ = 20°). Nuevamente, para
a = 0° a = 10°y a = 16° en los 3 puntos de monitoreo se observa una disminucion progresiva
en la energia conforme se va aumentando la frecuencia. Se observa que nuevamente la pendiente
se aproxima al valor esperado de 2 en la region de alta frecuencia. Algo notable es que, a dife-
rencia del modelo anterior, las oscilaciones o picos se vuelven mas importantes en las frecuencias
intermedias para estos primeros 3 casos, especialmente cuando se alcanza experimentalmente la

pérdida.

Ya que el modelo £ — w SST es una formulacién més elaborada que Spalart-Allmaras, éste logra
captar mas estructuras transitorias, lo que se comprueba al contrastar los espectros de energia
correspondientes a &« = 0°y @ = 10° con los obtenidos utilizando el modelo anterior. No obstante,
considerando que al final de cuenta se sigue tratando de un modelo RANS, el espectro que se
obtuvo debe interpretarse como el espectro del comportamiento transitorio resuelto y no como
el espectro completo de la turbulencia. Cuando no estd cerca de experimentarse la pérdida, la
respuesta sufre una amortiguacion severa, donde se tienen niveles de energia muy bajos, pues se

encuentran en un orden de 1078 a 107, y no se logra identificar un modo claramente definido.
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Resulta muy importante aclarar que estos picos no se ubican en todo el espectro. Una vez que
se alcanza la pérdida se comienza a apreciar como se va reorganizando de manera mas clara la
dindmica, ya que aumenta la energia, surgen mas oscilaciones y se amplia la banda de contenido
energético. Con base en esto ultimo, podria sugerirse que el modelo empieza a resolver una dindmi-
ca transitoria asociada ya sea con la region separada o con la burbuja de separacion. Sin embargo,
aun no se puede distinguir claramente una periodicidad dominante o estructuras coherentes bien
definidas. Una vez que ha pasado la pérdida, se pueden observar caracteristicas similares como en
el modelo anterior. Primero se destaca que a bajas frecuencias la energia aumenta en varios érdenes

de magnitud, apareciendo picos espectrales bien definidos.

En los tres puntos de monitoreo se observa una estructura espectral pronunciada aproximadamente
entre 10 y 40 [Hz], lo que indica la presencia de una dindmica de mayor escala asociada con el
flujo separado. Algo que es sumamente rescatable es que se identificé que en la estela cercana se
tiene un maximo energético alrededor de los 25 [Hz], lo que coincide con la frecuencia dominante
de 25.15 [Hz] obtenida en la FFT. De la misma manera, se resalta que las frecuencias dominantes
se encuentran alrededor de 25-26 [Hz] en la region de la estela, lo que da pie a pensar en la
existencia de una dindmica coherente en esta zona. Lo anterior podria deberse a la presencia de
una frecuencia dominante en la region de la estela. Por dltimo, se resalta que al igual que en los
otros casos, la energia va decayendo rapidamente en la region de alta frecuencia, manteniendo la

pendiente aproximada de 3.

Tomando en cuenta todo lo anterior, los resultados obtenidos mediante la FFT y el espectro de
energia reafirman que al alcanzar y superar la pérdida, el modelo £ — w SST empieza a resolver
una respuesta transitoria mas energética y organizada que se asocia con la separacion del flujo,

mientras que en los o bajos amortigua gran parte de la dindmica.
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Figura 70: Espectro de energia de la velocidad v del modelo k-w SST (a.1. « = 0° en ¢y, a.2.
a =0°%en ¢y, a3. a=0°en f,0,b.1.a = 10°en ¢y, b.2. & = 10° en ¢o, b.3. a = 10° en f9,
c.l.a = 16°en ¢y, c.2. @ = 16° en c,o, ¢.3. a = 16° en fy2, d.1. a = 20° en ¢, d.2. a = 20°
en Cyuo, d.3. a = 20° en f,2)

Enla figura 71 se muestra el espectro de densidad de energia de las fluctuaciones de la velocidad en
y (v) obtenidas del modelo DES en tres puntos de monitoreo diferentes (c,1,Cu2,fw2) para cuatro
estados de flujo diferente (o« = 0°, a = 10°, o = 16°, a = 20°). Cuando el « es nulo, se aprecian
niveles bajos en la energia espectral, los cuales se encuentran concentrados en frecuencias medias.
Se aprecian picos notables que podrian estar asociados a estructuras turbulentas, especialmente en
la region de la estela. En particular, en la proximidad del perfil se observa una topologia diferente
a la de los otros dos puntos, ademds de méaximos estrechos en frecuencias relativamente altas,
consistentes con la frecuencia dominante cercana a 930 [Hz] obtenida anteriormente mediante la
FFT.

Por otra parte, los espectros correspondientes a los otros puntos presentan una forma més parecida
entre si, lo que podria indicar la presencia de una estructura que se desplaza a través de ambas re-
giones de monitoreo. Una vez que se incrementa el o hasta llegar a 10°, se advierte un incremento
notable en las magnitudes de los picos a causa del incremento en las fluctuaciones transversales.
En este caso, los tres espectros desarrollan una concentracién de energia mas semejante, lo que
sugiere una mayor sincronizacién espacial de las inestabilidades entre los diferentes puntos, aun-
que todavia no pueda hablarse de un inico modo dominante. Destaca también el comportamiento
suscitado en la pérdida y después de ella, pues se amplia el rango de frecuencias en el que se

distribuye la energia.
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Cuando se alcanza la pérdida se va mostrando como la distribucién de la energia sufre una reorga-
nizacion considerable, pues se obtienen frecuencias dominantes mediante la FFT de aproximada-
mente 47.7, 34.5 y 31.8 [Hz] en los tres puntos de monitoreo. Comparado a cuando el « es bajo,
ahora hay una cantidad importante de energia que se encuentra entre los 10! y 102 [Hz], y después
le sigue una banda que se va extendiendo por varios 6rdenes de magnitud de la frecuencia. Lo an-
terior propondria la existencia de una dindmica multiescala que estd dada por una separacién mas
extensa, donde diversas estructuras e inestabilidades se van sumando al contenido energético. Este
estado es congruente con lo reportado previamente en la distribucién del coeficiente de friccion, ya
que es en este estado donde empiezan a originarse cambios importantes y oscilaciones en CY, lo
que claramente sugiere la evolucion hacia el crecimiento de una region de separacion fuertemente

no estacionaria.

Cuando @ = 20°, se presenta otro estado de flujo distinto a los observados con anterioridad, que
se destaca por una concentracion muy importante de energia en las bajas frecuencias. Se vuelve a
encontrar una coherencia entre la concentracion energética observada en esta figura y las frecuen-
cias dominantes obtenidas anteriormente mediante la FFT, pues los picos mdximos de energia se
ubican alrededor de 9.99, 23.32 y 9.99 [Hz] para c,1, cu2 ¥ fu2, respectivamente. Se tiene asi que,
conforme incrementa la incidencia, la energia se dirigird hacia frecuencias menores a la vez de que
ird aumentando considerablemente la energia de las fluctuaciones resueltas, logrando mostrar una
reorganizacion general de la dindmica entre escalas. Nuevamente esta conducta sigue manteniendo
una relacion directa con la evolucién espacial observada mediante Cy. Por un lado, el coeficiente
de friccién permite identificar el crecimiento y desplazamiento de la regién separada sobre el per-
fil, y por el otro, el espectro de energia muestra como esta evolucion espacial se acompaiia de un

desplazamiento hacia escalas temporales mayores.

A diferencia de todos los casos analizados anteriormente, el modelo DES captura niveles conside-
rables de energia desde las bajas hasta las altas frecuencias, siendo que la disminucién progresiva
de esta se acerca mucho a la pendiente de f~3. Por tltimo, se resalta cémo el espectro adquiere ma-
yor continuidad y no se tiene una tUnica frecuencia caracteristica, especialmente en la region de la
estela. Resulta ademas interesante que, para o« = 20°, la organizacion espectral obtenida mediante
DES es muy similar a la observada anteriormente bajo la aproximacién laminar. Esto no implica
que ambas formulaciones sean equivalentes, sino que sugiere que en los dos casos se permite la
aparicion explicita de ciertas estructuras de gran escala asociadas con el flujo separado; mientras

que los modelos RANS tienden a modelar o amortiguar una parte importante de esta dinamica.
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Figura 71: Espectro de energia de la velocidad v del modelo DES (a.1. @ = 0° en ¢,1, a.2. o = 0°
en Cuo, a.3. @ = 0°en fu0, b.1. @ = 10° en ¢y, b.2. @ = 10° en ¢y9, b.3. a = 10° en f,9, c.1.
a = 16° en ¢y, ¢.2. a = 16° en cyo, ¢.3. a = 16° en f,2, d.1. a = 20° en ¢, d.2. @ = 20° en
Cw2, d.3. = 20°en f,)

La razoén por la cual los diagramas de fase fueron anadidos a este estudio radica en que permiten
enriquecer el andlisis efectuado por medio de las FFT y los espectros de densidad de energia, pues
muestran directamente como se acoplan instantdneamente las fluctuaciones de presion y veloci-
dad en cada uno de los puntos de monitoreo. Anteriormente se mostr6 que mediante el uso de
andlisis espectrales se pueden obtener las frecuencias dominantes y también se logra identificar
como se va distribuyendo la energia. Al utilizar los diagramas de fase se puede llegar a obtener
la geometria que adquiere la dindmica del sistema cuando se relacionan dos variables. Con ello,
se lograra observar como las trayectorias sufrirdn de cambios importantes al ir incrementando la
incidencia, pues se pasard de tener formas compactas y con un relativo orden a tener figuras que
ocupan mayor espacio, de caricter irregular y que adquieren una complejidad importante al ir
acercandose a la condicion de pérdida. Asi se tendran mds elementos que permitan interpretar el
desarrollo de la dindmica no estacionaria y vincular los cambios que se observaron en el dominio
de la frecuencia con modificaciones en el comportamiento instantdneo del flujo. Mientras que los
andlisis espectrales logran identificar las frecuencias caracteristicas y la manera en que se distri-
buye la energia, los diagramas de fase muestran la geometria que toma la dindmica del sistema a
partir de la relacion entre ambas variables. De esta manera, se puede ver como varia la trayectoria
a medida que aumenta el «, pasando de formas mds compactas y ordenadas cuando el flujo aun

estd adherido, a distribuciones mas amplias, irregulares y complejas cuando se alcanza o supera la
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pérdida. De esta forma los diagramas aportan una evidencia adicional para interpretar la evolucion
de la dindmica no estacionaria y relacionar los cambios observados en el dominio de la frecuencia

con modificaciones directas en el comportamiento instantdneo del flujo.

En la figura 72 se muestran los diagramas de fase presion vs velocidad (v) obtenidos por la apro-
ximacién laminar en tres puntos de monitoreo diferentes (c,,1,Cu2,fw2) para cuatro estados de flujo
diferentes (o = 0°, « = 10°, a = 16°, o = 20°). El primer punto que hay que considerar al llevar
a cabo el andlisis de estas figuras es tener claro que pasaria si la presion y la velocidad tuvieran
una oscilacion perfectamente periddica. Lo anterior darfa pie a tener un diagrama de fase con una
forma eliptica muy bien definida, y es ahi donde cualquier cambio en esta forma caracteristica de
la trayectoria se traducird en un cambio identificable en la dinamica del flujo. Cuando « es nulo,
se observa que se tienen trayectorias compactas con forma eliptica, especialmente en los puntos de
monitoreo que se encuentran cercanos al perfil, lo que demuestra que existe una estabilidad entre

la presion y la velocidad.

No obstante, debe notarse que las trayectorias que se observan no estdn relacionadas a una sola
orbita que estd muy bien definida, sino que componen regiones relativamente densas que son con-
gruentes con los espectros que se obtuvieron con anterioridad, pues debe recordarse que en estos
ultimos se captaron diversas frecuencias y no sélo una unica frecuencia dominante. Algo muy no-
table, es que en la estela lejana, se atentian las fluctuaciones, ya que la amplitud de las oscilaciones
decae. Es también en este punto donde se logra visualizar un conjunto de orbitas que dan la impre-
si6n de estar cerradas alrededor de v ~ 0 [m/s] y P ~ 1130 [Pa], dando pie a concluir que se tiene
una dindmica mds coherente incluso que la que se tiene en las cercanias del perfil. Esto podria estar
ocasionado por la disipacion de las inestabilidades a medida que el flujo se va desplazando aguas

abajo.

Al aumentar el o a 10°, se observa un incremento muy importante en el tamafio de las Orbitas,
incluso presentando una mayor dispersion. Esto es mds notable en los puntos cercanos al perfil,
mientras que en la estela lejana atin se observa una zona compacta en el centro de la figura. Nueva-
mente se vuelve a encontrar la coherencia con los resultados plasmados en los espectros de energia,
pues debe recordarse que bajo estas condiciones se logré distinguir una banda de energia més orga-
nizada. Desde este punto de vista, los diagramas presentan un incremento en la modulacién de las
oscilaciones y es muy notable cémo se van expandiendo en el espacio de fases. A pesar de que alin
se puede percibir un cierto grado de organizacion, lo visualizado es una prueba muy clara de que
la relacion entre estas dos variables empieza a adquirir un mayor nivel de complejidad en cuanto a

su dinamica concierne.

Una vez que se alcanza la pérdida se tiene un comportamiento completamente diferente a los dos
puntos anteriores. Ya no se tiene una forma eliptica, sino que ahora predominan las trayectorias

irregulares con presencia de multiples lazos y cambios de direccién. Bajo estas condiciones tam-
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bién resalta algo muy interesante, ya que se logran identificar nicleos densos que vienen junto
a Orbitas externas grandes. Ejemplo de lo anterior se muestra en la proximidad del perfil, don-
de se percibe una regién central que se encuentra en v ~ 0 [m/s] y P ~ —250 [Pa] y que la
acompafan trayectorias externas de gran tamaiio. Dicha conducta podria sugerir que existen dos
escalas dindmicas; la primera describe movimientos rapidos alrededor del nucleo, mientras que la
segunda saltos mas lentos y de una amplitud mayor. Es importante remarcar que vuelve a existir
una coherencia con lo obtenido en el FFT, pues el comportamiento va de acuerdo con el rango de
frecuencias de 30—50 [Hz] detectado en dichas graficas. También en la estela cercana se manifies-
ta un comportamiento parecido al anterior, donde en el centro se tiene una estructura muy bien
marcada ubicada aproximadamente en v ~ 15 [m/s] y P ~ 1250 [Pa] y alrededor de ésta se pre-
sentan Orbitas amplias. Esto se debe a que se tiene una oscilacion principal y una modulacion lenta.
Por ultimo, en la estela lejana, se vuelve a presentar un nicleo compacto en el cual nuevamente
aparecen trayectorias que abarcan un mayor rango de valores de presion y velocidad. Podria estar

presentandose intermitencia de gran escala a causa del transito de vortices.

El comportamiento anterior también se observa cuando se incrementa o a 20°, donde incluso se
intensifica. El dominio que ocupan las drbitas es mayor en el espacio de fases, presentando mayor
dispersion entre la presion y la velocidad. En este estado, todos los puntos de monitoreo vuelven a
presentar zonas densas ubicadas casi al centro, que como ya se explord podria deberse a la existen-
cia simultanea de multiples escalas dindmicas en un instante. En la cercania del perfil, se observa
como se tienen lazos que logran tocar puntos muy extremos de presion y velocidad. Similarmente,
cuando se analiza la estela cercana se presenta un nicleo organizado con 6rbitas que van desde
los -80 a 60 [m/s] y entre los -4000 y 4000[Pa]. Finalmente, al examinar lo que ocurre en la estela
lejana, se vuelve a identificar una region compacta cerca del centro junto a una trayectoria con-
siderablemente grande. Nuevamente esto podria interpretarse como eventos intermitentes que de
vez en cuando van cambiando el comportamiento. Recapitulando, durante y después de la pérdida,
se observa que la dindmica sufre un cambio importante, pues ahora son mas comunes los lazos
de gran tamafio que se relacionan con la separacion del flujo. Debe advertirse que lo anterior no
es sinonimo de estar ante un comportamiento cadtico. Como ya se vio, una de las bondades del
andlisis del diagrama de fase se encuentra en que permite evidenciar como al ir incrementando
la incidencia se tendra un cambio en la relacidn instantdnea entre presion y velocidad, ademas de
comprobar que al alcanzar y superar la pérdida se tendrd un cambio de régimen, lo que resulta en

un gran complemento de la informacion conseguida mediante las FTT y los espectros de energia.
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Figura 72: Diagrama de fase de la velocidad v de la aproximacién laminar (a.1. o« = 0° en ¢y, a.2.
a =0°en ¢y, a3. a=0°en f,0,b.1.a = 10°en ¢y, b.2. & = 10° en cyo, b.3. a = 10° en f9,
c.l.a = 16°en ¢y, €.2. @ = 16° en co, ¢.3. & = 16° en f,, d.1. a = 20° en ¢, d.2. o = 20°
en Cyuo, d.3. a = 20° en f,2)

En la figura 73 se muestran los diagramas de fase presion vs velocidad (v) obtenidos por el modelo
Spalart-Allmaras en tres puntos de monitoreo diferentes (c,,1,Cu2,fw2) para cuatro estados de flujo
diferente (o« = 0°, o = 10°, o = 16°, a = 20°). Cuando el o es nulo se pueden observar
trayectorias unicas muy sencillas que describen curvas suaves y sin dispersarse mucho. Lo anterior
se debe a que las fluctuaciones no tienen grandes amplitudes y la relacion entre las dos variables
es casi determinista. Aqui se debe tener especial cuidado, pues basta con detenerse a observar la
escala de los ejes para darse cuenta que estas variaciones entre la presion y la velocidad son muy
pequefias, pues incluso se ubican en el orden de 10~ para ciertos casos. De este modo se concluye
que se tiene una solucion practicamente estacionaria a la que se le integran fluctuaciones de muy
baja amplitud. Se debe recordar que en las FFT y los espectros de energia que se obtuvieron
para este modelo no se logré identificar claramente un modo dominante definido y también se
obtuvo una dindmica que fue severamente amortiguada. Dicho lo anterior, se sigue encontrando

una coherencia entre la informacién presentada.

Cuando se aumenta el o a 10° se tiene un comportamiento similar al anterior, pero se aprecia un
incremento en la amplitud de las oscilaciones, especialmente en la estela lejana. Sin embargo, esto
no representa un cambio sustancial, pues las variaciones siguen siendo relativamente pequefias
y también la respuesta esta en su mayor parte amortiguada. El comportamiento anterior no debe
resultar novedoso pues detrds del modelo Spalart-Allmaras se engloba una formulacién RANS que
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se fundamenta en una ecuacion de transporte para la viscosidad turbulenta, donde la mayor parte
de las fluctuaciones queda representada por medio del cierre turbulento y no de una resoluciéon
explicita de esta. Dicho lo anterior y al observar los rangos de variacion, se concluye que cuando

el flujo estd adherido la dindmica que se resuelve es minima.

Cuando experimentalmente se alcanza la pérdida empiezan a presentarse comportamientos distin-
tos. Primero es notable decir que las trayectorias comienzan a ensancharse, donde se comienzan
a percibir el surgimiento de lazos y curvas con una mayor amplitud, especialmente en la region
proxima al perfil y en la estela cercana. Ahora si se empiezan a apreciar cambios en la respuesta
dindmica bajo estas condiciones al surgir trayectorias mejor organizadas y zonas que van pare-
ciéndose a Orbitas cerradas; no obstante, las amplitudes no son tan grandes como las que se tienen
al superar la pérdida. Llama la atencidn lo visto en la region de la estela, pues las trayectorias de
ida y vuelta no siguen el mismo camino, lo que daria pie a plantear un posible comportamiento
de histéresis entre las dos variables. Si se busca la congruencia con los resultados anteriores, se
encontrard al recordar que es en este estado donde empiezan a originarse oscilaciones de mayor

tamafio en los espectros y cambios importantes en el coeficiente de friccion.

Al seguir incrementando el a (20°) se intensifican ain mas los cambios mencionados anterior-
mente, pues se amplian mads las Orbitas, empiezan a surgir mds lazos y existe una dispersion mas
considerable en el espacio de fases. Comparandolo con los tres casos anteriores, ahora si tanto los
rangos de presion como los de la velocidad sufren un aumento importante y se tiene una reorga-
nizacion completa de la dindmica resuelta. En la cercania del perfil se observa una 6rbita que se
origina en las cercanias del nucleo, alrededor de v = 2.5 [m/s] y P = —500 [Pa] y se extiende
hasta llegar a valores superiores de v = 30 [m/s] y préximos a P = —3000 [Pa]. Esta orbita
pareciera que esta formada por una trayectoria de baja frecuencia que viene con oscilaciones de
menor escala. En la estela cercana se tiene algo similar, ya que se tiene una region densa y organi-
zada en el centro que también cuenta con eventos repentinos de gran amplitud, donde los eventos

intermitentes podrian estar perturbando el comportamiento base.

Lo anterior es més que evidente en la region de la estela, tanto cercana como lejana, donde la
relacion entre las dos variables ya se acerca a una relacion més estocastica. Centrandose en lo que
ocurre en la estela lejana se aprecian multiples trayectorias recurrentes que se ubican alrededor de
la regién concentrada del centro, la cual se ubica en v = 10 m/s y P = 800 Pa. Lo anterior sugiere
que ahora si se tiene una dindmica oscilatoria sostenida. Este comportamiento es congruente con
los resultados previos, pues en este mismo punto se obtuvo una frecuencia dominante cercana a
los 30.18 [Hz], mientras que el espectro de energia localiz6 una banda energética muy cerca de
las decenas de [Hz]. Con base en lo anterior, todo apunta hacia la existencia de una estructura
coherente resuelta por el modelo al superar la pérdida. Los diagramas de fase lograron enriquecer

los resultados obtenidos con las otras dos herramientas, ya que logran evidenciar como el modelo
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tiende a amortiguar la dindmica en las condiciones previas a la pérdida, mientras que en la post-
pérdida si se tienen cambios cualitativos mayores, donde la dindmica no estacionaria es mucho

mads clara al tener lazos de gran amplitud y trayectorias recurrentes.
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Figura 73: Diagrama de fase de la velocidad v del modelo Spalart-Allmaras (a.1. & = 0° en ¢,
a.2. a = 0°en cyo, a.3. @ = 0°en fyu2, b.1. a = 10° en c,1, b.2. @ = 10° en ¢yo, b.3. a = 10°
en fuo, C.l. a = 16° en cu1, €.2. @ = 16° en cyp9, ¢.3. @ = 16° en f,0, d.1. & = 20° en ¢, d.2.
a = 20°en ¢, d.3. a = 20°en f,0)

En la figura 74 se muestran los diagramas de fase presion vs velocidad (v) obtenidos por el mo-
delo £ — w SST en tres puntos de monitoreo diferentes (c,,1,¢u2,fw2) para cuatro estados de flujo
diferente (o« = 0°, @ = 10°, @ = 16°, « = 20°). Para el caso donde « es nulo se presentan tra-
yectorias compactas, casi ordenadas en los 3 puntos de monitoreo. Las Orbitas se caracterizan por
ser cerradas y de pequeia amplitud, lo que es caracteristico de una relacion estable entre las dos
variables. Un aspecto muy importante que permite diferenciar este modelo con el Spalart-Allmaras
es que, en la proximidad del perfil y en la estela cercana, las trayectorias tienen una forma que se
aproxima mucho a una elipse, complementando que los bucles que se observan ya estan cerrados
o practicamente cerrados. En esta condicidn, las variaciones entre las dos variables siguen siendo
muy pequeiias. Al igual que el Spalart-Allmaras, el modelo £ — w SST forma parte de la fami-
lia RANS, por lo que las fluctuaciones turbulentas seguirdn estando representadas por medio del
cierre turbulento. Es por esto, que aunque se vean trayectorias organizadas, la dindmica que logra

resolverse cuando el dngulo de incidencia es nulo sigue siendo de baja amplitud.

Cuando se aumenta el o a 10°, se tiene un comportamiento regular similar al que se tenia en los
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primeros dos casos del modelo anterior. La amplitud aumenta ligeramente respecto a cuando el «
es nulo, especialmente en la region de la estela. No obstante, debe notarse que no se tienen Orbitas
cerradas en todos los puntos, lo que va de acuerdo con lo que se obtuvo por medio de la FFT,
donde para este « se identific6 una frecuencia dominante que se ubica a los 1.67 [Hz] y donde no
se define claramente un modo fisico establecido. Dicho lo anterior, se sigue teniendo una respuesta

amortiguada, incluso cuando hay cambios en la geometria de las trayectorias.

Una vez que experimentalmente se alcanza la pérdida, se puede observar como se van ensanchan-
do las 6rbitas y las deformaciones se vuelven mds evidentes. A pesar de que se siguen apreciando
estructuras relativamente definidas, se logra captar correctamente las fluctuaciones. Resulta muy
interesante lo que sucede en la region de la estela, pues empiezan a surgir lazos de histéresis. En la
estela cercana se alerta que una misma presion puede estar vinculada a varios valores de la velo-
cidad dependiendo de la etapa en la que se encuentre el ciclo. Esto podria dar pie a pensar que la
relacion entre las dos variables tiene una cierta memoria temporal. En otras palabras, P(t) depen-
derd tanto del valor instantdneo de v(t) como del desfase que se presente entre las dos variables.
Gracias a esto la dindmica ya no tiene las caracteristicas de una respuesta amortiguada, pues se

reorganiza alrededor de trayectorias recurrentes que acompafan al flujo separado.

Por dltimo, cuando v = 20° es cuando las 6rbitas alcanzan su méximo de amplitud, aumentando
también la cantidad de lazos y la superposicion de las trayectorias. Se observa que es en la region
de la estela donde el espacio de fases adquiere una dindmica mas dispersa. Para los tres puntos
se tienen Orbitas de gran amplitud que, a diferencia del modelo Spalart-Allmaras, presentan tra-
yectorias recurrentes y estructuras mas organizadas. En la cercania del perfil se muestran multiples
orbitas anidadas con formas semejantes y en la estela lejana se tienen distintos lazos con geometrias
similares. Nuevamente se logra identificar una congruencia entre estos resultados y el analisis es-
pectral, pues en la region de la estela se obtuvieron frecuencias dominantes que se encuentran en
el orden de los 25 y 26 [Hz]. Esta similitud conseguida entre las dos frecuencias dominantes no
es ninguna coincidencia, pues si también se considera la presencia de las trayectorias recurrentes
dentro de los diagramas de fase se podria hablar de la formacion de una estructura coherente en la
region cercana de la estela que después se trasladara aguas abajo hasta que se captara también en

la estela lejana.

Estas tres herramientas ayudan a caracterizar el comportamiento de un mismo fenémeno, donde
los diagramas de fase juegan un rol importante en visualizar como se va dando la organizacién
entre presion y velocidad. Similar a lo que se concluy6 para el modelo Spalart-Allmaras se nota
que mientras se tenga un flujo adherido se tendra una respuesta amortiguada, y al entrar en pérdida
y después de ella se presentard una reorganizacion donde los lazos de histéresis, orbitas recurrentes
y estructuras coherentes hipotéticas que se mueven a través de la estela empiezan a surgir como

parte de la dindmica no estacionaria descrita.
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Figura 74: Diagrama de fase de la velocidad v del modelo k-w SST (a.1. « = 0°en ¢;1,a.2. « = 0°
en Cuo, a.3. @ = 0°en fu0, b.1. @ = 10° en ¢y, b.2. @ = 10° en ¢y, b.3. a = 10° en f,9, c.1.
a = 16°en ¢y, ¢.2. a = 16° en cyo, ¢.3. a = 16° en f,2, d.1. a = 20° en ¢, d.2. @ = 20° en
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En la figura 75 se muestran los diagramas de fase presion vs velocidad (v) obtenidos por el modelo
DES en tres puntos de monitoreo diferentes (c,,1,Cu2,fw2) para cuatro estados de flujo diferentes
(o =0° a =10° a = 16° o = 20°). En primera instancia, cuando o = 0° se pueden apreciar
orbitas compactas en los primeros dos puntos de monitoreo, aunque se aprecia una dispersion mas
notable que la registrada para los modelos RANS. Nétese que en la estela lejana, la 6rbita adquiere
una forma mds amplia, lo que indica que se registran las variaciones en las fluctuaciones. En la
proximidad del perfil y en la estela cercana hay zonas con alta densidad y trayectorias que no
son simples. En la estela cercana se ve una nube que parece eliptica y muy gruesa. Esto indica
que hay una conexion estadistica entre los cambios de presion y velocidad, pero también que hay
varias escalas de tiempo involucradas. En la estela lejana, la forma de la érbita es mds grande, lo
que muestra que se capturan cambios en las fluctuaciones. Aqui mismo se ven dos 16bulos, uno
arriba y otro abajo. Su forma podria estar relacionada con mas de una contribucion periddica o con
cambios en el desfase entre presion y velocidad durante el ciclo. Asi, incluso con un « nulo, el
modelo DES tiene una dindmica mds complicada que lo que se ve con Spalart-Allmaras y k£ — w
SST.

Al incrementar en 10° el « se tiene un incremento bastante considerable en la amplitud de las
oOrbitas, superponiéndose con mayor frecuencia las trayectorias. En los 3 puntos de monitoreo se

identifica también que se extiende la distribucién del espacio de fases. En la proximidad del perfil
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se observa una familia de orbitas que son bastante definidas y aproximadamente elipticas. Estas
orbitas giran alrededor de un nicleo muy poblado. En la estela cercana la geometria es mas gruesa
y asimétrica, mientras que en la estela lejana la distribucién es mucho mas irregular. Este hecho
muestra que la dindmica depende de manera importante de la posicién del punto de monitoreo.
Este hecho ocurre atn cuando las frecuencias dominantes obtenidas anteriormente estdn dentro de
bandas relativamente proximas. Por lo tanto, cuando v = 10°, distintas regiones del flujo pueden
compartir escalas temporales similares. Sin embargo, estas regiones del flujo no tienen necesaria-
mente la misma topologia en el espacio de fases. Ademads, este comportamiento coincide con los
espectros energéticos analizados previamente. En los espectros energéticos ya se veia una mayor

organizacion del contenido espectral y un aumento de la energia de las fluctuaciones.

Al alcanzar la pérdida, las trayectorias empiezan a adquirir un cardcter irregular, donde se pre-
sencian multiples lazos, cambios intensos en la direccién y regiones donde se concentran mas los
valores; especialmente en la regioén de la estela. En este estado ocurre un cambio importante, ya
que los tres puntos tienen una estructura similar. Esta estructura estd caracterizada por un nucleo
denso y que tiene grandes trayectorias alrededor. Esta forma no se ve tan clara en los dngulos de
ataque menores. La geometria descrita coincide con las frecuencias principales que se obtuvieron
con la FFT. Para un dngulo de 16°, estas frecuencias estdn entre 30 y 50 [Hz]. Ademads coincide
con el aumento de energia en las frecuencias bajas que se mostré en el espectro de energia. En la
estela cercana, por ejemplo, hay un nucleo que se ubicaen v = 5 [m/s] y P = 750 [Pa]. Alrededor
de este ndcleo hay grandes lazos que alcanzan presiones cercanas a los -1750 [Pa]. Esto podria
traducirse en un estado normal de la dindmica que se altera por eventos mds grandes. En la estela
lejana hay una regién pequeiia cerca de v = 10 [m/s] y 800 [Pa], de donde salen trayectorias mas
grandes. Lo anterior podria indicar una dindmica donde estructuras pequefias cambian o se fusio-
nan para crear eventos muy grandes. Después, estas estructuras regresan nuevamente al centro. Al
llegar a la pérdida, ocurren tres cambios importantes. En primer lugar la frecuencia caracteristica
disminuye, después la energia de las frecuencias bajas aumenta y las trayectorias en el espacio de

fases se extienden mucho mas.

Por ultimo, cuando « alcanza los 20°, se aprecia que se alcanza el dominio maximo del espacio
de fase. Se presentan 6rbitas muy dispersas sin tener una geometria definida, caracteristicas de una
dindmica no lineal y transitoria. Sin embargo, aunque parece haber una dispersién en el compor-
tamiento, se sigue observando una estructura organizada. Esta consta de regiones centrales densas
que estan acompanadas por movimientos recurrentes de gran amplitud. Este patron puede asociar-
se con la presencia de diferentes escalas temporales dentro del flujo, incluso cuando el flujo esté
completamente separado. Este comportamiento coincide con las frecuencias dominantes obtenidas
mediante la FFT. En la cercania del perfil, estas frecuencias estan cerca de 10 [Hz]; en la estela
cercana, se encuentran cerca de 23 [Hz]; y en la estela lejana, vuelven a estar cerca de 10 Hz. Por

lo tanto, las regiones centrales podrian estar relacionadas con una dindmica mas rapida. Mientras
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tanto, las grandes oscilaciones podrian corresponder a eventos con periodos mas largos, y por lo
tanto, con frecuencias més bajas. En el caso de la region de la estela lejana, se observa un nicleo
principal cercade v ~ 15 [m/s] y P ~ 1000 [Pa]. Este nicleo estd acompaiiado de 6rbitas de gran
tamafo que abarcan desde aproximadamente -4000 hasta 4500 [Pa]. En este caso, aunque hay una
dindmica répida en la region central, la FFT puede estar dominada por las oscilaciones mas lentas

que estan asociadas con los movimientos externos de gran amplitud.

En conjunto, los resultados obtenidos con C),, CY, las FFT, los espectros de energia y los dia-
gramas de fase muestran distintas formas de ver el mismo fenémeno. Mientras que C'y muestra
espacialmente como crece y se mueve la region separada, las FFT identifican las frecuencias mas
importantes. Los espectros por su parte indican como se redistribuye la energia entre diferentes
escalas y los diagramas de fase permiten ver como se acoplan instantdneamente las fluctuaciones
de presion y velocidad. Para el modelo DES, se observa una dindmica compleja incluso en los
a bajos. Sin embargo, cuando se acerca y supera la pérdida, aparece una reorganizacién mucho
mas clara. Esta se da hacia una configuracion formada por nucleos densos y grandes movimientos
recurrentes. Esta diferencia es notable frente a los modelos RANS. Cabe resaltar que esta con-
ducta es coherente con la capacidad del modelo DES de resolver estructuras de gran escala en el
flujo separado. En términos fisicos, los resultados sugieren una relacion clara: estructuras de ma-
yor tamafio llevan a mayores amplitudes, lo que implica periodos caracteristicos mds largos y, por

consiguiente, frecuencias dominantes mds bajas.
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Figura 75: Diagrama de fase de la velocidad v del modelo DES (a.1. & = 0° en ¢, a.2. a = 0°
en Cuo, a.3. @ = 0°en fu0, b.1. @ = 10° en ¢y, b.2. @ = 10° en ¢y, b.3. a = 10° en f,9, c.1.
a = 16°en ¢y, ¢.2. a = 16° en cyo, ¢.3. a = 16° en f,2, d.1. a = 20° en ¢, d.2. @ = 20° en
Cw2, d.3. = 20°en f,)

A continuacidn, en la tabla 28, se muestra una sintesis de la informacién obtenida por los diagramas

de fase.
Tabla 28: Resumen de los aspectos mas relevantes de los diagramas de fase
Modelo a <16 «a>16
Laminar Mucha dindmica explicita Grandes 6rbitas e intermitencia
Spalart-Allmaras | Fuertemente amortiguada | La dindmica no estacionaria se hace evidente cuando o = 16° y se intensifica a v = 20°
k —w SST Amortiguada Modo periédico muy organizado
DES Dindmica resuelta Nicleo multiescalas acompaiiado por grandes érbitas

En la tabla 29 se muestra la comparativa de los nimeros de Strouhal calculados en la estela cer-
cana para 3 modelos de turbulencia a diferentes «.. En primer lugar se destacan los altos nimeros
de Strouhal registrados para cuando « es 0° y 10° en la aproximacion laminar. El valor de este
parametro va disminuyendo conforme se aumenta el o llegando a valores < 1 en la entrada en
pérdida y posterior a ella. Para el modelo Spalart-Allmaras, se mantiene constante el Strouhal para
los 3 primeros «, siendo que en la post-pérdida se tiene una ligera reduccion. Por su parte, el mode-
lo k& — w SST muestra valores muy similares a los obtenidos con el modelo anterior; sin embargo,
se aprecia que cuando v = 20° se tiene un aumento considerable en el valor del Strouhal. Por
ultimo, al igual que la aproximacion laminar, el modelo DES presenta valores elevados cuando «
es 0°y 10°, disminuyendo a valores < 1 en la entrada en pérdida y posterior a ella.
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Tabla 29: Tabla del nimero de Strouhal de los mejores modelos a diferentes «

Modelo Sta0° | Stal10° | Sta16° | Sta20°
Laminar 10.19 | 5.73 1 0.488
Spalart-Allmaras | 0.038 | 0.038 0.038 0.023
k-w SST 0.028 | 0.038 0.038 0.58
DES 7.94 7.36 0.8 0.54

6.6. Visualizacion de estructuras turbulentas y

campos de vorticidad

En la figura 76 se muestra la comparativa de los contornos de vorticidad capturados por 3 modelos
de turbulencia a un @ = 20°. De manera general se observa que en los cuatro casos se presenta una
separacion notable del flujo sobre el perfil y se forma una estela con vortices aguas abajo; como se
representa la vorticidad es lo que difiere entre los modelos. En primer lugar, para la aproximacion
laminar (a), se registra un gran nimero de vortices pequefios e irregulares en la dltima zona del
perfil y que posteriormente van incrementando en tamafio en la zona de estela. El modelo Spalart-
Allmaras (b) presenta una vorticidad mds suave y continua, estando la mayor parte concentrada
sobre la superficie del perfil y en la capa de corte superior. Incluso se destaca que en la region de
la estela los vortices son casi nulos a comparacién de la aproximacion laminar. El modelo £ — w
SST (c) logra capturar muy bien la separacion, teniendo la formacién de vértices de gran tamafio y
que podrian considerarse coherentes en la estela. Al igual que en el modelo Spalart-Allmaras, los
maximos niveles de vorticidad se concentran proximos al perfil y después se da el desprendimiento
de grandes remolinos. El caso del modelo DES (d) es el mas interesante, ya que se muestra una
estela compleja y con un abundante nimero de estructuras de diferentes escalas. El modelo logra
captar de una manera muy definida los pequefios remolinos junto al perfil, donde conforme uno

avanza aguas abajo podra encontrarse con estructuras de un mayor tamarfo.
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Figura 76: 00

En la figura 77 se muestra la comparativa de las capas de corte capturadas por 3 modelos de tur-
bulencia a un @ = 20°. La aproximacion laminar (a) muestra una capa de corte que estd muy
bien desarrollada y que presenta abundantes vortices de gran tamafio y alta vorticidad. Se observa
también que la separacion abarca una region importante y que se presentan claras zonas de recircu-
lacién. En el modelo Spalart-Allmaras (b) la capa de corte se ve uniforme e incluso se observa que
estd adherida al borde de ataque del perfil. El modelo no logra capturar vortices de gran tamafio y
la vorticidad sigue una distribucion relativamente continua. Un caso muy similar tenemos para el
modelo £ — w SST (c), donde la capa de corte presenta un comportamiento estable y la distribu-
cion de la vorticidad también es relativamente suave en el perfil. Por dltimo, el modelo DES (d)
presenta una capa de corte bastante irregular, donde abundan voértices de diferentes tamafios y la

distribucion de la vorticidad ya no es suave sino compleja.
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Figura 77: Capa de corte a un o = 20° (a. Laminar, b. Spalart-Allmaras, c. £ — w SST, d. DES)

Para lograr capturar el decaimiento de la vorticidad en diferentes regiones de la estela, se trazaron
3 lineas paralelas cuyos origenes se encontraran en distintos puntos del perfil. La linea 1 inicia
en el borde de salida, la linea 2 a mitad del perfil, mientras que la linea 3 lo hace a un cuarto
de éste. Cabe destacar que los cuatro puntos de monitoreo se encuentran sobre la linea 1. En
la figura 78 se ejemplifica graficamente lo descrito anteriormente utilizando los resultados de la
aproximacion laminar. El procedimiento anterior se aplicé para la aproximacion laminar y los
modelos de turbulencia Spalart-Allmaras, k — w SST y DES.

Figura 78: Ubicacion de las lineas y puntos de monitoreo para la captacion de la vorticidad

El caso mds interesante se registra en la linea 1, por lo que en la figura 79 se muestra el decaimiento

de la vorticidad en la estela a un o de 20° para 3 modelos de turbulencia. La aproximacion laminar
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(negro) se caracteriza por tener una cantidad considerable de picos de gran amplitud e irregula-
res. Se logran identificar varios méximos de vorticidad en diferentes puntos de la estela como lo
son ax ~ 1.25,1.5y 1.85 [m]. Al pasar la barrera de los 2[m], se observa que la vorticidad va
disminuyendo considerablemente. El modelo Spalart-Allmaras presenta un comportamiento com-
pletamente distinto (azul oscuro) pues el decaimiento se da de una manera progresiva y suave.
Los valores més elevados se presentan en la proximidad del perfil y va disminuyendo conforme se
avanza en la estela, sin presentar oscilaciones notables. El modelo £ — w SST registra un compor-
tamiento oscilatorio, donde se tiene maximos y minimos practicamente en toda la estela. Si bien
los picos van disminuyendo conforme se va aumentando la distancia, se debe hacer notable que
se reportan variaciones importantes en la vorticidad incluso hasta los 4 [m]. Por ultimo, el modelo
DES muestra valores altos muy cerca del perfil y, a continuacidn, se tiene una rapida disminucion.

Luego surgen fluctuaciones de menor amplitud, que sugieren la existencia de vortices en la estela.

w0 Magnitud de la vorticidad vs. posicién en la estela (inea 1)
DES
k-w SST
—Laminar
Spalart-Allmaras|

itud de la vorticidad [s_'1
5886 5 53

agnit
g 8

Ma

1 2 14 16 18 2 Posicion &4 2|fo 2ff 3 32 34 36 38 4
osicion en la estela en x (m

Figura 79: Decaimiento de la vorticidad en la estela a « = 20° en la linea 1 (a. Laminar, b. Spalart-
Allmaras, c. K — w SST, d. DES)
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6.7 Evaluacion del costo computacional
y eficiencia numérica

6.7. Evaluacion del costo computacional

y eficiencia numérica

En la tabla 30 se muestran los valores de los pardmetros utilizados para evaluar el costo compu-
tacional requerido por los nueve modelos de turbulencia. Es importante remarcar que en la columna
de almacenamiento total se reporta la cantidad de espacio que ocup6 cada modelo para el barrido
completo del v de -12° a 20°, mientras que el tiempo total de computo promedio corresponde a
la duracién media para cada «. En primera instancia, se reconoce una diferencia importante en
cuanto a las magnitudes registradas segtin el tamano de paso de tiempo utilizado. Los modelos
RANS y de transicion presentan un tiempo de célculo relativamente bajo, estando entre 7 y 15
horas por a.. El modelo k& — ¢ estdndar es el tinico de los modelos mencionados anteriormente que
tiene un factor de costo relativo que representa el doble de tiempo que el modelo mas ripido. El
rango de almacenamiento total de estos modelos esté entre los 200 y 400 [GB], siendo que para el
barrido completo del « de estos siete modelos se requieren 2 [TB] aproximadamente. Los modelos
hibridos presentan un alto tiempo total de computo por «, siendo que cada simulacion requiere
entre 9 y 14 dias para terminar de simular 1 [s] de flujo, lo que representa entre 33 y 47 veces mas
que el modelo que menos tiempo requiere. Analizando el almacenamiento, el barrido completo del
« para uno de estos modelos requiere el mismo espacio que el de todos los modelos RANS y de

transicion.

Tabla 30: Costo computacional

Modelo de turbulencia

Paso de tiempo Af [s]

Tiempo total de c6

promedio (horas)

Factor de costo relativo

Almacenamie

total [GB]

Spalart-Allmaras

1x 1077

11

1.57

250

k-¢ estdndar

1x 1073

15

2.14

204

k-w SST

1x107%

1.14

272

GEKO

1x1073

1

272

k-kl-w

1x107°

1.71

340

Transition SST

1x10™

1.57

323

RSM

1x 1073

1.57

391

SAS

1x107°

47.14

2040

DES

1x10°°

33.57

2091

En la figura 80 se muestra la grafica de eficiencia y evaluacion del costo computacional de los
modelos evaluados. Sobre el eje = se muestran los nueve modelos de turbulencia, sobre el eje y
(izquierdo, barras) el tiempo de computo promedio en horas por cada simulacién y sobre el eje y
(derecho, linea) el % de error global. Al igual que en la tabla anterior, se reafirma que los modelos
RANS vy de transicion tienen un tiempo de coOmputo relativamente bajo con una duracidon que se
aproxima a medio dia por caso simulado; mientras que los modelos hibridos pueden tardar hasta
dos semanas por corrida. En lo que respecta al % de error global, se puede apreciar que el modelo
DES es el que menos se aleja de los valores reales, seguido de los modelos £ — w (SST y GEKO);
por otro lado el modelo k& — kl — w presenta un % de error global inaceptable (> 15 %).
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Evaluacién del costo computacional
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mmmm Tiempo de cOmputo[h] =% de error global

Figura 80: Gréfica de eficiencia y evaluacion del costo computacional
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7. Discusion

7.1. Interpretacion fisica de las diferencias

entre modelos

La figura 37 sugiere que la manera en la que los modelos logran estimar la sustentacion es muy
similar siempre y cuando el flujo esté adherido, pues en este estado la naturaleza del flujo no es
tan sensible a las diferencias en el modelado de turbulencia. No obstante, conforme se va incre-
mentando el « y el perfil se acerca a experimentar la separacion y pérdida, las diferencias se hacen
cada vez mas notables. Por lo tanto, los resultados que se obtengan relacionados al comportamien-
to después de que comience a separarse el flujo estaran estrictamente ligados a la manera en que
el modelo logre capturar los fendmenos de gradiente adverso de presion, el crecimiento de la capa
limite y, por supuesto, la separacion del flujo. Lo anterior sugiere que, si se desea conocer bien las
limitaciones y ventajas de un modelo, éste debe ser evaluado en condiciones donde se presenten

estas condiciones que permitan caracterizar pardmetros tan importantes como el Cj 1,42 Y €l Qszau.-

Por otro lado en la figura 39 se confirma que la manera en la que se estima el arrastre es mas
sensible al modelo de turbulencia que la estimacion de la sustentacion, principalmente a altos
valores de «. Nuevamente cuando el flujo estd adherido las diferencias entre los modelos son
minimas; sin embargo, conforme se va aproximando a la separacién de la capa limite, las maneras
en las cuales las diferentes formulaciones predicen el arrastre empiezan también a diferir entre
si. Es muy visible que algunos modelos sobreestiman en gran medida el valor del C; cuando se
acerca al o,y Lo anterior también podria relacionarse a como los modelos logran representar la
separacion y las pérdidas viscosas y de presion en la region de la estela. Los modelos que si logran
acoplarse a la curva experimental son los que si logran reproducir de una mejor manera la forma en
la que va evolucionando el flujo al ir variando el «.. Dicho lo anterior, se fundamenta la importancia
de considerar tanto el C; como el Cy en la evaluacién, ya que un modelo puede lograr estimar de

gran manera la sustentacion y, a su vez, mostrar diferencias importantes en el cdlculo del arrastre.

En la figura 41 se observa cémo logran corresponderse de manera adecuada la mayoria de las
polares obtenidas con la polar experimental en la region de sustentacion baja y moderada. Mien-
tras el flujo no se separe, los modelos llegaran a reproducir de manera similar el balance entre la
generacion de sustentacion y penalizacion por arrastre. Sin embargo, y como se ha venido men-
cionando, al alcanzar la pérdida los efectos del desprendimiento de la capa limite ya juegan un rol
importante y las diferencias se acentian mds. Se sefiala entonces cdmo los modelos k£ — ¢ estandar
y RSM sobreestiman el arrastre en distintos niveles de la sustentacion, y se destaca lo bien que
logran aproximarse los modelos DES, SAS, k£ — w y Spalart-Allmaras a la referencia experimental,
indicando una buena representacién general de la relacion C; y Cy en el intervalo de « analizado.
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Analizando la informacion que se proporciona en la tabla 18 resulta mas que claro que ningun
modelo es necesariamente dptimo en todos los pardmetros, por lo que se tiene mas de una consi-
deracién para evaluar el modelo. Por ejemplo, los modelos SAS y Spalart-Allmaras son los que
menos se alejan del ) ,,,, experimental, pero también no logran predecir el a,; adecuadamen-
te, retrasandolo 2°. Por su parte, el modelo DES parece ser el que tiene el comportamiento més
consistente, pues mantiene un % de error bajo del Cj .4, (2.16 %) y logra predecir correctamente
el a en el que deberia experimentarse la pérdida (16°), pero falla al sobreestimar ligeramente el
arrastre cuando el « es nulo. También resaltan los resultados obtenidos del modelo Transition SST,
que ofrece una buena estimacion de la sustentacion maxima y del arrastre cuando la incidencia es
nula, pero retrasando hasta los 18° la entrada en pérdida. Hay formulaciones que fallan en intentar
estimar simultdneamente dos o mds parametros, siendo los que mds se alejan los modelos k — ¢
estandar, RSM y k£ — kl — w. Seria un error muy grande basar el rendimiento de un modelo exclusi-
vamente en el porcentaje de error del C ,,,4,,, s€ deben tomar en cuenta cudntos de estos pardmetros

(sustentacion, arrastre y separacion del flujo) logran reproducir de manera simultanea.

La figura 42 es el primer acercamiento donde visualmente se pueden observar las diferencias en
como se representa la separacion de la capa limite y la dindmica no estacionaria del flujo cuando
se alcanza experimentalmente la pérdida. Como era de esperarse la succion intensa presente en el
borde de ataque es ocasionada por la aceleracion del flujo alrededor del perfil. El gradiente adverso
de presién que se empieza a desarrollar es lo que facilitara el crecimiento y la separacion de la
capa limite més adelante. Los modelos Spalart-Allmaras y £ — w (SST y GEKO) muestran cam-
pos suaves que van de acuerdo a lo que se espera de los modelos RANS, ya que al ser en esencia
promediados se suelen suavizar las fluctuaciones. El modelo DES presenta una mayor variabilidad
espacial, que también va de acuerdo a las expectativas que se tienen sobre una representacion mas
completa de la dindmica no estacionaria en diferentes puntos del flujo por parte de los modelos
hibridos. No debe uno dejarse llevar por las estructuras coherentes que se observan en el contorno
de la aproximacion laminar, pues estdn mas ligadas a la inestabilidad del flujo separado que pro-
piamente a la representacion de la turbulencia. Observando todo en su conjunto, queda mds claro
que la prediccion de la distribucion de la presion también estd ligada a la forma en la que se trata

a la turbulencia y, para este caso donde o = 16°, la separacion.

En la tabla 19 se retnen los % de error de los parametros aerodindmicos mds importantes con
la finalidad de observar su comportamiento y posteriormente identificar qué aspecto de la aero-
dindmica representa adecuddamente cada formulacion. Se puede observar que todos los modelos
tuvieron un buen desempefio al momento de calcular la pendiente de la region lineal de la curva de
sustentacion (C},), por la baja dispersion entre los valores. Elegir este pardmetro como discrimi-
nante seria un error considerando que ya se ha demostrado la gran capacidad de todos los modelos
de representar el flujo cuando aun esta adherido. La evaluacion entonces debe utilizar ya sea un

indice mds sensible (Cqp) o conjuntar dos pardmetros despues del regimen lineal (C} 42 Y Qstain)-
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Otra prueba de que todos los modelos muestran dos regiones de comportamiento distintas se da al
analizar la evolucion del error en la figura 44. La primera se presenta cuando el o toma valores ba-
jos y moderados, donde se observa que los C; obtenidos logran estimarse sin mucho inconveniente,
siendo que las diferencias de las distintas formulaciones con respecto a los valores experimentales
no son significantes. La transicion a la segunda region es muy facil de identificar, pues a partir de
los 12° las curvas empiezan a separarse a causa de la pérdida progresiva de la robustez predictiva
conforme el flujo se aproxima al régimen de pérdida. En esta parte de la grafica es donde se logra
capturar como pequeios cambios en la evolucion espacio-temporal de la separacion se traducen en
grandes cambios en el cédlculo de la sustentacion. Algo que se debe tomar muy en cuenta es que
se da el caso en el cual el modelo con menor error no es necesariamente el mismo para todos los
angulos, lo que da pie a concluir que la precision de un modelo estard en funcién del « al que se
someta el perfil. Los resultados anteriores han permitido observar qué tan estable es la precision
de los modelos a lo largo de todo los dngulos de incidencia analizados, complementando de mejor

manera el andlisis de pardmetros puntuales en condiciones especificas.

Si se observa la figura 46 se dard uno cuenta que existe una correlacion global alta siempre y
cuando la respuesta aerodindmica se encuentre dentro de la regién lineal, lo que lleva a pensar
que los distintos modelos logran aproximarse mucho en retratar cémo el dngulo de incidencia
va afectando la generacion de sustentacion en condiciones de flujo adherido. Es muy notable el
origen de ramificaciones o cambios de direccién al alcanzar C) elevados, los cuales son otra clara
prueba de que la correspondencia sufre grandes afectaciones al transicionar al regimen no lineal. A
causa de que cada modelo tiene una manera diferente de representar la transicion hacia la pérdida
y la evolucion de la sustentacion se da pie a que un mismo valor experimental tiene asociadas
diferentes predicciones numéricas. Para este caso particular si existe una fuerte correlacion lineal,
pero solo en la regién lineal, lo que no garantiza una buena estimacién del Cj en las condiciones
proximas y posteriores a la pérdida. Dicho lo anterior, la evaluacion no puede limitarse inicamente
a la correlacion de los coeficientes, sino que también debe venir acompafiada de otras métricas y

parametros que permitan explorar el régimen no lineal.

La tabla 20 permite comparar el RMSE, el % de error global, la desviacion méximay el a asociado.
Calcular estas métricas es necesario para evaluar la precision promedio a lo largo de todo el barrido
de « y la sensibilidad cuando se suscitan condiciones aerodindmicas particulares. Claramente el
ganador en este andlisis es el modelo DES, ya que es el modelo que menor RMSE y menor % de
error global registra; estableciéndolo como un modelo de rendimiento constante a lo largo de la
incidencia al acumular menos discrepancias con respecto a los datos experimentales. Nuevamente
nos encontramos con otra evidencia de que la principal fuente de incertidumbre de los modelos
estd en la region de pérdida y post-pérdida, ya que se concentran las desviaciones maximas entre
16° a 20°. Se advierte que el RMSE o el % de error global no deben usarse de manera aislada, pues

el modelo GEKO tiene un % de error global bajo y una desviacién puntual moderada.
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En la figura 48 se muestra que, a 10°, las diferencias en como los diferentes modelos logran es-
timar el C), a lo largo de la cuerda adimensional estdn relacionadas a la manera en que predicen
el comportamiento del flujo en la regién del borde de ataque y del gradiente de presion sobre el
extradods. Es notable que la manera en la que se captura la distribucién en el intradds no se ve tan
afectada por la formulacion usada. La mayor parte de los modelos sobreestiman el pico de succion,
lo que podria traducirse en un cambio en la carga local sobre esta seccion incluso cuando el C sea
parecido al experimental. Conforme el flujo se dirige hacia el borde de salida se visualiza que exis-
te una convergencia al notar la disminucién de las diferencias. Con todo lo dicho anteriormente, se
debe rescatar entonces que una buena prediccién del C) no implica necesariamente que la distri-
bucién de la presion sea igualmente precisa. El C, representard un complemento a los pardmetros
descritos anteriormente y serd clave para identificar en donde surgen las mayores diferencias entre

los modelos y los datos experimentales.

El analisis anterior fue realizado atn considerando los nueve modelos de turbulencia, de ahora en
adelante solo se tomardn en cuenta los de mejor rendimiento. Para lo que se ilustra en la figura
49, donde se ve una fuerte semejanza entre los modelos cuando el « es nulo, se puede afirmar que
bajo esta condicion la eleccidon del modelo de turbulencia no ejercera una influencia grande sobre
la distribucién de presion. Lo anterior resulta predecible ya que en este régimen aerodindmico no
se presentan los efectos marcados de la separacion que si se hacen evidentes cuando el dngulo de
incidencia es alto. En el borde de ataque pueden percibirse discrepancias que podrian ser ocasio-
nadas por la sensibilidad de la region asociada a la resolucién espacial y a como se representa el
gradiente de presion caracteristico del punto de estancamiento y a la aceleracion inicial del flujo. Si
bien podria decirse que las desviaciones observadas en el borde de ataque son minimas, se hacen
incluso més evidentes las presentes en el borde de salida, pues no se limitan a un solo modelo.
Considerando que este comportamiento no es exclusivo de una formulacién la causa puede locali-
zarse en la configuracion numérica, la geometria o, lo mds probable, que las condiciones bajo las
cuales se llevaron a cabo las pruebas experimentales no sean del todo coincidentes con las de la
simulacion. El anélisis refleja que las diferencias entre los modelos son menores que las diferencias

entre los modelos y los datos experimentales; particularmente en los bordes de ataque y de salida.

En la figura 50 se observa que, a diferencia del caso anterior, cuando el « = 10 se observa una
asimetria considerable en la presion entre el extradds y el intradds que resulta en la generacion de
sustentacion. Muy parecido al caso anterior se logran observar diferencias marcadas en el extradds
cerca del borde de ataque que resaltan lo sensible que es esta zona al tratamiento de la turbulencia,
principalmente ocasionada por la fuerte aceleracion inicial del flujo y a como después se recupera
bajo un gradiente adverso de presion. Sin embargo, es importante remarcar que es algo bueno que
estas diferencias se presenten en el pico de succién y que después las distribuciones sean muy
semejantes en el resto de la cuerda, pues demuestra que las discrepancias entre los modelos son

locales y no uniformes sobre toda la superficie.
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Al alcanzar el o, experimental, tal y como se muestra en la figura 51, la capa limite va evolucio-
nando bajo un fuerte gradiente adverso de presion y se empiezan a notar diferencias importantes
en el extradds, haciendo evidente la sensibilidad de las predicciones ante estas condiciones. Los
modelos logran recuperar de manera mds rdpida el C),, indicando distribuciones de carga diferentes
a la experimental sobre buena parte del perfil. Es interesante ya que estos resultados se dan incluso
considerando el buen desempefio que tuvieron los modelos al aproximar la sustentacion. Dentro
de la gréfica también destaca el comportamiento del modelo DES, donde se logran identificar osci-
laciones espaciales del C), hacia la mitad posterior del extradés. Esto es prueba de la presencia de
estructuras no estacionarias que acompaian a la capa de corte separada y como esta interactia con
el perfil. Los otros modelos no tienen este comportamiento ya que suavizan considerablemente la
distribucién del C,,. En este punto ya no sélo resulta fundamental capturar correctamente el punto
de succidn, sino también la forma y la velocidad con la que se recupera la presion aguas abajo, ya
que la forma en la que vaya evolucionando estard ligada a la ubicacion y dindmica de la separacion

y, por ende, a la pérdida de sustentacion.

En la figura 52, muy similar a lo visto en la figura 42, se observan diferencias en los contornos de
presion que estdn asociadas a las distintas capacidades de los modelos para capturar las estructuras
turbulentas no estacionarias ligadas con la separacion del flujo cuando el o de incidencia alcanza
el e experimental. Los modelos Spalart-Allmaras, £ — w SST, GEKO y SAS ilustran un campo
muy uniforme donde estos suavizan el campo de presion, lo que sugiere que las fluctuaciones ins-
tantdneas son practicamente ignoradas y actiia en mayor medida el modelado turbulento. Resulta
muy diferente lo que ocurre en el modelo DES, donde se logran resolver las estructuras turbulentas
de gran escala, especialmente las que estan fuera de la region préxima a la pared. Precisamente
lo anterior es lo que justifica la presencia de las oscilaciones observadas en la distribucion del C),
en la figura 51 y las perturbaciones de presion en la estela. En la aproximacion laminar también
se alcanzan a visualizar estructuras no estacionarias, pero no deben tomarse necesariamente como
una representacion mas realista de la turbulencia, sino que su origen podria estar mas ligado a la
ausencia de un mecanismo de modelado que represente la transferencia y disipacion turbulenta de
energia. Los contornos de los 5 modelos comprueban que, sin importar que hayan tenido estima-
ciones muy similares en magnitudes aerodindmicas globales, las formulaciones pueden diferir en

el método en el que retratan la dindmica del flujo separado.

Con base en el andlisis de la tabla 21 resulta evidente el fortalecimiento de la aceleracion del flujo
sobre el extradds al ir aumentando el «, pues se percibe el desplazamiento del punto de succion
(Cp,min) hacia el borde de ataque y un considerable aumento en su magnitud. Algo sumamente
curioso es que cuando se alcanza la pérdida, una condicién aerodindmica sumamente exigente, los
modelos logran estimar con un error < 5 % el valor experimental del pico de succidn; no obstante,
erran en casi un orden de magnitud la posicion del mismo. Dicho lo anterior, los modelos logran

estimar parcialmente bien el fendmeno local de succion en el borde de ataque.
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En la figura 53 se observa que, por la silueta de los perfiles, el flujo sobre la parte superior del perfil
permanece fuertemente acelerado cuando x = 0.25c. Esto resulta coherente con la intensa succion
que se presenta durante la pérdida. Para este punto, las diferencias que presenta cada formulacién
estan vinculadas a como cada modelo representa el transporte de cantidad de movimiento y la
difusion turbulenta dentro de la capa limite. Dos modelos en particular (DES y GEKO) presentan
un desplazamiento considerable con respecto a las otras curvas, indicando una diferencia en el
espesor de la regién de corte y en como se desarrolla esta respecto a los otros modelos. Cabe
recalcar que en esta ubicacion de la cuerda ninguna curva presenta inversion de la velocidad, dando
a entender que no existen pruebas de reversion de flujo en este punto. La separacion entonces se

dara en sitios posteriores al primer cuarto de la cuerda cuando o = 16°.

Cuando se grafica el perfil de velocidad adimensional a la mitad de la cuerda, tal y como se muestra
en la figura 54, se percibe una separacion importante entre las curvas, indicando que las diferencias
entre los modelos empiezan a ser mds importantes. Lo anterior podria deberse al desarrollo de un
gradiente adverso de presion o al engrosamiento de la capa limite. En cuanto a los modelos RANS y
SAS se refieren, se nota que sus perfiles conservan una mayor cantidad de movimiento. Notese que
el modelo GEKO nuevamente produce una pérdida de velocidad mds pronunciada en comparaciéon
a los otros modelos RANS y SAS. Resalta mucho el intenso déficit de velocidad que se obtiene
utilizando el modelo DES que podria estar captando una region de flujo mucho més desacelerada
y una capa de corte més desarrollada. No resulta insensato asumir que esto puede estar relacionado
con el inicio o la evolucion de la separacion. Algo que también resalta del perfil DES son las
pequeiias oscilaciones que ningin otro modelo registra, fruto de la resolucion de estructuras no
estacionarias. Adn no se cumple que u/U,, < 0, por lo que no puede afirmarse inicamente a partir
de estos perfiles que exista un flujo reverso a la mitad de la superficie; aunque si existe una ausencia

importante de cantidad de movimiento en el modelo DES.

En la figura 55, cuando se encuentra uno en el tercer cuarto de la cuerda, se ven velocidades
longitudinales negativas en el modelo DES, lo que ya es una prueba directa del flujo reverso.
Como era de esperarse, esta formulacion no falla al pronosticar la separacion desarrollada en el
extrad6s. Conforme se va aumentando y/c se obtiene una recuperacion de u /U, haciendo notar
la regién de recirculacion del flujo exterior y también la posible presencia de una capa de corte
que separa ambas zonas. Ni los modelos RANS ni el modelo SAS registran una inversién en la
velocidad en esta posicion; lo inico que logra destacarse es un déficit en la formulacién GEKO que
sugiere una desaceleracion considerable en la capa limite. Analizando el comportamiento descrito
anteriormente se afirma que las discrepancias entre los modelos tienden a aumentar conforme
se va acercando uno al borde de salida. El DES captura la separacion mds intensa cuando o =
16°, mientras que en los otros modelos ya empieza a hacerse evidente el comienzo de la posible

separacion en secciones posteriores.
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El ultimo punto de la cuerda evaluado es a 0.95¢ y el comportamiento obtenido, visualmente plas-
mado en la figura 56 sefiala que la capa limite se ha engrosado y se encuentra préxima a la separa-
cién o ya estd separada. Lo anterior se fundamenta en que algunos modelos muestran velocidades
muy pequenas e incluso se tienen valores negativos cercanos a la pared. El modelo GEKO estima
un déficit de cantidad de movimiento pronunciado aunque posteriormente empieza a recuperarse
hacia el flujo exterior. Sin duda alguna el comportamiento mds interesante y particular lo tiene el
modelo DES, cuya curva no monétona indica que se captura una regién mas compleja. Se aprecian
maximos y minimos de velocidad en diferentes alturas cuyo origen podria estar relacionado con
una zona de recirculacion y una capa de corte desprendida sometida a vortices no estacionarios.
Ya con el panorama completo de los cuatro puntos analizados anteriormente se comprueba que la

region de bajo momento va creciendo conforme el flujo se acerca hacia el borde de salida.

En la figura 57 se observa cémo va disminuyendo el C'; sobre la parte superior del perfil a causa de
la reduccidn del esfuerzo cortante en la pared causada por la desaceleracion de la capa limite bajo
un gradiente adverso de presién. Cuando el valor de C'; alcanza un valor nulo es un claro indicio de
la separacion, mientras que cuando se tienen valores negativos de C'y se da la inversién del esfuerzo
cortante y, en consecuencia, se origina la reversion del flujo. Ya no sorprende apreciar el compor-
tamiento oscilatorio en la respuesta del modelo DES, donde los cambios de signos representan
una dindmica no estacionaria al superar la mitad del perfil. Este comportamiento nuevamente es
explicado por la separacion, recirculacion y el paso de vortices sobre la superficie. Recordando los
perfiles adimensionales que fueron obtenidos al mismo « se puede ratificar que el modelo DES es
capaz de resolver la separacion de una forma mds dindmica; mientras que los modelos RANS vy el
SAS generan una evolucién mds suave y uniforme del esfuerzo cortante. Cabe aclarar que los datos
recopilados son en un instante especifico de tiempo (¢t = 0.8]s]), por lo que se limitard a identificar

el punto de separacion cuando C'y = 0.

Cuando el « de incidencia se coloca en 18°, el flujo se sitda en un estado de separacién avanzada,
donde incluso los modelos RANS y SAS se acercan a C'y = 0y posteriormente cambian de signo,
tal y como se evidencia en la figura 58. Lo anterior coincide con la sustentacion mixima registrada
para los modelos en la tabla 18. Como se mencioné anteriormente, un cambio en el signo de C'y se
traduce en la inversion del esfuerzo cortante que, a su vez, demuestra la separacion del flujo. Un
punto importante a aclarar esté relacionado con el comportamiento del modelo DES y sus maltiples
oscilaciones alrededor de C'y = 0; pues esta conducta no se debe interpretar como la existencia
de multiples puntos de separacion y readherencia. Mas bien esta forma de la curva estd vinculada
a una capa de corte altamente no estacionaria, donde los vértices que se van desprendiendo y

transportando afectan directamente el esfuerzo cortante sobre el perfil.
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En la figura 59 se observa que ahora sobresalen los valores negativos del C'y en una gran parte de
la parte superior del perfil sugiriendo la existencia de flujo reverso y separacion extensa de la capa
limite, que va de acuerdo al comportamiento esperado de un perfil que ha sobrepasado el punto en
el cual se presenta la pérdida. Es evidente que existen diferencias importantes en la manera en que
cada modelo representa la separacion y la posterior recuperacion del flujo bajo un fuerte gradiente
adverso de presion; lo que se traduce en diferencias importantes entre las curvas, incluyendo los
modelos RANS. Nuevamente el modelo DES ofrece un comportamiento oscilatorio que estd vin-
culado con la captura detallada del desprendimiento y el transito de vortices que provocan cambios
en el esfuerzo cortante y una variacion en la direccion del flujo, algo que es muy caracteristico de

una dinamica no estacionaria.

Al analizar como va cambiando la ubicacién del punto de separacion en la tabla 22 se concluye que
éste se va desplazando hacia el borde de ataque conforme se va aumentando el «, traduciéndose en
un aumento progresivo de la region separada. Al principio, cuando el @ = 16° se da principalmente
una separacion en la parte posterior del perfil; no obstante, al ir aumentando el « también se va
incrementando la magnitud de dicha separacion, teniendo una separacion mediana a 18° y una se-
paracion masiva cuando o = 20°. Dicho comportamiento va de acuerdo a la naturaleza de un perfil
que se acerca a la pérdida, pues bajo estas condiciones es muy dificil que la capa limite contintie
adherida a la superficie por el aumento en el gradiente adverso de presion. Lo anterior comprueba
que la estimacion del punto donde se origina la separacion si es sensible a la formulacion de la
turbulencia cuando se sitda cerca de la pérdida o después de ella. Por una parte, el modelo SAS
demora considerablemente el registro de la aparicioén del flujo reverso, siendo que presenta una
diferencia muy marcada con los otros modelos cuando el o = 20°. Por otra parte, el modelo DES
logra detectar el fendmeno de reversion incluso desde que v = 16°. Con base en todo lo descrito,
aunque las distintas formulaciones concuerdan en que la separacion va avanzando hacia el borde
de ataque con el aumento de la incidencia, difieren en manera importante en la rapidez con que

predicen dicha progresion.

En la figura 60 se observan contornos de velocidad muy similares entre si por parte de los modelos
RANS y el modelo SAS indicando que, cuando el o = 0, la naturaleza del flujo estéd caracterizada
por una adherencia mayoritaria y una estabilidad aerodindmica. Como se ha visto en anélisis an-
teriores, el rol que juegan las distintas formulaciones no es tan importante bajo estas condiciones,
pues se observa que las diferencias son minimas en los retratos generales del campo de velocidad.
Por el ancho de la estela, la cual es delgada en este punto, se comprueba el déficit de momento
reducido y, evidentemente, la falta de una region de separacion. Resultan muy evidentes las es-
tructuras presentes en la aproximacion laminar. Nuevamente se hace énfasis en que éstas podrian
estar relacionadas a que no se tiene una formulacién que logre representar la difusién y mezcla de
las perturbaciones, dejando que éstas permanezcan visibles. La dindmica de los vortices es todavia

muy pequefia a 0° y prueba de ello son las pequefias ondas que el modelo DES captura en la estela.
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Al aumentar el angulo de incidencia hasta 10°, tal y como se muestra en la figura 61, se logra un
aumento en la sustentacion que en los contornos de velocidad se visualiza con una clara asimetria
entre el extradds y el intradds, que va junto a una desviacion notable de la estela comparada con
su anterior posicion cuando « era nulo. Aunque el gradiente adverso de presion al que se somete
el flujo sobre la parte superior del perfil ha aumentado bajo estas nuevas condiciones, se observa
que los modelos RANS y SAS siguen teniendo una estela relativamente delgada y organizada,
por lo que se intuye que la capa limite se sigue conservando adherida en su completitud bajo este
estado. Si bien los modelos mencionados anteriormente tienden a suavizar tanto la capa de corte
como la estela no ocurre lo mismo con el modelo DES, que alcanza a percibir el inicio de actividad
no estacionaria al empezar a resolver estructuras coherentes relacionadas con estas dos regiones.
Se percibe un aumento notable de esta actividad por parte de la aproximacién laminar ya que no
se cuenta con un mecanismo para modelar la difusién turbulenta. En conclusién, més que en la
estructura del flujo que envuelve al perfil, las diferencias mas notables bajo estas condiciones se

dan en la manera en la cudl se logra captar la dindmica en la estela.

En la figura 62 se observa que, al situar el perfil a 16°, el flujo entra en un estado proximo a
la pérdida, donde el factor de la separacion empezard a tomar un rol de mayor importancia. El
crecimiento de la capa limite que estd bajo los efectos del intenso gradiente adverso de presion
y el progreso de una zona separada en la segunda mitad del perfil se visualizan mediante la zona
de baja velocidad observada sobre el extrados. Nuevamente los modelos RANS y SAS presentan
campos uniformes caracteristicos de la naturaleza estadistica de sus respectivas formulaciones de la
turbulencia, lo que se traduce en un suavizado de las estructuras cuando el flujo se separa. Por otra
parte el modelo DES, logra capturar la inestabilidad de la capa de corte, la formacién de vortices
y su posterior transporte hacia la estela gracias a la naturaleza de su formulacion que permite
resolver las grandes escalas turbulentas al alcanzar la separacion. Si bien anteriormente vimos que
todos estos modelos comparados tuvieron valores similares en la estimacién de la sustentacion,
la forma en la que se representa el flujo cuando el perfil estd cerca de la pérdida puede variar

considerablemente entre las formulaciones.

Al aumentar el dngulo de incidencia hasta los 20°, tal y como se muestra en la figura 63, el gradien-
te de presion adverso se vuelve tan intenso que ocasiona una separacion temprana y una pérdida
importante de cantidad de movimiento cerca del extradds, conducta muy concordante a lo que se
esperaria en un régimen de pérdida aerodindmica ampliamente desarrollada. Los modelos RANS
logran capturar una zona muy amplia de baja velocidad que va conforme a lo previsto al separarse
la capa limite. Destaca bastante el origen de estructuras en la estela que sugieren que ya empieza
a adquirir relevancia el cardcter no estacionario en estos modelos. El modelo SAS muestra menor
tendencia a resolver la dindmica de los vértices y se traduce a visualizar una separacién mds retra-
sada y una estructura suavizada. Nuevamente DES es el que destaca por ofrecer una representacion

mas detallada de la capa de corte separada, su enrollamiento y el desprendimiento de vortices.
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En la figura 64 se contempla que, para la aproximacion laminar, la energia se mueve desde fre-
cuencias elevadas hacia frecuencias bajas, sefialando cambios relevantes en las escalas temporales
que dominan el flujo. Cuando se alcanza la pérdida y posterior a ella, las grandes estructuras que
acompafan la separacién de la capa limite, el enrollamiento de la capa de corte y el desprendi-
miento periddico de vortices empiezan a ser un factor importante; mientras que cuando el angulo
de incidencia es bajo, las variaciones de v son el resultado de estructuras de menor escala y evo-
lucién mas rapida. Los altos valores en la amplitud y el contenido de banda relativamente ancha a
elevados o van de acuerdo con un flujo de naturaleza no estacionaria después del desprendimiento.
Las fluctuaciones en la velocidad v no deben interpretarse como una representacion modelada de la
turbulencia, pues se tratan méas bien de estructuras no estacionarias que son resueltas por la propia
discretizacion temporal y espacial; explicando asi por qué aparecen en la aproximacion laminar al
presentar un flujo inestable. La presencia de frecuencias bajas en la zona de la estela lejana du-
rante y posterior a la pérdida deja entrever que los grandes remolinos que se van desprendiendo

conservan una dindmica organizada durante su conveccion aguas abajo.

La naturaleza RANS del modelo Spalart-Allmaras, en donde la mayor parte de las escalas turbu-
lentas son modeladas y no explicitamente resuelta, se puede observar en la figura 65; ya que el
comportamiento propone que dicho modelo conserva una solucién estable y dominada por varia-
ciones de baja frecuencia hasta alcanzar el punto de pérdida. El cambio tan brusco que se aprecia
después de la pérdida podria relacionarse con el origen de la separacién masiva de la capa limite y
una dindmica claramente no estacionaria. Al separarse la capa de corte se producen grandes estruc-
turas que generan fluctuaciones que si pueden captarse por la solucién transitoria una vez que se ha
superado con creces la pérdida. Resulta muy notable que, bajo estas condiciones, la componente
dominante pasa de 1 [Hz] cuando estd proxima al perfil hasta los 30 [Hz] en la zona de la estela
lejana. Lo anterior podria deberse a que, durante su conveccidn aguas abajo, se empiezan a acre-
centar inestabilidades y vortices de menor escala en la capa de corte. La pérdida aerodindmica esta
bien caracterizada en el espectro de frecuencia al mostrar una estela més inestable y multiescala a

20° al igual que también se define correctamente el flujo organizado cuando el o < 16°.

En la figura 66, correspondiente al modelo & — w SST, se ve un flujo estable para o bajos y mode-
rados, en el cual las fluctuaciones que se resuelven son pequefias y estan asociadas con variaciones
de frecuencias muy bajas. Conforme se va aumentando la incidencia se va fortaleciendo el gra-
diente adverso de presion y se van desarrollando inestabilidades en la capa limite, que visualmente
se evidencian con los incrementos en la amplitud cuando o« > 16°. Al alcanzar los 20° se suscita
una modificacién importante en el contenido del espectro que resulta coherente con un estado de
separacion extensa y pérdida aerodindmica. Notese que aunque en las proximidades del perfil se
mantiene una dindmica de frecuencia baja, al irse alejando de éste aguas abajo sucede la aparacion
de una componente cercana a los 25-26 [Hz], la cual podria estar vinculada al desprendimiento y

conveccion de vortices de gran escala en la estela.
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El modelo DES logra percibir el cambio que va desde que se presentan fluctuaciones relaciona-
das con estructuras pequenas y de evolucion rdapida hasta aquellas que van ligadas con vortices
de gran escala y periodos caracteristicos mds largos; pues al analizar la figura 67 se percibe que
al ir aumentando el dngulo de incidencia se obtiene una disminucién importante en los valores
de las frecuencias dominantes. Es una conducta muy caracteristica de esta formulacion, pues este
modelo de carécter hibrido se da el lujo de resolver explicitamente una gran porcién de las es-
tructuras turbulentas que estdn alejadas de la pared. Si la incidencia es baja, la adhesion del flujo
estd practicamente asegurada y estardn presente mayoritariamente escalas pequeas y de alta fre-
cuencia. Cuando se alcanza la pérdida, el rango de frecuencia se llega a reducir a tal punto de
encontrarse entre los 32 y 48 Hz que, acompafiado del aumento en la amplitud, podria sugerir
el aumento de la regién de separacion y el origen de estructuras coherentes en la capa de corte.
Una vez superada la pérdida se nota ain mads la reduccién en los valores de la frecuencia de las
componentes dominantes, ubicidndose entre 10 y 23 Hz. Al también experimentar un incremento
en las magnitudes de la amplitud se puede asociar la conducta observada a fendmenos como la
separacion masiva, desprendimiento de vortices y una estela no estacionaria. Es muy notable que
existe una variacion en la frecuencia dominante en los distintos puntos de muestreo, lo que podria
probar que los vértices van evolucionando, interactuando y se van reorganizando conforme se van
moviendo aguas abajo. Es mds que evidente que el modelo DES es el que mejor logra retratar la

naturaleza multiescala y altamente no estacionaria del flujo separado.

En la figura 68 se vislumbra un aumento en la energia espectral al incrementar la incidencia del
perfil, el cual se asocia al robustecimiento del desprendimiento de la capa limite y a la evolucion
de una estela que se va volviendo cada vez mads intensa, lo que lleva a que se originen fluctuaciones
de mayor amplitud en la velocidad v. Al utilizar la aproximacién laminar, el flujo no cuenta con
una formulacion que plasme la cascada de escalas turbulentas; dicho lo anterior, la energia tenderd
a concentrarse en las estructuras coherentes grandes, asociadas a bajas frecuencias, mientras que
el contenido de altas frecuencias se verd considerablemente minimizado. A pesar de lo anterior,
se observa que la pendiente se acerca a f~3, lo que se traduce en una disipacién répida de la
energia hacia frecuencias mayores; conducta que para este caso no se relaciona con turbulencia
completamente desarrollada, sino con un flujo que estd periddicamente desprendiendo vortices. Si
bien la aproximacion laminar logra captar el incremento de las fluctuaciones y el desprendimiento
de vortices al aumentar el o, también es cierto que falla al intentar reproducir la distribucion de la
energia de pequeiias escalas que estan presentes en un flujo turbulento real; especialmente cuando
el a > 16°.

El modelo Spalart-Allmaras logra mantener el flujo estable cuando el o es moderado. Al analizar
la figura 69 se identifican pocas fluctuaciones transversales y se observa que la energia tiende a
concentrarse en las escalas de gran tamafio, donde la disipacion se dirige hacia las altas frecuencias.

No obstante, al superar la pérdida, se incrementa considerablemente la energia en bajas frecuencias.
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En la figura 70 se entreve de manera similar a la figura anterior que el modelo k£ — w SST tam-
bién logra capturar la estabilidad del flujo cuando el « se encuentra en un rango de 0° a 16°, pues
nuevamente las fluctuaciones de la velocidad transversal son minimas y la energia se mantiene
distribuida en las escalas de mayor tamafio. La disipacion también vuelve a ocurrir hacia las altas
frecuencias. Conforme se va aumentando la incidencia, y se sobrepasa la pérdida, también se incre-
menta la energia concentrada en bajas frecuencias y se manifiestan picos en el espectro que revelan
el desarrollo de un desprendimiento de voértices a causa de la separacion del flujo. Se observa que
en la region de alta frecuencia la pendiente tiende a acercarse a 3, sugiriendo que la formula-
cion logra capturar la disipacion de la energia hacia las escalas pequefias. La buena definicion de
los picos comprueba que la dindmica del flujo estd influenciada en mayor medida por estructuras
coherentes de gran tamafio. Dicho lo anterior, se concluye que este modelo tiene éxito al intentar
representar claramente tanto el inicio del desprendimiento como el desarrollo de la estela, donde
se puede localizar sin mayor dificultad el punto donde se tiene un régimen adherido y el otro donde
prevalecen los efectos del desprendimiento recurrente de vortices conforme se va aumentando el

Q.

Al desmenuzar los comportamientos espectrales que se plasman en la figura 71 se hace evidente
que, conforme se va incrementando el «, el modelo DES logra reflejar el paso desde un flujo donde
predominan estructuras coherentes hacia un régimen que cuenta con multiples escalas turbulentas.
Aligual que en los casos anteriores, cuando atn no se alcanza la pérdida, la energia buscara concen-
trarse en un rango menor de frecuencias, las cuales estardn asociadas al desprendimiento periédico
de vortices. Esta conducta es muy tipica de una dindmica que adn estd organizada. En condiciones
de entrada en pérdida, y mds acentuado después de esta, la separacion del flujo se magnifica y la
naturaleza de la formulacion resuelve directamente una gran fraccion de las estructuras turbulentas
presentes en la estela. Resulta notable que la energia deja de concentrarse en ciertas frecuencias y
pasa a distribuirse a un rango més amplio de estas. Se identifican secciones del espectro que logran
alinearse con la pendiente 3, lo que se interpreta en una transferencia eficiente de energia desde
las estructuras grandes hacia las pequefias. Se advierte también el hecho de que en condiciones
de pérdida el espectro se expande hacia frecuencias mds altas, donde se manifiesta la naturaleza
hibrida RANS-LES de resolver la dindmica del desprendimiento de grandes remolinos. No cabe
duda de que, de todos los modelos evaluados, el DES es el que mejor logra captar la riqueza en
contenido espectral de la estela, pues ademds de plasmar las estructuras coherentes presentes en
baja frecuencia también representa las fluctuaciones turbulentas de alta frecuencia que se dan al

desprenderse el flujo.

En la figura 72 se examina el desarrollo de los diagramas de fase de la aproximacién laminar,
en la cual se pasa de tener un régimen de flujo periédico a uno que adquiere mayor complejidad
conforme se aumenta «. Cuando el « es bajo o moderado, se aprecian Orbitas cerradas, ordenadas

y bien definidas que sefialan que la presion y la velocidad v guardan una relacion casi periddica.
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Examinando los resultados obtenidos por el modelo Spalart-Allmaras en la figura 73 se tiene una
estimacion de un flujo muy estable cuando no se alcanza la pérdida aerodindmica, donde se per-
cibe una correlacion fuerte entre la presion y la velocidad v y se desarrollan sin mucha variacion.
Esta conducta es congruente con la de un flujo adherido. Al aproximarse a la pérdida se hace no-
table como las trayectorias se empiezan a agrandar en distintas direcciones, lo que advierte una
mayor interaccion entre la capa limite y la estela. Lo anterior es fruto del desarrollo de vortices de
gran tamafio y el comienzo de la pérdida progresiva de una periodicidad. Una vez que se alcanzan
los 20° se entra en una dindmica no lineal donde el surgimiento de 6rbitas complejas y diversos
lazos acompafian a la separacion marcada del flujo y al desprendimiento periddico de vortices
caracteristicos de lo que se espera que ocurra después de la pérdida. Estrictamente hablando, las
trayectorias siguen teniendo una estructura que atun podria considerarse organizada en compara-
cioén con lo que se observa posteriormente en el modelo DES (figura 75). Se concluye entonces
que el modelo esta suavizando las fluctuaciones turbulentas de las escalas pequefias y solo se con-
centra en capturar la dindmica de las estructuras coherentes de gran tamafio. Resulta congruente lo
expuesto anteriormente, ya que los modelos de la familia RANS fueron disefiados para representar
los efectos medios de la turbulencia, dejando a un lado el desarrollo de todas las escalas.

En la figura 74 se observa la manera en la que evolucionan los diagramas de fase para el modelo
k —w SST y como estos logran capturar el cambio progresivo desde un régimen muy estable hacia
uno donde la no linealidad a causa de la separacion se hace presente. Al igual que en el caso ante-
rior, cuando el « es bajo, las trayectorias suelen compactarse y describen figuras casi cerradas. Ya
se ha visto que esto evidencia la sélida correlacion que tienen en el tiempo la presion y la velocidad
v, especifico de cuando el flujo atin no se desprende y se tiene separacion de pequeios vortices po-
co intensos. Cuando se alcanza la pérdida, comienzan a interactuar la capa limite y la estela a causa
del crecimiento de los vortices y la separacion parcial del flujo, donde ya se ha visto que se refleja
en la deformacidn de las 6rbitas. El comportamiento post-pérdida se identifica por la presentacion
de orbitas mas amplias, con multiples lazos y una mayor dispersion; caracteristica inconfundible
de una dinamica no estacionaria donde influye muchisimo en la respuesta el desprendimiento pe-
riddico de vortices. La diferencia mds marcada entre este modelo y el Spalart-Allmaras es que el
modelo & — w SST presenta una transiciéon mds progresiva hacia la complejidad, detallando mas el
desarrollo de la separacion y la interaccidn entre las estructuras de la estela, pero sin llegar al nivel
de detalle mostrado por el modelo DES en la figura 75.

Al llevar a cabo un andlisis de la figura 75 se determina que el modelo DES retrata de manera muy
pormenorizada el aumento en la complejidad de la dindmica del flujo al ir incrementando el a.
Cuando a = (°, se encuentra una respuesta organizada pero que tiene mayor dispersion que sus
antecesores debido a que su caracter hibrido resuelve algunas estructuras turbulentas instantaneas.
Alirse acercando a la pérdida también se retrata el ensanchamiento de las orbitas y la manifestacion

de numerosos lazos a causa de la interaccion entre vortices de distintas escalas.
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En la tabla 29 se perciben diferencias importantes que sugieren que la estimacion de la frecuen-
cia caracteristica del flujo estd muy de la mano con la formulacién empleada por cada modelo.
Resulta muy evidente que tanto la aproximacion laminar como el modelo DES experimentan una
disminucién en el St conforme se va aumentando el a.. Lo anterior puede deberse a la manera en
la que se capta la evolucion del desprendimiento de vortices, donde se tiende a la formacién de
estructuras mds grandes y de menor frecuencia conforme la separacion se vuelve mas intensa. Por
su parte, los modelos RANS no experimentan cambios en el valor de St mientras la incidencia sea
baja o moderada, pues los valores casi constantes que se observan reflejan una prediccion estable
de la frecuencia dominante conforme se va desarrollando la capa limite. Un caso en particular del
modelo £ — w SST llama la atencién, pues al superar la pérdida se observa un incremento muy
grande en el St, cuyo origen podria atribuirse a cambios en la dindmica de la estela producto de
la separacioén pronunciada a la que se somete el flujo cuando o« = 20°. En conclusion, se puede
advertir que el modelo de turbulencia que se elija si jugard un rol importante en el cdlculo de la
frecuencia dominante y, por ende, en el St a causa de la diversidad bajo la cual los modelos re-
presentan el desprendimiento de vortices y el desarrollo de estructuras coherentes a lo largo del
flujo.

Las diferencias que se aprecian en los contornos de la vorticidad en la figura 76 estdn relacionadas
con la capacidad de las formulaciones empleadas por los modelos para capturar las estructuras
turbulentas y el desprendimiento de vortices. Cuando el o = 20°, el flujo alrededor del perfil ex-
perimenta un desprendimiento severo, por lo que se vuelve relevante como se retrata la dindmica
de la estela. De los cuatro modelos, el que més tiende a suavizar el comportamiento de la estela es
el modelo Spalart-Allmaras, mientras que el modelo & — w SST si logra capturar de manera clara
el desprendimiento de estructuras coherentes de gran tamafio. Gracias a que el modelo DES tiende
a actuar como un modelo RANS en la proximidad del perfil y, a su vez, reproducir las escalas
turbulentas en la region de separacion se logra capturar una mayor variedad de vortices de distintas
escalas; lo que resulta sumamente necesario en una estela que es por naturaleza tridimensional y
turbulenta. Nuevamente se debe reparar en que los vortices que se observan en la aproximacion
laminar no son reflejo de una turbulencia totalmente desarrollada; sino que son fruto de la inestabi-
lidad de las capas de corte y el desprendimiento constante de vortices originados por la separacion
del flujo. En conjunto, los contornos comparados muestran que al mejorar la capacidad del modelo
para la resolucion de estructuras no estacionarias en la estela también se mejorara la captura com-
pleja y multiescalar de la distribucién de la vorticidad. Prueba de ello es el contorno del modelo

DES, que muestra estructuras pequefias que se van superponiendo a los vortices de gran escala.

En la figura 77 se muestran las diferencias en como cada modelo captura la capa de corte. Estas
discrepancias también tienen su origen en la forma en la cual cada modelo representa la separacion
y las estructuras turbulentas al sobrepasar la pérdida. Se concluye que si el modelo es capaz de

resolver las escalas turbulentas, entonces la capa de corte se mostrard irregular y multiescalar.
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Cada modelo muestra una forma singular de expresar la generacion, transporte y disipacion de los
vortices al superar la pérdida y las diferencias que se observan en la figura 79 son la prueba feha-
ciente de ello. Las oscilaciones de gran amplitud que muestra la aproximacién laminar representan
las estructuras coherentes que son facilmente identificables en la estela; mientras que la sucesion
en los picos podria asociarse al paso de vortices que se desprenden del perfil. Por otra parte, el
modelo Spalart-Allmaras presenta una disipacion menos brusca y continua de la vorticidad, lo que
muestra que existe una menor cantidad de grandes estructuras coherentes. El modelo £ — w SST
mantiene una conducta oscilatoria a lo largo de un tramo importante de la estela, que se traduce
en el origen y paso de vortices en la estela separada. Por ultimo, el modelo DES presenta la parti-
cularidad de reducir rdpidamente los valores mdximos, mostrando fluctuaciones de menor tamaiio.
Lo anterior es congruente con la capacidad del modelo para resolver parte importante de las es-
tructuras turbulentas al darse la separacion. Algo que queda més claro es como la vorticidad suele
mayormente concentrarse en la proximidad del perfil y va atenudndose conforme la estela se aleja,
que es coherente con la disipacion y difusion de los vortices. En conclusion, la manera en la que

se capture la estela y el tiempo que perdure estard en funcién del modelo que se seleccione.

En la tabla 30 se observan diferencias importantes en los pardmetros que miden el costo compu-
tacional que se relacionan con la complejidad y el tipo de modelado de las estructuras turbulentas.
Al modelar las escalas turbulentas sin resolverlas directamente, los modelos RANS requeriran de
menos recursos computacionales. Los modelos de transicion por su parte, al hacer uso de una
cantidad considerable de ecuaciones adicionales para modelar la transicién verdn un incremento
ligero en el costo computacional. Por dltimo, al resolver temporalmente una cantidad considerable
de estructuras turbulentas y escalas espaciales de flujo, los modelos hibridos seran los que exijan
una mayor cantidad de recursos computacionales. La evidencia se presenta en el notable incre-
mento tanto en el tiempo de célculo como en el almacenamiento necesario para albergar los datos
generados que requieren los modelos SAS y DES. Expuesto lo anterior se puede afirmar que si
existe un compromiso entre fidelidad en la representacion de la dindmica turbulenta y el costo
computacional. Se sugeriria utilizar los modelos RANS cuando se requiera llevar a cabo numero-
sas simulaciones, mientras que los modelos hibridos serdn recomendados si se desea capturar de
manera pormenorizada las estructuras transitorias y la dindmica en la estela, aunque eso signifique

disponer de los recursos computacionales necesarios para ello.

Al hacer una inspeccion de la figura 80 se concluye que si existe un compromiso entre precision
y costo computacional. Por ejemplo, al seleccionar el modelo £ — w (SST o GEKO) se pueden
obtener resultados en pocas horas, pero sin alcanzar la méxima precision. En el otro extremo estd
el modelo DES, que, a pesar de mostrar resultados con porcentajes de error minimos, requiere
hasta semanas para alcanzarlos, pues la resolucién de grandes estructuras turbulentas asi lo exige.
Si se desean obtener resultados muy precisos, DES es la mejor opcién, mientras que si se opta por

resultados aceptables en poco tiempo, lo mejor seria irse por un modelo £ — w SST o GEKO.
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7.2. Ventajas y limitaciones practicas

de cada modelo para aplicaciones aeronauticas

Después de una rica discusion sobre los resultados obtenidos, se puede llegar a afirmar que ningin
modelo resulta el mejor para todas las condiciones bajo las cuales suelen operar los perfiles aero-
dindmicos en aplicaciones aeronduticas, pues cada formulacién cuenta con ventajas que hacen su
uso mas favorable segin la condicion que se va a evaluar. En primer lugar se tiene el modelo Spa-
lart Allmaras, que tuvo un buen desempefio al evaluar el flujo externo mientras atin estaba adherido
al perfil, pues logré conjuntar un bajo costo computacional con una buena estimacién de parime-
tros aerodindmicos (especificamente la sustentacion). Este modelo resulta favorable entonces para
llevar a cabo estudios o simulaciones preliminares, andlisis bajo condiciones de vuelo crucero y

barridos vastos de la incidencia.

El modelo k — ¢ estdndar tuvo resultados tan malos en la estimacion de los pardmetros aerodindmi-
cos que se excluyd de posteriores andlisis y por ende, en este estudio, no se le puede atribuir
alguna ventaja practica. Pasando a otro modelo, el £ — w SST, a su manera, logro representar
bien los gradientes adversos de presion y la evolucién de la capa limite sin agotar mucho recurso
computacional. Por ende, podria ser ttil en el andlisis de perfiles o cualquier superficie susten-
tadora bajo condiciones cercanas a la separacion. Por su parte, su modelo hermano GEKO logr6
también conseguir resultados buenos y flexibles consumiendo muy poco tiempo computacional. Lo
anterior también lo hace ideal para llevar a cabo simulaciones de multiples casos de un fendmeno

aerodinamico siempre y cuando la configuracion se lleve a cabo de manera correcta.

A pesar de no obtener los resultados esperados en las primeras evaluaciones, llegando a ser malos
y muy malos, los modelos de transicion si pueden llegar a ser Utiles en otros estudios de diferente
indole. Al incorporar los efectos del modelado del punto de transicion, los modelos Transition SST
y k — kl — w pueden resultar muy utiles en tesis o articulos donde se evalde la actuacién de un
modelo segtin su capacidad de representar el estado laminar-turbulento de la capa limite. Estudios
de perfiles o vehiculos de alto rendimiento pueden englobarse bajo este enfoque turbulento. Otro
modelo que tuvo un mal rendimiento en cuanto a su nivel predictivo y al que no se le pueden atribuir
ventajas destacables en este estudio fue el modelo RSM. Sin embargo, no se deben menospreciar
sus capacidades, pues estas salen a relucir en flujos con anisotropia turbulenta, curvatura o donde

se da la interaccion de esfuerzos complejos.

En lo que respecta a los modelos hibridos, el modelo SAS estd un peldafio mds arriba respecto
a los modelos RANS en cuanto a la especificacion de la dindmica no estacionaria, pero sin duda
el modelo DES lo supera. Este modelo demostré tener la mejor prediccion en muchas categorias
como en la estimacion de la sustentacion, la valoracion del v, 1a captura de la separacion y el

retrato de la dindmica de vortices, lo que lo convierte en la opcién mds adecuada entre todos los
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modelos comparados cuando se busca estudiar a detalle las caracteristicas del flujo desprendido,
la pérdida aerodindmica, el desprendimiento de voértices y cargas variables. Por dltimo, si bien la
aproximacién laminar no es un modelo de turbulencia per se, fue de mucha utilidad como una linea
de comparacién al fungir como una primera aproximacion a la visualizacién de las inestabilidades

hidrodinamicas.

Las limitaciones que tendrd cada modelo se manifestardn cuando se enfrenten métricas como la
precision, con el costo computacional y el régimen de flujo que se busque representar. En primer
lugar se tiene que el modelo Spalart-Allmaras tiende a suavizar las estructuras no estacionarias
cuando el flujo empieza a separarse de manera importante del perfil; mientras que el modelo k — w
SST atrasa ligeramente el punto de pérdida y representa la estela de una manera muy promediada
aun cuando su fortaleza se encuentra en el tratamiento cercano a la pared. Su variante, el modelo
GEKO, puede resultar en un arma de doble filo si no se configuran correctamente los parametros,

pues la flexibilidad que ofrece podria volverse dependiente de la calibracion.

Los modelos de transicién, como el £ — kIl — w, tienen principalmente como desventaja ser suma-
mente dependientes de las condiciones de turbulencia de entrada y a la correcta resolucién de la
capa limite, lo que pudo ser un factor importante que explique las desviaciones considerables que
sufrieron estos modelos al ir aumentando la incidencia hasta alcanzar la pérdida. Al momento de
enfrentar gradientes de presion adversos y condiciones de pérdida, se notaron grandes deficiencias
en el modelo k — € estandar, por lo que no se recomendaria su uso en regiones préximas a la pared
y/o en flujos que sean dominados por separaciones intensas. Por su parte, el RSM realiza una serie
de célculos adicionales que resultan en una mayor complejidad numérica la cual, para este estudio,

no se tradujo en una mejora en la precision.

Los modelos hibridos SAS y, especialmente, DES requieren que los pasos temporales sean muy
pequeiios, lo que se refleja en una mayor cantidad de espacio necesario para almacenar los datos
generados aunado al gran tiempo de computo necesario. Otro aspecto que puede verse como una
desventaja es que todos los datos que se obtengan de estas simulaciones no pueden usarse en crudo,
pues requieren de tratamientos adicionales como lo son el promediado temporal, RMS y el andlisis
espectral antes de llegar a cualquier conclusion sobre la separacion o las cargas aerodindmicas. En
conclusion, el uso de los modelos RANS (Spalart-Allmaras, £ — w SST y GEKO) podria ser titil
para disefio aerondutico rutinario, donde los perfiles aerodindmicos no se someten a condiciones
extremas, y estudios paramétricos; mientras que el modelo DES debe limitarse para fases de anali-
sis pormenorizado donde se tengan condiciones no estacionarias que hagan que valga la pena el

costo elevado que conllevan.

En otras palabras, la eleccion del modelo debe hacerse con base en el objetivo de estudio y no de
la complejidad tedrica que lo caracteriza. En la figura 81 se propone una matriz de decision para la

seleccidon de modelos de turbulencia en aplicaciones aerodinamicas.
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Figura 81: Matriz de decision para la seleccion de modelos de turbulencia en aplicaciones aero-
dinamicas

7.3. Recomendaciones

Si se buscara que los modelos de baja y mediana complejidad experimentaran una mejora en lo
que respecta a su capacidad predictiva, tal vez valdria la pena evaluarlos de tal manera que se
adopte la configuracién numérica que mds favorezca al modelo y dejar a un lado la generalizacién
de criterios para todos. La aproximacion laminar puede seguir siendo la guia de referencia pero
jamaés podria evaluarse a la par de un modelo, pues cuando los Re son elevados y al aproximarse
a la pérdida la ausencia de un modelado turbulento podria dar origen a estructuras coherentes que
no necesariamente representan a la turbulencia fisica per se. Seria recomendable aumentar tanto
la resolucién temporal como la espacial y corroborar que las oscilaciones que se observan son
independientes de la malla y del paso del tiempo.

Entre las recomendaciones que podrian mejorar el desempeino del modelo Spalart-Allmaras se
encuentran mantener la resolucion cercana a la pared en y™ ~ 1, incrementar el refinamiento en
diferentes zonas como el borde de ataque, borde de salida y la zona donde se da la separacion,

y efectuar promediados temporales extensos al presentarse un flujo no estacionario, pues a pesar
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de que obtuvo un desempefio aceptable no es facil disimular el suavizado que efectda al captar
la dindmica de la separacion. Para obtener un mejoramiento en los resultados del modelo GEKO
convendria revisar que el tratamiento en la pared sea adecuado con el y* utilizado para resolver
la malla y fortalecer aquellas zonas donde se presenten gradientes adversos, pues las mayores

diferencias registradas se dan al momento de acercarse al cvgqy;.

Respecto al modelo k£ —w SST, que ya ofrece una buena relacion entre precision y costo, resultaria
favorable realizar un andlisis de independencia de paso temporal y hacer mas densa la malla en
regiones como en la capa limite y la capa de corte separada. Otra recomendacién podria ser reali-
zar el andlisis de independencia de malla para valores posteriores del ag,; donde se vuelve més
sensible el calculo del punto de separacion. Mismas recomendaciones podrian ser aplicadas para
el modelo GEKO, pero también podria ser benéfico llevar a cabo un estudio de sensibilidad don-
de se vayan variando los coeficientes ajustables. Evidentemente estas modificaciones deben estar
sustentadas en un fundamento tedrico, comparandolas con datos experimentales y no de manera
improvisada, pues se vuelve a advertir que los resultados obtenidos adquirirdn una dependencia a

la calibracidn.

Por tltimo, la recomendacion que podria llevar a obtener una estimacion mas correcta de los resul-
tados para los modelos de transicion (Transition SST y £ — kl — w) tiene que ver con el adecuado
monitoreo de las condiciones de turbulencia en la entrada, como lo son la intensidad, la escala
de longitud, la intermitencia y cualquier pardmetro que pueda estar asociado a la transicion. Asi
mismo, deberia aumentarse la resolucion de la capa limite, ya que la fortaleza de estos modelos

estd en funcién de que se ubique correctamente la transicion del régimen laminar a turbulento.

Para los modelos més complejos, los arreglos deben enfocarse en la convergencia estadistica y en
como la malla logra resolver las estructuras no estacionarias. Por ejemplo, para el modelo RSM,
se sugeriria revisar los esquemas de discretizacion espacial, proponer criterios de convergencia
mas estrictos, adecuar la resoluciéon préxima a la pared y extender el tiempo de simulacién. Se
debe prestar atencién en no sélo vigilar los coeficientes aerodindmicos, sino también en que los
esfuerzos de Reynolds alcancen la estabilizacion, ya que al ir aumentando el niimero de ecuaciones
de transporte también se adquiere un aumento en la sensibilidad numérica. Con respecto a los

modelos hibridos, se sugiere llevar a cabo modificaciones mucho mds exigentes.

Comenzando con el modelo SAS, donde existe una urgente necesidad de reducir la difusién numéri-
ca, realizar estudios especificos del paso temporal y de la resolucién espacial en la regién de la
estela, e incrementar el tiempo de muestreo, lo que podria ayudar a que si se muestren y se esta-
bilicen las escalas que el modelo resuelve. Cuando se tengan condiciones donde los efectos de la
separacion sean ineludibles, valdria mucho la pena pasar de la bidimensionalidad a la tridimen-
sionalidad, dado que la primera cualidad reduce el completo desarrollo fisico de las estructuras

turbulentas.
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El modelo DES debe atender en mayor medida a las consideraciones que se plantearon para el
modelo SAS, pues aunque fue el que logré mostrar con mayor detalle la separacion, los espectros
y la estela, también es cierto que fue el que tuvo mayor sensibilidad a la discretizacion. Se debe
empezar proponiendo una malla tridimensional con una buena resolucion en las tres direcciones
(longitudinal, normal y transversal), extender atin méas el dominio, refinar la capa de corte y la este-
la, determinar un nuevo paso temporal obtenido a través de estudios de sensibilidad y aumentar los
ciclos de desprendimiento para asi asegurarse que se obtendran valores estadisticos convergidos.
En este estudio, la separacion se evalué con valores instantdneos, pero idealmente se recomendaria

obtener Cf, Cf .ms, velocidades medias y fluctuantes y espectros temporales.

De manera general, todos los modelos requieren que se proponga un At especifico para cada for-
mulacidn y se lleve a cabo un estudio individual de sensibilidad de malla, y no utilizar la generali-
zacion para el modelo £ — w SST que se usé en este estudio. Ademds se deben hacer promediados
temporales mads largos al alcanzar y superar la pérdida, para poder discernir con mayor facilidad

las diferencias propias de cada modelo con las diferencias introducidas por la difusién numérica.

7.4. Implicaciones para diseno

y tinel numérico de perfiles similares

Los resultados que se consiguieron pueden intervenir directamente en el disefio de perfiles aero-
dindmicos simétricos, pues se demostré que la eleccion del modelo de turbulencia si influye en
gran medida en la estimacién de parametros como el Cj, Cy,Cj s, Qstair> 1a distribucién del C, el
punto de separacion y la dindmica en la estela. En las primeras etapas de disefio, donde se necesita
analizar sin mucha dilacién una gran cantidad de geometrias, configuraciones, o y condiciones
de operacion, resulta conveniente usar modelos como Spalart-Allmaras, £ — w SST o GEKO, que
demostraron ofrecer una gran relacion entre la precision y el costo computacional, principalmente

cuando el flujo estd adherido o los efectos de la separacién ain no son tan importantes.

En cambio, si el diseio serd evaluado bajo condiciones cercanas o posteriores a la entrada en pérdi-
da, donde se medira su capacidad para representar fendmenos como el control de separacion, las
cargas variables, el comportamiento irregular a altos «, las interacciones en la estela o la estabili-
dad aerodindmica, es indispensable valerse de formulaciones que tengan la capacidad de capturar
de manera mads precisa la dindmica no estacionaria, como lo son los modelos hibridos SAS y DES.
Dicho todo lo anterior, resulta indispensable que, a la hora de disefar superficies aerodinamicas, se
integre la seleccion del modelo de turbulencia como parte del mismo proceso de disefio, pues no
resulta coherente elegir una configuracion sélo por sus resultados buenos en la estimacién del C; y
Cy, sino que es fundamental verificar cémo capta la distribucion de cargas, cémo va desarrollando

la separacidn y su capacidad para ir captando los cambios en la aerodindmica al ir variando a.
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Entonces, si se desea analizar perfiles de geometria simple bajo condiciones de Re similares, seria
ampliamente recomendado utilizar en primera instancia un modelo RANS robusto que permita
optimizar e ir filtrando alternativas para, posteriormente, utilizar modelos mas fieles en las confi-

guraciones mas avanzadas y con ello tomar una decision de disefio definitiva.

Si se deseara implementar un tinel numérico, debe tomarse en cuenta lo que indican los resulta-
dos obtenidos, donde se rescata que la fiabilidad de la simulacién no sélo estara en funcion de los
modelos seleccionados, sino que también radicard en que exista una consistencia entre multiples
factores como lo son la malla, la resolucién temporal, el tratamiento de pared, la extensién del
dominio y el tiempo de muestreo. Para perfiles parecidos convendria estructurar el tinel numérico
como un método dividido en dos fases que se vayan validando, donde se estandaricen las condicio-
nes de fronteras y los criterios de convergencia, pero se adapte el mallado y la resolucion temporal
para cada modelo concreto.

La primera fase a validar seria en la que el flujo estd adherido a la superficie, donde los resul-
tados medios se obtendran a un bajo costo computacional; mientras que la segunda fase actuard
al acercarse a la pérdida, donde se aumentard la resolucion en zonas estratégicas como el borde
de ataque, la capa de corte y la estela, y se aplicardn promediados temporales y otras métricas
(Cf,rms, espectros de frecuencia y frecuencias dominantes) para identificar de manera adecuada
los comportamientos no estacionarios. No obstante, se debe colocar un asterisco en esta segunda
fase, pues si se llega a utilizar un modelo hibrido como el SAS o el DES, el tinel numérico deberd
ser preferentemente uno de caricter tridimensional y se tiene que establecer el suficiente tiempo
de simulacién para asegurar la convergencia estadistica y asi poder capturar tan realista como sea

posible la fisica de la estela.

En conclusion, atin si se desean implementar las recomendaciones anteriores para el disefio de un
tunel numérico no podria prescindirse de un tunel de viento, pues los resultados siempre deberan
validarse utilizando referencias experimentales antes de trasladarlos a aplicaciones aeronduticas,
pero si podria auxiliar a la disminucién de los ensayos, seleccionar condiciones criticas y anticipar

tendencias aerodinamicas.
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8. Conclusiones

8.1. Conclusiones principales sobre el trabajo

El presente estudio comparativo logré comprobar que la seleccion del modelo de turbulencia condi-
ciona de manera significativa la capacidad de una simulaciéon CFD para reproducir la aerodindmica
del perfil NACA 0012, especialmente cuando el flujo deja de estar adherido y se da pie a la separa-
cion. Cuando el « es bajo o moderado, los nueve modelos llegaron a estimar respuestas similares,
por lo que resultan poco discriminantes las diferencias entre los modelos; no obstante, cuando la
incidencia se aproxima a los 12° las estimaciones empiezan a apartarse y las mayores diferencias
aparecen al alcanzar y superar la pérdida, en donde los efectos del gradiente adverso de presion, el

crecimiento de la capa limite, la separacion y la pérdida aerodindmica se magnifican.

Bajo las condiciones anteriores quedé comprobado que una correcta valoracion del C; no es ga-
rantfa de una buena estimacion de otros pardmetros como el Cy, C),, g1 0 €l punto de separacion,
lo que obliga a evaluar la actuacion de los modelos considerando el conjunto de los parametros
mencionados. Siguiendo la métrica anterior, DES present6 el comportamiento mds consistente,
pues obtuvo el menor RMSE del C; (0.0655), el menor error global (4.24 %), una muy buena es-
timacion del C 4, (1.5166) y la estimacion correcta del agq = 16°; incluso, fue la formulacién
que capturé con mayor detalle la separacion, la inversion del flujo, las estructuras coherentes, el
desarrollo de la estela y su cardcter multiescalar. Por su parte, modelos como el Spalart-Allmaras,
k — w SST y GEKO se presentan como opciones viables y que ofrecen una buena relacién en-
tre precision y costo computacional para condiciones de flujo adherido o parcialmente separado,
mientras que k — ¢ estandar, kK — kIl —w y RSM expusieron claras deficiencias para estimar a la vez

los pardmetros criticos del flujo en las condiciones propuestas para este estudio.

Sin embargo, también se evidencié que una mayor fidelidad fisica no es sinénimo de una con-
veniencia practica. Mientras que los modelos RANS y de transicién necesitan entre 7 y 15 horas
para desarrollar cada caso, los modelos DES y SAS precisan, respectivamente, de 30 o hasta 50
veces mds de tiempo, sin olvidar que todo el barrido de incidencia requiere, al menos, 2 TB de
almacenamiento por cada formulacién hibrida, lo que incluso llega a representar la mitad de todo
el almacenamiento requerido para llevar a cabo este estudio Unicamente para dos modelos. Lo an-
terior marca un notable dilema sobre si resolver correctamente la dindmica turbulenta vale la pena

por el alto costo computacional.

Con base en lo expuesto, los resultados de esta tesis apoyan y fundamentan una estrategia de
seleccién y validacion conformada por dos fases: la primera donde se utilicen modelos como el
Spalart-Allmaras, k£ — w SST y GEKO para disefios preliminares, barridos paramétricos y aplica-

ciones donde se cuente con poco tiempo y no se necesite una estimacion tan precisa; mientras que

171



Facultad de Ingenieria
8.1 Conclusiones principales sobre el trabajo Héctor Santiago Delgado Guevara

la segunda deberia utilizar un modelo como el DES para llevar a cabo estudios pormenorizados
de la pérdida, desprendimiento de vortices, cargas variables y desarrollo de la estela, siempre y
cuando se decida aceptar el aumento en el costo y éste no sea prohibitivo. De la misma manera, la
tesis enfatiza que la credibilidad de los resultados de un tinel numérico no sélo estard en funcién
del modelo de turbulencia que se elige, sino que debe priorizarse una correcta resolucion espacio-
temporal, una adecuada eleccion del tratamiento proximo a la pared, extender suficientemente el

dominio y asegurar la convergencia estadistica.

Dicho lo anterior, si alguien desea mejorar lo que se presento en este trabajo se le sugeriria llevar a
cabo estudios independientes de malla y paso temporal por cada formulacion, incluir promediados
temporales mds extensos cuando se dé la separacion y, particularmente, para los modelos SAS y
DES, evolucionar hacia la tridimensionalidad, ya que permitird captar de manera atiin mds realista
la naturaleza de la estela turbulenta. De manera general, se concluye que no existe un modelo
universalmente superior: el modelo mas adecuado es aquel cuya fidelidad, costo y capacidad fisica

sean compatibles con el fendmeno aerodindmico y con el objetivo especifico de cada simulacion.
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8.2. Tabla de desempeno y

ranking de modelos para este estudio.

En la tabla 31 se muestra un resumen general de desempefios y el ranking propuestos en el que

quedarian ordenados los modelos para este estudio.

Tabla 31: Tabla de desempefio y ranking de modelos para este caso

Ranking Modelo RMSE (C)) % Error global % Error C) s s Costo [h/caso] Desempeiio en separacion y Valoracion global
dindmica
1 DES 0.0655 4.24 2.15 16° 235 Muy alto: captura separacion, Excelente en fidelidad

flujo reverso, capa de corte,
estructuras vorticosas y estela
multiescala.

2 k-w SST 0.0918 6.94 4.28 18° 8 Alto: buena respuesta frente a Muy alto / mejor compromiso
gradientes adversos y separa-
cién, aunque suaviza parcial-
mente la dindmica de la estela.

3 GEKO 0.0985 7.11 8.54 16° 7 Alto: buena evolucién global Muy alto / mdxima eficiencia
de la capa limite y de la sepa-
racion, con cierta dependencia
de la configuracién.

4 Spalart—Allmaras  0.0990 7.30 1.70 18° 11 Medio-alto: buena prediccion Alto
aerodindmica global, pero con
mayor suavizado de las estruc-
turas del flujo separado.

5 SAS 0.1309 8.48 1.64 18° 330 Alto: mayor capacidad para  Alto, penalizado por costo
representar fenémenos no es-
tacionarios que los modelos
RANS, aunque inferior a DES.

6 Transition SST 0.1858 10.94 3.11 18° 11 Medio: buen desempefio pun- Medio
tual, pero sensible a las condi-
ciones de transicién y a la re-
solucion de la capa limite.

7 RSM 0.1713 10.94 22.12 20° 11 Medio: mayor complejidad en Medio—bajo
el modelado de esfuerzos tur-
bulentos sin una mejora pro-
porcional en la precisiéon para
este caso.

8 k-¢ estandar 0.2027 11.89 34.32 14° 15 Bajo: limitaciones importantes Bajo
frente a gradientes adversos de
presién y condiciones proxi-
mas a la pérdida.

9 k-kl-w 0.3083 16.80 25.25 20° 12 Bajo: elevada sensibilidad y Bajo
desviaciones importantes en
condiciones préximas y poste-
riores a la pérdida.
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8.3. Limitaciones del estudio y recomendaciones

A continuacion, en la tabla 32, se enlistan las principales limitaciones y sus posibles soluciones.

Tabla 32: Principales limitaciones del estudio y recomendaciones

Limitacion principal

Recomendacion

1. Alcance limitado al perfil NACA 0012
y a las condiciones analizadas. Los resul-
tados no deben extrapolarse directamente
a otros perfiles, nimeros de Reynolds o
regimenes compresibles.

Extender el estudio a otros perfiles, nimeros
de Reynolds y condiciones de operacion.

2. La independencia de malla fue evaluada
unicamente con el modelo k-w SST.

Realizar estudios de sensibilidad de malla es-
pecificos para cada modelo.

3. El paso temporal no fue optimizado in-
dividualmente para cada formulacién.

Determinar un At adecuado para cada mode-
lo mediante estudios de sensibilidad tempo-
ral.

4. Las simulaciones son bidimensionales,
lo que limita especialmente la representa-
cion fisica de las estructuras turbulentas en
SAS y DES.

Realizar simulaciones tridimensionales, prin-
cipalmente para SAS y DES.

5. El punto de separacién fue obtenido a
partir de valores instantdneos de C.

Emplear C_f, C¢rus y estadisticas tempora-
les para determinar una separacion media.

6. El tiempo de muestreo de los fendmenos
no estacionarios es limitado.

Aumentar el nimero de ciclos analizados y
verificar la convergencia estadistica de me-
dias, RMS y espectros.

7. La validacion se basa en referencias ex-
perimentales cuyas condiciones pueden no
coincidir exactamente con las simulacio-
nes.

Utilizar datos experimentales con condicio-
nes equivalentes e incorporar andlisis de in-
certidumbre.

8. Se utiliz6 una configuracién comin para
modelos de transicion sensibles a las con-
diciones de entrada.

Evaluar especificamente intensidad de turbu-
lencia, escala de longitud, intermitencia y re-
solucion de la capa limite.

9. No se evaluaron todas las variantes dis-
ponibles dentro de cada familia de mode-
los.

Incorporar otras formulaciones de k-¢, k-w,
RSM y DES bajo los mismos criterios de
comparacion.

10. SAS y DES presentan un elevado costo
computacional y de almacenamiento.

Aplicar una estrategia escalonada: modelos
RANS para exploracién y SAS/DES tnica-
mente en condiciones criticas.
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8.4. Propuestas para trabajos futuros

Los siguientes pasos a seguir sobre la misma linea de trabajo deberian estar enfocados a ampliar
la fiabilidad y generalidad del tunel numérico. Resultaria fascinante volver a efectuar este estudio
pero utilizando diferentes Re, nimeros de Mach y perfiles que salgan de la simplicidad de la
simetria, incluso explorar algunos con geometria variable, con la finalidad de concluir si el ranking
que se obtuvo para el perfil NACA 0012 se mantiene al cambiar las condiciones bajo las cuales
se realiz6 esta simulacion. Las limitaciones que engloban a este trabajo se enlistaron en la seccion
anterior, asi como las recomendaciones para resolverlas, para que quien decida aventurarse tenga
un camino mds claro y no parta desde la nada. Se considera que las mejores propuestas ayudaran
a analizar con mayor rigor los fendmenos més caracteristicos de la turbulencia como la separacién
en tres dimensiones, el desprendimiento de vortices, la variacion en las cargas aerodindmicas y el

desarrollo espacial de la turbulencia.

Un enfoque novedoso y prometedor seria incorporar inteligencia artificial y CFD de multiples fi-
delidades partiendo del empleo de los datos obtenidos en este trabajo. Los resultados de los nueve
modelos, junto con los datos de C;, Cy, Cp,, C, agqu, frecuencias dominantes y campos de veloci-
dad, podrian aplicarse en el entrenamiento de modelos sustitutos (surrogate models) que tengan la
capacidad de calcular y reproducir en muy poco tiempo la respuesta aerodindmica para distintos
a o condiciones de operacion, sin tener que volver a efectuar sistematicamente las simulaciones
que toman cientos de horas; pues el principal objetivo de utilizar el aprendizaje automatico como

alternativa al CFD es disminuir el costo de calculos reiterativos [31].

La otra propuesta, y que es todavia mas ambiciosa, seria disefiar y elaborar un esquema multi-
fidelidad, donde se empleen en mayor medida los datos de modelos como el Spalart-Allmaras,
k — w SST o el GEKO, cuyo costo es relativamente bajo y fusionarlos con una cantidad limitada
de soluciones DES o experimentales muy confiables para subsanar las estimaciones hechas por
aprendizaje automatico. Otros caminos que exploran Haq et. al (2026) son el de las redes informa-
das por la fisica, neural operators, modelos de orden reducido y cierres turbulentos asistidos por
aprendizaje automatico, buscando preservar las restricciones fisicas e incluir una cuantificacioén de
la incertidumbre, evitando asi que la red neuronal se limite a dar los datos de entrenamiento. Esto
va de acuerdo con el camino al que se dirige la mecédnica de fluidos, donde los modelos hibridos
fisica-datos, aprendizaje de operadores y cierres turbulentos por machine learning van en aumento
[32]. Como ultimo fin, esta propuesta permitiria que el tinel numérico propuesto progrese hacia un
instrumento de optimizacién aerodindmica asistida por IA, donde se seleccione automaticamente
el modelo de turbulencia o nivel de fidelidad requerido. Se deja con el extracto final de la obra de
Albert Camus, que cierra de manera magnifica esta seccion, y en general, engloba los sentimientos

al finalizar este trabajo.
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Dejo a Sisifo al pie de la montafia. Se vuelve a encontrar siempre su carga. Pero
Sisifo ensefia la fidelidad superior que niega a los dioses y levanta las rocas. El
también juzga que todo esta bien. Este universo en adelante sin amo no le parece
estéril ni futil. Cada uno de los granos de esta piedra, cada fragmento mineral de esta
montafia llena de oscuridad, forma por si solo un mundo. El esfuerzo mismo para
llegar a las cimas basta para llenar un corazén de hombre. Hay que imaginarse a

Sisifo dichoso.

Figura 82: Extracto final del libro “El mito de Sisifo” de Albert Camus
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