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Capitulo 1

Introduccion

En la mecénica de fluidos el estudio de cuerpos sdlidos inmersos en un
fluido es uno de los tépicos mas importantes que ha ido en crecimiento. Su
evolucién ha tenido un gran impacto en el desarrollo de una amplia variedad
de sistemas ingenieriles que trabajan bajo éstas condiciones fisicas; como el

caso de aviones, turbo-maquinaria o submarinos, por mencionar algunos.

La interaccién fluido-sélido produce fuerzas que actiian en ambas fases,
el cuantificar dichas fuerzas es de vital importancia para el diseno de una
amplia gama de dispositivos y sistemas de ingenieria, ya que ésto permite
que cientificos e ingenieros disenen superficies optimizadas aplicadas en
aeronaves o vehiculos terrestres. Otra aplicacién de ingenieria se puede
encontrar en la generacion de energia, por ejemplo, turbinas hidraulicas o

ellicas, en cuyo caso el objetivo es aprovechar la energia cinética del fluido
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y transformarla en energia eléctrica.

La forma de cuantificar las fuerzas puede ser mediante métodos expe-
rimentales, con simulaciones numéricas, y en algunos casos es posible en-
contrar soluciones analiticas. Con el continuo desarrollo y crecimiento de
sistemas computacionales, el poder de computo se ha vuelto méas grande y
econdmico, gracias a eso la intencién de la comunidad cientifica por resol-
ver problemas fisicos de alta complejidad mediante un esquema numérico
ha ido creciendo en la misma medida. Hoy en dia, la computacion de alto
rendimiento, (High Performance Computing, HPC) por sus siglas en inglés,
permite que los resultados de las simulaciones numéricas sean més precisos

y rapidos de calcular.

En el presente trabajo de tesis se presenta la soluciéon numérica de
las ecuaciones de la mecdnica de fluidos para llevar acabo el andlisis de
la influencia de la técnica de control activo de flujo conocida como cho-
rros sintéticos oscilantes de flujo mésico neto cero (Zero-Net Mass Flow,
ZNMF), por sus siglas en inglés, sobre las caracteristicas de la capa limite
de un perfil aerodindmico a bajo nimero de Reynolds. La técnica empleada
consiste en un arreglo de puntos de control de flujo, colocados a los largo
de la superficie superior del perfil aerodindmico para conocer la influencia

sobre la capa limite de un punto de control hacia otro.
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1.1. Antecedentes

El uso de perfiles aerodindmicos convencionales que operan en un régi-
men de bajo nimero de Reynolds (es decir, Re. = Usoc/v < 1,000,000,
ver Lissaman| [1983]) ha ido en crecimiento con el desarrollo de nuevos sis-
temas mecdanicos de pequena escala, tales como vehiculos no tripulados y
aerogeneradores entre otros. La fisica involucrada en la operacién de perfi-
les aerodindmicos a bajo nimero de Reynolds difiere sustancialmente de la
de alto niimero de Reynolds, debido a la temprana separaciéon de la capa
limite laminar de la superficie de sustentacién que se produce cerca del
borde de ataque, |[Carmichael [1981], Mueller and DeLaurier| [2003], [Yaru-
sevych et al.| [2006]. La falta de enegia cinética del fluido, que es una de
las caracteristicas del régimen de bajo ntimero de Reynolds, propicia un
pronto desprendimiento de la capa limite en angulos de ataque pequefios
en perfiles aerodindmicos cuya seccién transversal es amplia respecto a la

direccién de corriente libre, [Yarusevych et al.| [2009)].

La capa limite en flujos con alto niimero de Reynolds sufre un despren-
dimiento de la superficie aerodinamica debido a su naturaleza inestable,
ésto debido a la transicion de régimen laminar a turbulento. Esta répida
transicion hace posible la formacién de una region de recirculacién acota-
da en el espacio conocida como burbuja de separacién laminar, (Laminar
Shear Bubble, LSB) por sus siglas en inglés, que da pie a la reincorporacién

del flujo a la superficie aerodindmica, Lissaman)| [1983], ver figura[l.1h. Por
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otro lado, a bajos niimeros de Reynolds, no hay formacién de la burbuja de
separacion y por lo tanto el flujo no se reincorpora dando como resultado
el desarrollo de una estela amplia corriente abajo del borde de salida. El
fenémeno descrito anteriormente es completamente inestable y ocurre en

un rango finito de nimero de Reynolds y angulos de ataque,

[1981], ver figura ,

Separacion de capa imite laminar

a) Formacion de la burbuja
de separacion
Uco Flujo reincorporado
— a la superficie
Separacion de capa limite laminar
b)

/ Capa limite separada

Figura 1.1: Flujo sobre un perfil aerodindmico: a)Formacién de la burbuja
de separacién (alto nimero de Reynolds); b)Desprendimiento de la capa
limite sin reincorporacién (bajo nimero de Reynolds), [Yarusevych et al.|

2009]

El desprendimiento de la capa de limite generalmente conduce a un efecto
perjudicial significativo en el rendimiento del perfil aerodindmico, lo que se

traduce en una reduccién de la sustentacion y un aumento del arrastre.
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En el presente estudio se implementan estrategias de control de flujo ac-
tivo para intentar acelerar la formacion de burbujas de separacién laminar

y promover la reincorporacién del flujo corriente abajo.

Durante muchos anos, un gran numero de investigaciones han estudiado
e ilustrado cémo, la implementacion de la excitacién peridédica aplicada lo-
calmente en la superficie superior del perfil, promueve la reincorporacion del
flujo desprendido a la superficie, mejorando el rendimiento aerodindmico
del perfil, [Seifert et al.|[1993], Greenblatt and Wygnanski|[2000], Buchmann
et al.|[2013], Feero et al.[[2015].

1.2. Control de flujo activo

En el estudio del control de flujo activo, muchos cientificos experimenta-
listas han trabajado con dispositivos que se conocen en la literatura como
chorros sintéticos oscilantes de flujo mésico neto cero, (Zero Net Mass Flow,
ZNMF) por sus siglas en inglés. La funcién de estos dispositivos es utilizar
el fluido de trabajo para transferir el momento lineal como una excitacién
armonica al flujo, Seifert et al.| [1993], Amitay et al.| [1998], Glezer| [2011],
Feero et al.|[2017]. Los trabajos experimentales han resaltado que acelerar
la transicién a la turbulencia de la capa limite laminar no es el objetivo
principal en el control de flujo basado en dispositivos ZNMF; sino que,
debido a la naturaleza de la técnica basada en la excitacién armonica de

momento lineal sobre la capa limite, se promueve la formacién de estructu-
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ras de vorticidad, también conocidas como burbujas de separacién laminar
(LSB), con una frecuencia dominante directamente asociada a la frecuencia

de excitacién del chorro sintético (fe).

Greenblatt y Wygnanski [2000] definieron pardmetros de control impor-
tantes para un perfil aerodindmico tales cémo la frecuencia reducida (F1),

y la razén Cp.

La frecuencia reducida es un pardmetro adimensional y estd definida
cémo, FT = f./fn, dénde ” f.” es la frecuencia de excitacién con la cudl se
controla el chorro sintéticoy ” f,” es una frecuencia natural asociada al per-
fil aerodindmico cuando no se realiza ninguna técnica de control de flujo. De
acuerdo a Greenblatt y Wygnanski [2000], dos inestabilidades principales
caracterizan al flujo sobre perfiles aerodindmicos. Estas inestabilidades se
definen por una frecuencia natural caracteristica, f, = U /I, donde "1” es
una escala de longitud que determina la naturaleza de las inestabilidades.
La escala de longitud ”!” medida desde el borde de ataque hasta el punto
de desprendimiento de la capa limite se asocia con la frecuencia natural
a la cudl se generan las burbujas de separacién laminar; mientras que la
longitud de la cuerda ”¢” se asocia a la frecuencia natural de la estela de
gran escala que se desprende corriente abajo del borde de salida, conocida

como la calle de von Karman, WU et al.| [199§].

La primera inestabilidad tiene una frecuencia natural caracteristica fg ~

0(10), Boutilier and Yarusevych| [2012], mientras que la segunda inestabi-
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lidad, que se define mendiante la frecuencia natural caracteristica de la

estela, es de orden f,, ~ O(1), Buchmann et al.| [2013].

Las frecuencias se representan de manera adimensional como f = f,¢/Ux.
Normalmente, se utiliza como escala de longitud la cuerda ”¢” para definir
la frecuencia reducida (F'1), ya que permite una mejor comprensién de los

resultados.

Algunos autores reportan que para el control de flujo activo a través de
una excitacién arménica, se obtienen buenos resultados cuando la frecuen-
cia reducida (F') es del orden de magnitud de alguna de las frecuencias de
las inestabilidades mencionadas anteriormente. Esto es, F* ~ O(1) para
la inestabilidad global (f,), Greenblatt y Wygnanski [2000], y en trabajos
m4s recientes F'T ~ O(10) para la inestabilidad asociada a la capa de limite

(fs1), [Glezer| [2011] y [Feero et al.| [2017].

La amplitud de la senal para caracterizar la velocidad a la cual se in-
yecta y se succiona fluido mediante el chorro sintético es otro parametro
a considerar, y se cuantifica por la relacion Cp = U; /U, dénde "U;” es
la velocidad promediada en el tiempo del chorro en la mitad del ciclo de
inyeccion, "Uy,” es la velocidad de corriente libre. A medida que aumenta
la relacién Cp, el rendimiento aerodindmico mejora, ya que se reduce el
coeficiente de arrastre "C;” y aumenta el coeficiente de sustentacion ”Cj”.
Cuando la relaciéon Cp = 1, se presenta un punto 6ptimo de desempeno

cuantificado mediante el cociente entre el coeficiente de sustentacion y el
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coeficiente de arrastre (C;/Cy), esto significa que més alld de ese limite
(Cp = 1), aumentar més la relacién Cp es ineficiente, ya que la relacién
entre los coeficientes de sustentacion y arrastre alcanza un limite asintético,

Feero et al.| [2017].

Dos parametros adicionales a tener en cuenta son la ubicacién y la orien-
tacién del actuador que controla el chorro sintético, los cudles juegan un
papel esencial en el control de la capa limite. Diversas publicaciones en la
literatura han estudiado cudl es el mejor lugar para colocar el punto de
control mediante el chorro sintético, y se ha reportado que la regién cer-
cana al punto de desprendimiento de la capa limite en los casos de perfiles
aerodinamicos dénde no se realiza control de flujo es la mas éptima, |Green-
blatt and Wygnanski [2000], [Feero et al. [2017]. Ademds, comunmente se

elige una orientacién de chorro sintético normal a la superficie.

Los estudios sobre el control de flujo que utilizan ZNMF han abordado
los problemas relacionados con la configuracién éptima de los parametros
de control de los chorros sintéticos, como la frecuencia de excitacion, la
amplitud, la ubicacién y la orientacién; sin embargo, no hay suficientes
estudios en casos donde se establezca méas de un punto control de flujo a lo

largo de la superficie aerodinamica.

La separacion de la capa limite posterior al punto de estancamiento
conduce a un bajo rendimiento de los perfiles aerodindmicos, debido a esto,

es esencial encontrar mas alternativas de control de flujo para evitar el
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desprendimiento de la capa limite laminar, o en su defecto, promover la
reincorporacion del flujo desprendido a la superficie aerodindmica corriente

abajo.

1.3. Alcances y objetivos

Esta investigacion tiene como objetivo ofrecer més informacién sobre el
comportamiento de la capa limite, cuando esta se modifica por medio de
una técnica de control activo de flujo. Esto mediante la implementacién de
chorros sintéticos de excitacion periddica a lo largo de la superficie superior

del perfil aerodindmico.

Uno de los objetivos principales de esta investigacién es estudiar el ren-
dimiento aerodindmico del perfil NACA0025, que presenta un bajo rendi-
miento aerodindmico cuando las condiciones fisicas de operacién se encuen-
tran en un numero de Reynolds bajo y un angulo de ataque especifico. El
rendimiento aerodindmico se caracteriza a través de los coeficientes aero-

dindmicos de arrastre y sustentacion.

Por 1ltimo, se pretende determinar la dependencia del punto de despren-
dimiento de la capa limite cuando ésta se ve modificada mediante el control
armonico en semiperidos de inyeccion-succion en un arreglo de multiples

puntos de control de flujo.



Capitulo 2

Modelo fisico

La primera parte de la presente tesis tiene como objetivo comparar los
resultados numericos con rendimientos y variables fisicas reportadas en
investigaciones experimentales, Feero et al. [2017]. Estas investigaciones se
toman como los casos de estudio base, asi mismo sirven para realizar la

validacién del cédigo numérico y el método de modelado.

Feero et al. [2017], en su trabajo experimental utilizan un perfil ae-
rodinamico NACA0025, el cual es un perfil simétrico que tiene una seccién
transversal amplia respecto a la direccién de corriente libre. Se emplea un
angulo de ataque fijo de 12 grados para todos los casos de estudio. La con-
dicién fisica que se toma para el experimento es un nimero de Reynolds de
100,000; lo que se considera un régimen bajo para este tipo de fenémenos

fisicos, |Lissaman| [1983].

10
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2.1. Dimensiones del modelo fisico

Para la caracterizacion del modelo fisico se usaron las mismas dimensio-
nes utilizadas por Feero et al.| [2017]. Para todos los casos de estudio de la
presente tesis se utiliza el perfil aerodindmico NACA0025 con una longitud
de cuerda de 300 mm, ademé&s de una posicién del angulo de ataque de 12

grados respecto a la horizontal, ver figura

NACAO0025 12° - Re100,000

Figura 2.1: Dimensiones y consideraciones fisicas para el caso de estudio 1.
(CE1) Feero et al.|[2017]

Los resultados numéricos de los primeros 2 casos de estudio reportados en
el presente trabajo, se utilizan para compararlos con las cantidades fisicas

reportadas en el trabajo experimental publicado por |Feero et al.| [2017].

2.2. Descripciéon de los chorros sintéticos

El primer caso de estudio (CE1), consiste en el perfil aerodindmico con
las dimensiones y condiciones descritas previamente, éste es el inico caso

de estudio al cudl no se le aplica ninguna técnica de control de flujo. El
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CELl se toma como caso base para comparar el rendimiento aerodindmico

de los casos de estudio restantes.

Para el segundo caso de estudio (CE2) se realiza el control de flujo activo
mediante la colocacién de un chorro sintético ubicado en la vecindad del
punto de desprendimiento de la capa limite reportado en el primer caso de
estudio (CE1), el cuél se ubica a 13 % de la longitud de la cuerda respecto

al borde de ataque, Feero et al.| [2017].

Con implementacién de chorros sintéticos para el control de flujo, sur-
gen nuevos parametros de control para los chorros sintéticos, como son la

frecuencia reducida (F*) y la razén Cp, Greenblatt and Wygnanski [2000].

Feero et al.|[2017] reportan en sus resultados experimentales que al carac-
terizar el chorro sintético con frecuencias reducidas del 6rden de la inesta-
bilidad local (F't ~ O (10)), se obtiene el mejor rendimiento aerodindmico
al cuantificar el cociente entre los coeficientes de sustentacion y arrastre;
asi mismo, reporta que el valor Cp = 1 propicia el rendimiento éptimo
para los coeficientes aerodindmicos. Por esta razén, se toman los valores
antes mencionados de frecuencia reducida y la razén Cp para los casos de

estudio con control activo de flujo mediante chorros sintéticos.

El enfoque principal de este trabajo, se centra en investigar el compor-
tamiento del fluido en la vecindad de la capa limite, asi como mejorar el
rendimiento aerodinamico cuando se coloca un arreglo de chorros sintéticos

en la superficie superior del perfil aerodindmico, ver figura [2.2] El arreglo
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de chorros sintéticos consiste en un total de 4 puntos de inyeccion-succién,
colocados de forma equidistante desde el punto de desprendimiento del ca-
so de estudio 1 (CE1) hasta el borde de salida; la distancia entre chorros

sintéticos es de 21.75 % la longitud de la cuerda, ver figura

SJ1

03175::\/ —— ,,\]'

Figura 2.2: Dimensiones y consideraciones fisicas para los casos de estudio
con chorros sintéticos.

Se utilizan los mismos parametros de control de frecuencia reducida y
razén de soplo reportados como 6ptimos por Feero [2017] para los 4 actua-
dores colocados en los casos de estudio propuestos. Sin embargo, al tener
mas de un punto de control de flujo, surge un nuevo parametro, la cual es
la fase del dngulo entre las funciones arménicas sinusoidales que controlan

velocidad de inyeccién succién en el tiempo de cada chorro.

En este trabajo se analizan un total de 5 casos de estudio; los casos de
estudio 1 y 2 (CE1 y CE2), consisten en reproducir los resultados experi-
mentales reportados en la literatura, [Feero et al. [2017]; mientras que los
casos de estudio 3, 4 y 5 (CE3, CE4 y CE5), son los casos que se analizan

en el presente trabajo, los cuales consideran el arreglo de chorros sintéticos.

En los casos de estudio con varios chorros sintéticos, la tinica variante
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que se propone modificar es la fase del angulo entre las funciones armoénicas,

ésto, para identificar la dependencia de la capa limite con este parametro.

Uj (m/s)

Uj (m/s)

Caso de Estudio 2 (CE2)

A
[
[

0 0.005

Caso de Estudio 4 (CE4)

0 0.005

Uj (m/s)

Uj (m/s)

-10

10

10

Caso de Estudio 3 (CE3)

0

Caso de Estudio 5 (CE5)

Figura 2.3: Angulos de fase comprendido entre las funciones armonicas de

control de velocidad para los chorros sintéticos para los distintos casos de
estudio.

Para el caso de estudio 3 (CE3), se propone que todas las funciones

sinusoidales se encuentren en fase, es decir, todos los chorros sintéticos

succionen e inyecten cantidad de movimiento al mismo tiempo, ver figura

2.9
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En el caso de estudio 4 (CE4), se consideran distintas fases en las fun-
ciones que controlan la velocidad de los chorros SJ1, SJ2 y SJ3, SJ4 (ver
fig. . Las funciones estan defasadas por w radianes, lo que implica que
mientras los primeros 2 chorros succionan fluido de la corriente libre, los

chorros 3 y 4 lo estan inyectando en la mitad de cada periodo, ver figura

2.3l

Finalmente, para el caso de estudio 5 (CE5), las funciones armonicas
sinusoidales de los chorros SJ1 y SJ3 se parametrizan con dngulo de defa-

samiento de m radianes respecto a los chorros SJ2 y SJ4, ver figura[2.3

La funcién armonica que se implementa para controlar la velocidad de los
chorros sintétitcos, es una funcién sinusoidal de la velocidad dependiente
del tiempo que se muestra en la ecuacién . La funcién se implementa
en una region discreta sobre la superficie del perfil aerodindmico. Esta
region discreta, estd ubicada en cada una de las posiciones de los 4 chorros

sintéticos, ver figura

U(t) =0&1 + Axsin(p+2m = f xt)é (2.1)

Dénde @ (t) es el vector de velocidad en funcién del tiempo, A es la ampli-
tud de la senal, ¢ es al 4ngulo de defasamiento entre las sefiales (parametro
de control del defasamiento entre chorros sintéticos), f es la frecuencia de

la senal, y t es el tiempo discreto.
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El vector @ (t) de la ecuacién (2.1 se proyecta sobre el vector unitario

SJn

normal a la superficie local 7°”", para obtener la componente del vector

velocidad asociado al vector normal unitario local, ver ecuacién ([2.2]).

SJ, (t) =@ (t) -7 (2.2)

Dénde SJ,, (t) es la componente del vector velocidad local de cada chorro.
El subindice (n), representa el nimero de chorro sintético, el cuél puede ir

de 1 a 4.

El vector de velocidad local en funcién del tiempo @ " (t) resulta
del producto de la componente del vector velocidad local de cada chorro

S.J,, (t), por el vector normal unitario local 757

@ () = Sy, () * 7S (2.3)

La funcién arménica de la ecuacion ([2.3)), se aplica en una regién dis-
creta de la superficie aerodindmica como un campo de velocidades local
dependiente del tiempo. Los parametros con los cuales se puede controlar
localmente el chorro sintético son: A, que es la amplitud de la senal de

entrada, fque es la frecuencia a la que opera la senal, y ¢, que es un angulo

de defasamiento entre sefiales.

Los pardmetros anteriores, sirven para modificar la forma en la que esta
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operando cada chorro sintético localmente; de esta manera, se puede estu-

diar la influencia que tiene cada parametro en el control de flujo activo.

Cémo de menciond previamente, el alcance de este trabajo, estd acotado
al estudio de la influencia del parametro ¢ (defasamiento entre senales)

sobre la capa limite.



Capitulo 3

Modelo matematico

3.1. Ecuaciones de gobierno

El fluido de trabajo utilizado para este estudio es Newtoniano e incom-
presible, las consideraciones fisicas demandan el uso de la ecuacién de con-
servacién de masa , ademas de las ecuaciones de conservacion de canti-
dad de movimiento del campo de la mecanica de fluidos . Se considera
que el fluido es isotérmico en este fendémeno particular, de modo que el
empleo de la ecuacién de energia no es necesaria para formular el modelo

matematico.

El fenémeno es modelado como un flujo bidimensional, por lo que las

variaciones en la tercera direccion y la tercera componente del campo de

18
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velocidades son igualadas a cero.

0

—u; =0 (3.1)
8@

La ecuacién (3.1) es la ecuacién de conservacién de masa. Dénde u; es el

campo vectorial de velociades en la primera y segunda direccién, y x; es el

dominio en el espacio en 2 dimensiones.

24,
0 0 10P V{ 0%y } (3.2)

9" T Mg T T pan Y\ 9x,00

La ecuacién (3.2]) es la ecuacion de conservaciéon de cantidad de movi-
miento. Dénde ¢ es la variable del tiempo, y P representa el campo de

presiones.

Las ecuaciones descritas previamente, estan escritas en notacién indice
y se encuentran en forma dimensional. Para reescribir las ecuaciones en su

forma adimensional se proponen las siguientes escalas:

T1 = T]C Ty = THe
w1 = ujUso ug = usUso (3.3)
2
N c . Uso X
t:ttRef; tRef:; P:PPRef; PRef:OOT
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Doénde c es la longitud de la cuerda del perfil aerodinamico, y se toma co-
mo longitud caracteristica para el fenémeno de estudio; U es la velocidad

de la corriente libre del fluido

Sustituyendo las ecalas (3.3]) en las ecuaciones (3.1) y (3.2):

ou?
L= A4
0w} 0 (34)
ou; Loup | oP” O%u}
Gpe T ftee {“J‘ aa:;} T O * Oz 0’ (3:5)

Las ecuaciones y respectivamente son las ecuaciones de conti-
nuidad y conservacién de cantidad de movimiento en forma adimensional;
donde aparece el pardmetro adimensional del niimero de Reynolds multi-
plicando los términos advectivos de las ecuaciones de conservacion de de
cantidad de movimiento. La adimensionalizacién de las ecuaciones y

(3.5) se encuentra desarrollada en el apéndice A.

Para la solucién del modelo matemaénico, es necesaria la implementacion
de un esquema numérico, que permita discretizar el dominio espacial y

temporal y asi resolver los campos de velocidad y presion.
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Modelo numeérico

4.1. Cddigo libre OpenFOAM

En este estudio numérico se emple6 el algoritmo PISO (presién implicita
con operadores de divisién) propuesto por Issa en 1986, para resolver las
ecuaciones de conservacién de masa (3.4) y conservacién de cantidad de

movimiento (3.5) para un flujo bidimensional en régimen transitorio.

Se empled el codigo abierto OpenFOAM (creado por Henry Weller en
1989 y distribuido bajo la Licencia Publica General), que emplea el método

de volumen finito para realizar las simulaciones numéricas.

OpenFOAM ofrece 61 esquemas de interpolacién y limitadores para el

espacio y cinco esquemas bésicos para la integracién del tiempo; todos los

21
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esquemas se basan en la integracion de Gauss. Se utilizaron esquemas de
segundo orden de espacio y tiempo para realizar todas las simulaciones
numéricas. En el caso del dominio espacial, se implementé un esquema
limitado de “Upwind lineal”, mientras que un esquema de segundo orden

de “Crank-Nicholson” se implementé para el dominio del tiempo.

La capacidad, la precision y la discretizacién del método de volumen fi-
nito mediante el cédigo numérico OpenFoam, se explican bien en el trabajo

desarrollado por Lee| [2017].

Caso de Estudio 1
MALLA #Elementos Cd %Variacién Cl %Variacion
1 50,000 0.09603 - 0.12295 -
2 65,000 0.10179 5.66% 0.13031 5.65%
3 70,000 0.10465 2.73% 0.13397 2.73%
4 76,000 0.10531 0.63% 0.13483 0.64%
5 80,000 0.10540 0.09% 0.13496 0.10%
6 100,000 0.10545 0.04% 0.13503 0.05%
Caso de Estudio 2
MALLA #Elementos cd %Variacion cl %Variacion
1 50,000 0.10834 - 0.80411 -
2 65,000 0.11482 5.65% 0.85245 5.67%
3 70,000 0.11807 2.75% 0.87646 2.74%
4 76,000 0.11882 0.63% 0.88184 0.61%
5 80,000 0.11895 0.11% 0.88272 0.10%
(3 100,000 0.11901 0.05% 0.88316 0.05%

Figura 4.1: Estudio de sensibilidad de malla para casos de estudio 1 y 2.

En el presente trabajo se realizaron simulaciones numéricas bidimensio-
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nales, la figura muestra el estudio de sensibilidad de la malla que se
realizé para los caso de estudio 1 y 2, el cual muestra resultados satisfacto-
rios con 76,000 elementos en la malla tipo C, con una variacién de alrededor

de 0.10 % respecto a la siguiente malla con 80,000 elementos.

La condicién de frontera a la entrada, es un campo de velocidad unifor-
me en la primera direccién (x1), cuya magnitud garantiza un nimero de

Reynolds de 100,000 (Re. = 100, 000).

A la salida, se impone una condicién de frontera tipo Neumann du*/dx*;
lo que propicia que el flujo se reestablezaca a la velocidad y direccién de co-
rriente libre aguas abajo. El tamaifio del dominio computacional, ver figura

[4.2] garantiza el reestablecimiento del flujo.

Figura 4.2: Dominio computacional.

En la superficie del perfil aerodindmico se emplea la condicién de no

deslizamiento.
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Resultados

5.1. Validacion del cédigo

Para la validacién del cédigo, se replicaron los resultados experimentales
reportados por [Feero et al.| [2017]. Para el presente trabajo, estos son los

casos de estudio 1 y 2.

En el caso de estudio 1, se presentan los resultados del perfil aerodinami-
co sin control de flujo, es decir, con angulo de ataque y nimero de Reynolds

especificos y sin chorros sintéticos en la superficie aerodindmica.

Para el caso de estudio 2, se presentan los resultados del perfil aero-
dindmico con control de flujo con un chorro sintético ubicado en el punto

de desprendimiento de capa limite reportado en el caso de estudio 1. Para

24
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ambos casos, el pardmetro fisico para la comparacién entre los resultados
numéricos y los experimentales es el coeficiente de presion (Cp), que estd

definido cémo:

Cp = (p—1oo) / (0.5 % p x uj) (5.1)

5.1.1. Caso de estudio 1

5.1.1.1. Comparacién con los datos experimetales (sin chorro

sintético)

La hipétesis incial respecto al control de la burbuja de separacién me-
diante el control activo de flujo para promover la reincorporacién de la
capa limite corriente abajo, es de suma importancia en la eficiencia ae-
rodinamia, la cudl se cuantifica mediante el cociente de los coeficiéntes de
sustentacién y arrastre. En la figura[5.1], que corresponde al caso de estudio
1, se muestra la magnitud del campo de velocidades, dénde se puede ob-
servar la formacién de la estela de la calle de Von Karman. También puede
observarse la formacién de burbujas de separacién de gran escala sobre la
superficie superior del perfil. El gran tamano de las burbujas de separacién
no es éptimo para promover la reincorporacién del flujo hacia la superficie

corriente abajo.

El caso de estudio 1 comprende los resultados para el modelo fisico base,
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Figura 5.1: Burbuja de separacién caso de estudio 1 (CE1).

es decir, el perfil aerodinamico sin control de flujo activo. Para la validacién
del cédigo numérico, se relizé una comparacién entre los coeficientes de
presién medidos a lo largo de la superficie superior e inferior del perfil. La
comparacién se realizd entre los resultados experimentales reportados en
la literatura, Feero et al. [2017], y los resultados numéricos reportados en

el presente trabajo.

La grafica de coeficientes de presion que se muestra en la figura [5.2] es
la validacién para el caso de estudio 1 (CE1), dénde se muestra la posicién

normalizada x/c en el eje de las abscisas.

El coficiente de presién para CE1 es consistente en ambos casos, en el
experimental y el numérico. El inicio de la regién asintética que se puede

apreciar en la curva "Cp” de la superficie superior se presenta alrededor
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Figura 5.2: Coeficiente de presiéon (CE1): (-) Resultados numéricos, (x)
Experimental Feero et al.| [2017]

de 0.11-0.15 en el eje de las abscisas, este es un indicador de que en esa

zona, se presenta el punto de desprendimiento de la capa limite, [Feero et al.

[2017).

La ubicacién del punto de desprendimiento promediado en el tiempo,
es reportado en el trabajo realizado por Feero 2017 a 13% de la cuerda

medido desde el borde de ataque del perfil.

5.1.1.2. Coeficientes aerodinamicos promedio

En aerodindamica unos de los parametros mas importantes para medir

el rendimiento, son los coeficientes promedio adimensionales de arrastre y
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sustentacién.

Para calcular ambos coeficientes, es necesario conocer el campo de pre-
sién alrededor del perfil aerodindmico, reflejado en el coeficiente de presién,
"Cp”, asi como las fuerzas viscosas reflejadas en el coeficiente de friccién

2 Cf” .

En el caso del coeficiente de arrastre, este estd dado por:

2F,

Ca= pU2A

=Cp,+Cf (5.2)
En la ecuacién (5.2)) se muestra explicitamente que se requiere conocer
el coeficente de presion y de fricciéon proyectados hacia el vector unitario

en la primera direccién, tal que:

1 PO
Cp= pUQA// (p—po)hreéidA (5.3)

Doénde ” p”, es la densidad, ”U” es la velocidad, ” A” es el area proyectada

99 00

en la primera direccion, "p” es la presién local, y "pg”

es la presion de

referencia.

Mientras que para el coeficiente de friccion:

1
_ A — A .4
Cy pUQA//n.T.eld (5.4)
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El célculo del coeficiente de sustentacién se realiza de manera muy simi-
lar al coeficiente de arrastre, sélo que se proyectan las fuerzas en la segunda

direccién. De tal manera que:

2k

Gir= pU2A

=Cy,+Cf (5.5)

Se requiere calcular los coeficientes de presion y fricciéon proyectados en

la segunda direccién €.

1 L
Cp = pU2A// (p—po) D eérdA (5.6)

Mientras que para el coeficiente de friccion:

1
= — 0 ad A .
Cy pUQA//n.T.€2d (5.7)

El célculo de los coeficientes aerodinamicos debe hacerse promediado en
el tiempo, puesto que el comportamiento del valor de los coeficientes es

periédico en el tiempo.

La figura muestra el comportamiento en el dominio del tiempo de
los coeficientes aerodinamicos de arrastre Cy, el coeficiente de sustentacién
(), y finalmente el cociente entre el coeficiente de sustentaciéon promedio

respecto al coeficiente de arrastre promedio.
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Figura 5.3: Coeficientes aerodindmicos CE1.

5.1.1.3. AnaAlisis de las frecuencias dominantes

En la literatura se reportan 2 frecuencias dominantes, una local, la cudl
esta asociada a la frecuencia de desprendimiento de vértices locales, que
generalmente se presentan posterior al punto de desprendimiento de la capa
limite; y una frecuencia dominante global, la cudl estd relacionada con la

frecuencia a la cudl se desprenden los vértices de la calle de Von Karman.
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En el presente estudio se toman como referenia 2 puntos en el dominio
de control para medir el comportamiento de las propiedades del fluido en el
tiempo. Para éste estudio en particular, se tomo la velocidad en la segunda

direccién en funcién del tiempo para deteminar las frecuencias dominantes.

El primero de los puntos se colocé al 20 % de la cuerda, en la cercania
de la superficie superior, dénde los vortices locales se presentan; es decir,
x/c =0.20. La ubicacién de este punto permite determinar la frecuencia
dominante local. El segundo punto es colocado x/c =2.73, es decir, co-
rriente abajo después del borde de salida del perfil, esta ubicacién permite
determinar la frecuencia dominante global. La ubicacién de los puntos en el
dominio espacial para la medicién de la velocidad, es la misma que reporta

Feero et al|[2017] en su trabajo experimental.

La figura muestra un andlisis de densidad espectral de potencia (Po-
wer Spectral Density, PSD), por sus siglas en inglés, realizado al campo de
velocidades en la segunda direccién para determinar las frecuencias domi-
nantes en el CEl. La frecuencia global dominante asociada al desprendi-
miento de vértices de la calle de Von Kdrman, es de orden unidad (O(1)),
lo cudl es consistente con lo reportado en la literatura, Boutilier and Ya-
rusevych| [2012]; en cuanto a la frecuenca local dominante es de orden 14

aproximadamente (O(14)).

El orden de las frecuencias de los resultados numéricos son consistentes

con lo reportado por [Feero et al. [2017].
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Figura 5.4: Frecuencias dominantes CE1.

5.1.2. Caso de estudio 2

5.1.2.1. Comparacién con los datos experimetales (un chorro

sintético)

En caso de estudio 2 (CE2) la burbuja de separacién se forma corriente

abajo, después de la ubicacién del chorro sintético (figura[5.5). En la figura
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[6.5] se aprecia, cémo corriente abajo, el fluido se reicorpora a la capa limite
en la superficie superior del perfil. Esto, gracias a la formacién de burbujas
de separacion en la cercania de la superficie de sustentacién. La amplitud
de la estela de la calle de von Kédrman también se ve reducida debido a la

influencia de las burbujas de separacion.

Figura 5.5: Burbuja de separacién caso de estudio 2 (CE2).

Para el CE2, se caracterizé la velocidad del chorro sintético con los
pardmetros de F* = 14 y CB = 1. La frecuencia reducida (F1) fue fi-
jada en 14, puesto que el modelo experimental con el cudl se compara el
resultado numérico se realizé con ese valor. La literatura reporta que al
fijar una frecuencia reducida del orden de alguna inestabilidad, ya sea local
o global, se obtienen los mejores resultados en cuanto a rendimiento aero-
dindmico. Por esta razoén, la frecuencia reducida F'™ = 14, al igual que la

razén de soplo C'B = 1, se fijan para todos los casos de estudio con control
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de flujo activo mostrados en este trabajo.
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Al igual que en el CEl, se comparan los coeficientes de presién expe-

rimentales, [Feero et al.| [2017], y los numéricos reportados en el presente

estudio. La figura [5.6] muestra los coeficientes de presién en el dominio del

espacio normalizado z/c.
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Figura 5.6: Coeficiente de presién (CE2): a) Experimental [Feero, 2017], b)

Resultados numéricos.

Como se puede apreciar en la figura[5.6] los resultados experimentales y
numéricos son muy similares, lo que nos asegura que el esquema numeérico
implementado, calcula de manera precisa la fisica del fenémeno. Esto nos
permite confiar en los resultados numéricos de los casos de estudio propues-

tos, ya que para estos tltimos, no hay resultados experimentales reportados

con los cudles comparar.
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5.1.2.2. Coeficientes aerodinamicos promedio
La figura 5.7 muestra el comportamiento en el dominio del tiempo de los

coeficientes aerodindmicos de arrastre Cy, sustentacién Cp, y finalmente, se

muestra la relacion entre el coeficiente de sustentacién respecto al arrastre.
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Figura 5.7: Coeficientes aerodindmicos CE2.

Las lineas continuas en la figura muestran el comportamiento del



36 CAPITULO 5. RESULTADOS

coeficiente de arrastre, y coeficiente de sustentacién en el tiempo. Cémo
se puede apreciar, el comportamiento de las curvas es acotado y se com-
porta de forma periddica una vez que el fendmeno entra en un estado cua-
siarmonico. Por tal motivo, es necesario promediar las senales periddicas

para obtener un valor constante de los coeficientes.

El rendimiento aerodindmico medido con el cociente entre coeficiente de
sustentacién promedio y el coeficiente de arrastre promedio (CL/Cy), es
mucho mejor en el CE2, en comparacién con el CE1, lo cudl es congruente

con los resultados experimentals reportados por |Feero et al.| [2017].

5.1.2.3. Analisis de las frecuencias dominantes

La ubicacién de los puntos en el dominio sobre los cuales se mapea el
campo de velocidades de la segunda direccion, se mantiene fijo en todos los

casos de estudio; los cuéles son: local z/c =0.20, y global x/c =2.73.

La figura es un analisis PSD realizado al campo de velocidades de la
segunda direccion, para determinar las frecuencias dominantes en el CE2.
La frecuencia global dominante asociado al desprendimiento de vortices de
la calle de Von Karman, es de orden unidad (O(1)), lo cudl se corrobora con
lo reportado en la literatura Feero et al. [2017]; en cuanto a la frecuenca
local dominante, ésta es de orden 14 (O(14)), el cudl es el érden de la
frecuencia reducida (f* = 14) a la cuél se caracterizé la senial del chorro

sintético.
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Figura 5.8: Frecuencias dominantes CE2.
5.1.2.4.

Esfuerzo cortante en la pared

A partir del caso de estudio 2, se realiza un analisis méas profundo del
comportamiento del esfuerzo cortante en la pared de la superficie superior

del perfil. Esto, para identificar como se modifica el punto de desprendi-

miento de la capa limite de un periodo de inyeccién-succién.
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Para el presente caso de estudio se considera tinicamente la componente
tangencial del vector de esfuerzos cortantes (Ts); el desarrollo y demos-
tracién de cémo se obtiene la componente tangencial, se encuentra en el
apéndice B. Ademés, debido a que los resultados numéricos estan en un do-
minio discreto espacial, se ulitiza un método de interpolacién de minimos
cuadrados méviles (MLS - Apéndice C), para suavizar la funcién y tener

una curva analitica en el dominio del espacio.

CE2 - MLS

Esfuerzo Cortante (Ts)

151 I 1 1 1 I I I I
0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1

x/c

Figura 5.9: Esfuerzo cortante en la pared CE2.
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La figura muestra las curvas de esfuerzo cortante en la pared para

200 instantes de tiempo en el lapso de un periodo de inyeccién-succion.

El comportamiento que muestran las curvas al inicio del dominio, se de-
be a que en ese punto se encuentra ubicado el chorro sintético (linea roja
seccionada), lo que modifica localmente y de forma instanténea el compor-
tamiento de la componente tangenical del vector de esfuerzos cortantes.
El cambio de signo de la funcién en el punto de control (SJ2), se debe al

periodo de inyeccién-succién en el cual actia en chorro sintético.

En la figura se pueden localizar multiples raices a lo largo del dominio
en el espacio x/c. Las raices indican el cambio en el sentido del vector de
esfuerzos cortantes para un instante de tiempo especifico. Esto, debido a
que la burbuja de separacién viaja a lo largo de la superficie del perfil
aerodindmico, y tiene influencia directa en el comportamiento del campo

de velocidades y vorticidad locales.

Se puede apreciar, como en una region acotada del dominio en el espacio
(z/c ~ 0,55), la magnitud del vector de esfuerzos cortantes se desestabili-
za, esto se debe, a que existe un nuevo desprendimiento de la burbuja de

separacién de la superficie de aerodindmica en esa regién.
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5.2. Control activo de flujo: Arreglos de chorros

sintéticos

Se presentan los resultados obtenidos para los casos de estudio propues-
tos para el presente trabajo. El arreglo de chorros sintéticos y ubicacién,

se aprecia en la seccién de la descripcién de modelo fisico (figura [2.2)).

Son tres los casos de estudio propuestos, en los cuales, se colocan cuatro

chorros sintéticos en la superficie superior especiados equidistantemente.

El primer chorro sintético se ubica en el punto de desprendimiento del

caso base, es decir, a 13 % de la cuerda.

Los parametros de control de las condiciones de frontera que caracterizan
a los chorros sintéticos son los mismos que se emplearon en el CE2; es decir,

una frecuencia reducida de F'™ = 14, y la razén de soplo igual a Cg = 1.

En cada caso se parametriza un distinto dngulo de defasamiento entre las
funciones armonicas sinusoidales (ecuacion ([2.3))) que controlan la velocidad

de cada chorro sintético, ver figura |2.3
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5.2.1. Caso de estudio 3

5.2.1.1. Coeficientes aerodinamicos promedio

El caso de estudio 3 (CE3), contempla el arreglo de chorros sintéticos en
fase; es decir, los cuatro puntos de control de flujo actiian simultaneamente

en periodos de inyeccén-succion, ver figura [2.3

En la figura se muestra el comportamiento en el dominio del tiempo
de los coeficientes aerodinamicos de arrastre Cy, de sustentaciéon Cj, y fi-
nalmente se muetra la relacién entre el coeficiente de sustentacién respecto

al coeficiente de arrastre promedios.

El rendimiento aerodindmico mejora sustancialmente respecto al CE2,
puesto que la relacién del coeficiente de sustentacién con el coeficiente de

arrastre (C;/Cy) es del orden de 10.5.

5.2.1.2. Andlisis de las frecuencias dominantes

La ubicacion de los puntos en el dominio sobre los cuales se mapea el
campo de velocidades en la segunda direccion, se mantiene fijo al igual que
en los casos de estudio anteriores, los cudles son: local z/c =0.20, y global

x/c =2.73.

Un andlisis PSD realizado al campo de velocidades en la segunda direc-

cién para determinar las frecuencias dominantes en el CE1 se muestra en
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Figura 5.10: Coeficientes aerodindmicos CE3.

la figura[5.11] La frecuencia global dominante asociada al desprendimiento
de vértices de la calle de Von Karman, es menor al orden unidad (O = 0,5),
es evidente que los chorros sintéticos modifican la frecuencia domintante
global, haciendo que la frecuencia de desprendimiento de los vortices en la
calle de von Kérman disminuya; en cuanto a la frecuenca local dominan-

te se mantiene de orden 14 (O =~ 14), la cudl es igual al de la frecuencia
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Figura 5.11: Frecuencias dominantes CE3.

reducida empleada para caracterizar a los chorros sintéticos.

5.2.1.3. Esfuerzo cortante en la pared

Al igual que en el caso de estudio anterior y los casos de estudio sub-
secuentes, se reliza un analisis al comportamiento del vector de esfuerzos
cortantes en la pared (Ts) de la superficie aerodindmica. Se realizé una in-
terpolacién de minimos cuadrados méviles (MLS) a los resultados discretos

para suavizar las curvas.
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La figura [5.12] muestra las curvas de esfuerzo cortante en la pared para
200 instantes de tiempo en el lapso de una periodo de inyeccién-succién.
Las lineas verticales segmentadas de color rojo, muestran la ubicaciéon en

el dominio del espacio (x/c) de cada chorro sintético (SJy).

CE3 - MLS

Esfuerzo Cortante (Ts)

x/c

Figura 5.12: Esfuerzo cortante en la pared CE3.

Es evidente la influencia que tienen los puntos de control de flujo activo
sobre la capa limite, ya que, al modificar la escala y sentido del vector de
esfuerzos cortantes, se modifica la formacion de las burbujas de separacién

en la superficie aerodindmica (ver figura [5.13)).
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La figura [5.13] muestra la magnitud de la velocidad normalizada. En la
figura se muestra cémo el gradiente de velocidad cercano a la superficie
superior es de menor escala en comparacién a los casos de estudio 1 (ver
figura y el caso de estudio 2 (ver figura . Esto, es un indicador
de que la capa limite se reincorpora a la superficie aerodindmica corriente
abajo, mejorando el rendimiento aerodindmico (ver ﬁgura, y a su vez,
reduciendo la amplitud de la estela de la calle de von Karman, lo que se

refleja en la frecuencia global (ver figura [5.11]).

Figura 5.13: Burbuja de separacién CE3.
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5.2.2. Caso de estudio 4

5.2.2.1. Coeficientes aerodinamicos promedio

El caso de estudio 4 (CE4) contempla que las funciones arménicas de ve-
locidad de los chorros sintéticos del arreglo, estdan defasadas de la siguiente
manera: El chorro sintético 1 (SJ1) y el chorro sintético 2 (SJ2), estén en
fase en periodos de inyeccién-succién; mientras que los chorros sintéticos 3
y 4 (SJ3 y SJ4) estdn en fase, pero defasados respecto a SJ1 y SJ2 por «

radianes, ver figura [2.3

La figura [5.14] muestra el comportamiento en el dominio del tiempo de
los coeficientes aerodinamicos de arrastre Cy, el coeficiente de sustentacién
(i, y fimalmente se muestra la relacion entre el coeficiente de sustentacién

respecto al coeficiente de arrastre promedios.

El rendimiento aerodindmico mejora respecto a los casos de estudio pre-
vios, puesto que la relacion del coeficiente de sustentacion promedio con el

coeficiente de arrastre promedio (C;/Cy) es del orden de 15.1.

5.2.2.2. Anadlisis de las frecuencias dominantes

La ubicacién de los puntos en el dominio sobre los cuales se mapea el
campo de velocidades en la segunda direccién, se mantiene fijo como en los

demads casos de estudio; los cudles son: local /¢ =0.20, global z/c =2.73.
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Figura 5.14: Coeficientes aerodinamicos CE4.

El andlisis PSD para el CE4 se muestra en la figura dénde se
analiza el campo de velocidades en la segunda direccién para determinar
las frecuencias dominantes. La frecuencia global dominante asociada al des-
prendimiento de vértices de la calle de Von Kéarman, es cercano a la unidad
(O = 0, 8); se puede apreciar de nuevo, que el tren de chorros sintéticos tie-
ne una influencia directa en el comportamiento de la frecuencia global; en

cuanto a la frecuenca local dominante es de orden 14 (O(14)).
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Figura 5.15: Frecuencias dominantes CE4.

5.2.2.3. Esfuerzo cortante en la pared

Para el estudio se considera tnicamente la componente tangencial del
vector de esfuerzos cortantes (Ts), se realiza de nueva cuenta una interpo-
lacién por Minimos Cudrados Méviles (MLS) para suavizar las curvas de

los resultados del dominio discreto.

La figura [5.16] muestra las curvas de esfuerzo cortante en la pared para

200 instantes de tiempo en el transcurso de un periodo de inyeccién-succién.
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Las lineas verticales segmentadas de color rojo muestran la posicion de cada

chorro sintético (SJ,) en el dominio espacial (x/c).

CE4 - ML
T T T

o
o

Esfuerzo Cortante (Ts)
o

-0.5

Figura 5.16: Esfuerzo cortante en la pared CE4.

Se puede apreciar la influencia de los 4 puntos de control de flujo sobre
las curvas del vector de esfuerzos cortantes (Ts) en el gradiente de la mag-
nitud del campo de velocidades que se muestra en la figura donde se
aprecian las burbujas de separacién laminar (LSB), que viajan a lo largo de

la superficie superior del perfil con una frecuencia de desprendimiento del
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orden de la frecuencia reducida (f* ~ 14). El defasameinto de las senales
de control de los chorros sintéticos también tiene influencia sobre la este-
la que se desprende después del borde de salida del perfil, al modificar la

frecuencia global y reducir la amplitud de la estela.

Figura 5.17: Burbuja de separacién CE4.

En la figura [5.17) se pueden apreciar las burbujas viajeras de pequena

escala, las cudles siempre estan pegadas a la superficie aerodinamica.

5.2.3. Caso de estudio 5

5.2.3.1. Coeficientes aerodinamicos promedio

En el caso de estudio 5 (CE5), se propone que las funciones arménicas de

velocidad los chorros sintéticos del arreglo, esten defefasadas de la siguiente
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manera: El chorro sintético 1 (SJ1) y el chorro sintético 3 (SJ3), estan en
fase en periodos de inyeccién-succién; mientras que los chorros sintéticos 2
y 4 (SJ2 y SJ4) estan en fase, pero defasados respecto a SJ1 y SJ3 por 7

radianes, ver figura [2.3

La figura muestra el comportamiento en el dominio del tiempo de
los coeficientes aerodinamicos de arrastre Cy, el coeficiente de sustentacién
(), y la relacién entre los coeficientes de sustentacién promedio respecto al

de arrastre promedio.

El rendimiento aerodindmico mejora respecto al caso de estudio 1 (CE1),
caso de estudio 2 (CE2) y el caso de estudio 3 (CE3), puesto que cociente

de los coeficientes de sustentacién y arrastre (C;/Cy) es del orden de 13.

5.2.3.2. Analisis de las frecuencias dominantes

La ubicacion de los puntos en el dominio sobre los cuales se mapea el
campo de velocidades en la segunda direccién, se mantiene fijo en todos los

casos de estudio; los cudles son: local z/c =0.20, global x/c =2.73.

La figura[s.19|es un analisis PSD realizado al campo de velocidades en la
segunda direccion, para determinar las frecuencias dominantes en el CE4.
La frecuencia global dominante asociado al desprendimiento de vértices de
la calle de Von Kdrman es (O(0,4)), una vez mds se aprecia la influencia de

tren de chorros sintéticos sobre la frecuencia global; ademas, se concluye que



52 CAPITULO 5. RESULTADOS

o CE5 Cd-Time
—Cd
il "\l"r‘ Flr
e, 'FHM |||‘ P‘\ll"ﬂlﬂl'w..un |r \|h| . ¥ 1|~ —— Promedio| |
omH“'H'Hh. ||"u”|"'l|"5|“. }I‘\"\‘HIH‘H'IW i H"‘,,"" ‘.Hl'u‘ i ’lih‘lw"l FESHTERRR
U Ju. |||I ||H| | ‘I|||I\|u|||‘ I"H'ﬂ"".‘ VI
ol J,I||I\| ‘I'ul"\l||‘l‘\"~l|'“Jlu‘t J".llll,‘li
1 1.02 1.04 1.06 1‘08 11 1.12 1.14 1.16 1.18 1.2
Tiempo
) CESCIhme

T
Y~ /J\/\/\f\ —Cl
Ef\[\[‘,/\,f\,/f,,fi/\ ,,,,,,, o ———- /,\/,\}\ 7777777777 ———-Promedio ]

&) \ : ‘\, _ 5
© 151 \\V\/ﬁt : \/Nﬂm\/v\/ i

1 1 I 1 1 I 1 1 I 1

1 1.02 1.04 1.08 1.08 11 1.12 1.14 1.18 1.18 12
Tiempo
14 T T T T T T T T
———-CE3 Cociente
=]
-l
&
12 1 L 1 1 L 1 1 L 1
1 1.02 1.04 1.06 1.08 11 1.12 1.14 1.16 1.18 12

Tiempo

Figura 5.18: Coeficientes aerodindmicos CE5.

el angulo de defasamiento de las senales de control de los chorros sintéticos
influye en el orden de la frecuencia global. En cuanto a la frecuenca local

dominante es de orden 14 aproximadamente (O(14)).
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Figura 5.19: Frecuencias dominantes CE5.

5.2.3.3. Esfuerzo cortante en la pared

Al igual que en los casos de estudio anteriores, se analiza la componente
tangencial del vector de esfuerzos cortantes en la pared (Ts). Las curvas de
los resultados discretos del vector (Ts) se suavizan mediante una interpola-
cién por minimos cuadrados méviles (MLS), para una mejor aproximacion

y andlisis de los resultados.
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La figura [5.20] muestra las curvas de esfuerzo cortante en la pared para
200 instantes de tiempo en el lapso de una periodo de inyeccién-succién.
Las lineas segmentadas de color rojo, muestran la ubicacién de los chorros

sintéticos en el dominio espacial (x/c).
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Figura 5.20: Esfuerzo cortante en la pared CE5.

Cémo en los resultados de los casos de estudio previos, se puede obser-
var en la figura [5.20] como influyen localmente los chorros sintéticos en el

comportamiento del vector de esfuerzos cortantes.
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La figura [5.21] muestra la magnitud normalizada del campo de velocida-
des para el CE5. Se aprecia que el tren de chorros sintéticos influye para
la formacion de burbujas de separaciéon laminar. Sin embargo, la reincor-
poracion hacia la superficie superior del flujo que se desprende de la capa
limite, no es tan eficiente como en el caso de estudio 4; ya que después de
la ubicacién del tercer chorro (SJ3), el didmetro de las burbujas de sepa-
racion laminar que se forman incrementa, lo que propicia que el flujo no
logre reincorporase corriente abajo, afectando el rendimiento aerodindmi-
co, asi como la frecuencia global y la amplitud de la estela de la calle de

von Kérman.

~ Magnifud de Velocidad Normalizada
I I I

Figura 5.21: Burbuja de separacién CE5.
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5.3. Analisis comparativo de los casos de estudio

En el presente trabajo se analizaron 5 casos de estudio con diferentes

parametros fisicos.

Los primeros dos casos de estudio sirvieron para la validacién del codigo
al comparar los resultados numéricos con resultados experimentales repor-

tados en la literatura, Feero et al.| [2017].

Los tres casos de estudio restantes son casos propuestos en el presente
trabajo, cuya particularidad se centra en un arreglo de chorros sintéticos
ubicados en la superficie superior del perfil aerodindmico para realizar el

control activo de flujo sobre la capa limite.

A continuacion, se hace una comparacion del comportamiento fisico entre

los diferentes casos de estudio.

5.3.0.1. Rendimiento aerodinamico

El rendimiento aerodinamico es de los resultados de mas interés para
el disenio ingenieril, la figura muestra la comparacién del rendimiento

aerodinamico de los 5 casos de estudio analizados en el presente trabajo.

Cémo de aprecia, existe mejoria en el rendimiento aerodindmico en los
casos de estudio propuestos (arreglo de chorros sintéticos) respecto a los

casos de estudio base (CEl y CE2). Esto se debe principalmente al con-



5.3. ANALISIS COMPARATIVO DE LOS CASOS DE ESTUDIO
Rendimiento Aerodinamico
Cl(Promedio)  Cd(Promedio) Cl/Cd
CEl 0.1348 0.1053 1.2802
CE2 0.8818 0.1188 7.4226
CE3 1.3618 0.1296 10.5077
CE4 2.0369 0.1350 15.0881
CE5 1.8845 0.1452 12.9787

Figura 5.22: Comparacién del rendimiento aerodinamico.
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trol que se tiene sobre la capa de corte, al fijar las frecuencias dominantes

locales en diferentes ubicaciones de la superficie superior del perfil. Esto

promueve la generacién de burbujas de separacién laminar sobre la super-

ficie aerodindmica.

Las burbujas que se forman sobre la superficie viajan sobre el dominio del

espacio en funcién del tiempo, esto que incentiva que el flujo desprendido se

reincorpore al perfil, influyendo directamente en los coeficientes de presién

"Cp7", de friccién "C}”, sustentacién ”C;” y arrastre " Cy”.

Especificamente el CE4 presenta el mejor rendimiento aerodindmico en-

tre los 5 casos de estudio analizados.



Capitulo 6

Conclusiones

En el presente trabajo, se realizé el estudio del control activo de flujo en
el perfil aerodindmico NACAQ0025, a bajo nimero de Reynolds y un angulo
de ataque fijo de 12 grados.

El control activo de flujo se realizé mediante la colocacién de diferentes
puntos de inyeccién-succion a lo largo de la superficie de sustentacién para
promover la formacion de burbujas de separaciéon sobre la capa limite y
poder reincorporar el flujo desprendido corriente abajo. Esta técnica de
”

)

control es conocida en la literatura como ”Zero-Net Mass Flow (ZNMF)

por sus siglas en inglés.

Se realizaron cinco casos de estudio, los dos primeros para validar el estu-

dio numérico y tres casos particulares donde se propuso la implementacién

o8
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de arreglos de chorros sintéticos para controlar la formacién de burbujas

de separacién laminar sobre la capa limite.

La validacion realizada con los dos primeros casos de estudio permitié
verificar que el cédigo numérico OpenFOAM es confiable para simular las

condiciones de frontera e iniciales empleadas en el presente trabajo de tesis.

Los resultados obtenidos muestran que la implementacién de arreglos
de chorros sintéticos mejoran sustancialmente el rendimiento aerodindmico
al reportar un cociente entre los coeficientes de sustentacion promedio y
arrastre promedio (C;/Cy) de 15.08 en el mejor de los casos (CE4), respecto
a (C1/Cq =1.28) en el caso de estudio 1 (CE1) y (C;/Cq =7.42) en el caso
de estudio 2 (CE2), los cuéles fueron los casos de estudio base en el presente

estudio.

El andlisis de la influencia del control activo en las frecuencias locales
y globales mostro resultados satisfactorios mediante el estudio del esfuerzo
cortante en la pared (Ts), al mostrar la dependencia directa de la frecuencia
local en funcién de la frecuencia reducida (f* = 14) a la cudl se caracte-
riza el chorro sintético. Sin embargo, queda como trabajo futuro realizar
estudios méas profundos sobre la influencia en las frecuencias dominantes,
y determinar parametros criticos para el control de los chorros sintéticos

para optimizar el rendimiento aerodinamico.

La implementacién del método de minimos cuadrados méviles (MLS)

para interpolar las funciones de los resultados discretos, permitié evaluar
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las raices de la funcién del vector de esfuerzos cortantes (T's).

Es de vital importancia mencionar que en el ramo de estudio del control
activo de flujo mediante la implementacion de chorros sintéticos hay muchos
parametros a caracterizar, el presente estudio tuvo como particularidad
implementar mas de un punto de control; sin embargo, la ubicaciéon de
los mismos fue un tanto arbitraria, asi como la seleccién del angulo de
defasamiento entre las senales que controlaban cada punto de inyeccion-

succion.

Por esto, se propone como trabajo futuro el estudio de la dependencia
del rendimiento aerodinamico en funcién de los parametros de control de
los chorros sintéticos, como son: la ubicacién y ntimero de chorros sobre
la superficie, la variacién de la frecuencia reducida, la razén CB, el angulo
de defasamiento entre las funciones armoénicas sinusoidales del control de
velocidad, entre otros. Con este tipo de estudios, se lograria parametrizar
los chorros sintéticos con condiciones de control 6ptimas para lograr la

maxima eficiencia aerodinamica.



Apéndice A

Ecuaciones en forma

adimensional

El presente estudio resuelve de manera numérica las ecuaciones de con-
tinuidad y cantidad de movimiento de un fluido Newtoniano en dos dimen-

siones.

Las ecuaciones de continuidad y cantidad de movimiento respectivamen-

te son:

Our | Ouz
8951 81’2
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Gul 8u1 8U1 1 0P
at a
8’LL2 8U2 8UQ 1 0P
ot T 0x1 T Oxos  pOxo

(A.2)

Las ecuaciones ((A.1)) y (A.2) se reescriben para desarrollarlas en notacién

indice.

566 =0 (A.3)
)
5 Ui 6 =0 (A.4)

Se utiliza la propiedad de la delta de Kronecker en la ecuacién ({A.4)):

0
aixiu]'&‘j =0 (A5)
(‘fayui =0 (A.6)

La ecuacion (A.6) es la ecuacion de continuidad en notacién indice.

Se hace un trato similar para las ecuaciones de cantidad de movimiento

(A.2).
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O it v e L= 1P [P (A7)
81‘512 kCEk axjjzz— p@xil axjaszz .

La ecuacion (A.7) se puede escribir de la siguiente manera:

gu + ug€ ié"u- __1op +v O ui (A.8)
PRk ox; 7' pox dxj0x; ’

Se utilza la delta de Kronecker en el segundo término de la ecuacién

(E9):

0 o ., . 10P 0%u;
—U; + ukTek S €U = + v

ot o, o axéaxj (A.9)
ot "' k@xj Chu p Ox; O0x;0x;

Utilizando la propiedad de la delta de Kronecker, la ecuacién (A.9) se

puede reescribir cémo:

ad 0 10P { 0%u; }
+ v

ot + UJBT:J% - _; 8.% 81‘ja$j

= (A.10)

La ecuacién (A.10]) es la ecuacién de conservacion de cantidad de movi-

miento representada en notacion indice.
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Para obtener la forma adimensional de las ecuaciones (A.6) y (A.10)), se

proponen las siguientes escalas:

x1 = xjc To = THe
u =uUs  uz = u3Us (A.11)
2
. c . Uso X 1
t=t tRef; tRef:; P:PPRef; PRef:%

Sustituyendo las escalas de la ecuacion (A.11]) en la ecuacién de conti-

nuidad ({A.6]):

Uoo{au’{ +8u§}_0

c* 8351 oxs (A12)
Ouy = Ouy 0
oxt = Oz
Que en notacién indice se escribe:
ou’
L— Al
ox: 0 (A-13)

(]

Para la obtener la forma adimensional de las ecuaciones de conservacion

de cantidad de movimiento, se sustituyen las ecalas (A.11]) en las ecuaciones

ET):
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U Oui U 2 «Oul 8u1
tRef ot* Cc { “ 8 o 8 }
_ Prey OP* Uy {82u1 N 0*u} }
pc Oz} 2 | oxt? Oxs?
U Ouy U 2 L oul 8u2
LRef ot* c { 6 } -
Prey OP* UV 82u2 82u2
B { ort?  Ows? }

(A.14)

pc  0x c?

Sustituyendo el tiempo de referencia tg.; y la presiéon de referencia Pr.ys

en la ecuacién (A.14):

Usov Ou} UOQO{ Lous 81‘}

2 ot Lot
_ UsvoP* | Usr {82 i 32u*{}
¢ o 2 ¢ \oet - ong (A.15)
Usov 0u3 | U3, f Ous . 0u3) _
2 ot Yoxy " Poay [

UV OP*  Uxv [0%us  0%ul
2 2

c Or ot Ox

U
Dividiendo cada término de la ecuacién (A.15|) entre OO2M:
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ou]  Usc [ ,0u] LOup |
ot* + { 1890{ 2 oxs |
or* 9% 9%}
0x] 836{2 837’2‘2

A.16
ouj n Usc [ ,0us i L oul ( )
u u =
ot* Yozt T 2 0x
_opr 0*uy  0%us
oxs  Oxt?  Oxb?
Si la ecuacién (A.16) se escribe en notacién indice, se tiene:
T e {u;f 2“} S (A7)
t v T x5 x50
Dénde:
U
Re, = —2¢ (A.18)
v

Es el ntimero de Reynols con longitud de refecencia “c”. Las ecuaciones

de conservacion de cantidad de movimiento (A.17) se escriben de forma

adimensional cémo:

ou , Ou oP* 0%
5 T ftee {“j a;g;e} =~ "o T dx 0’ (A.19)



Apéndice B

Vector de esfuerzos

cortantes

Para el analisis de resultados relacionados con el vector de esfuerzos

cortantes, se emplea el vector de esfuerzos cortantes tangente a la superficie.

El presente apartado muestra el desarrollo y la obtencién del vector

tangente a partir del vector de esfuerzos cortantes.

El vector de esfuerzos cortantes en la pared asociado al vector unitario

77 se denota mediante:
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t_(ﬁ) = Uijginkéjk (B.Q)

0 = g1, (B.3)
Doénde, o, es el tensor de esfuerzos, y 7, es el vector unitario normal a la
superficie.

Para la componente normal 7T, del vector de esfuerzos cortantes se pro-

yecta £ hacia el vector unitario 7:

Ty =t - if = o€ - M€l (B.4)
Ty = oirnemoi (B.5)
T = ok (B.6)

Para encontrar la magnitud de la componente tangencial T, se usa el

teorema de pitdgoras y las ecuaciones (B.3)) y :
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T? + 72 = |2 (B.7)

T = [{ - T (B.8)

T2 = (0ikk€; - T mEm) — (o)’ (B.9)
T2 = (0uhOmime - €m) — (owmim)” (B.10)
T2 = (oiktkOmimdim) — (Cwmim)” (B.11)
T2 = (owoamm) — (ownem)” (B.12)

La componente tangencial S del vector de esfuerzos se encuentra de la

siguiente manera:

S =1 — T, (B.13)
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Sustituyendo (B.3) y (B.6) en (B.13)):

S = oumiéy — (oumem:) mé) (B.14)
S = (owm — ounenini) € (B.15)
La ecuacién (B.15) es la componente tangenial del vector de esfuerzo

cortantes en la pared. Para la comprobacién, se eleva al cuadrado en vector

de la ecuacién (B.15)) y se compara con el cuadrado de la de la componente

tangencial T}, de la ecuacién (B.12]).

1512 =5 -8 = (ounk — oaxnening) € - (ConTin — TipNpNiTm) Em  (B.16)

|Sﬂ|2 = (Ulknk - Uiknkninl) (Umnnn - O'jpnpnjnm) gl : gm (B17)

1S = (oum — oumsnim) (Tmntin — TippNiTm) Sim (B.18)

151 = (Omknk — TikMENim) (TmnTln — T jpMpTiTm) (B.19)



ST =0mkMkOmnTin — OmkTkO jpTlpT5Thm —

OikMeOmn"iMnMm + Tk NN Nm I jpNpT5 m

1SI? = CokMeTmnTin — 20 mkMkNIm ipMpN; + TitkMeNiNm jpTpTi m
= OmkMkOmnTn — 20mkMkNm0jphphj + Uik"?kniajpnpnjngm

= OmkMkOmnTn — 20mk MmO jpTpNj + Tik M0 jpTpTj

|§|2 = OmkNkOmnTIin — OmkNkNIm I jpTlpTlj

Se comparan las ecuaciones (B.12|) con (B.22)):

T =|SP

OikNkOiT — (Jlknknl)Z = OmkNkOmnTin — OmEkNkTImO jpTipT];j

OikNETUN — OENEMO jpNpTj = OmkNkOmnTn — OmkNENMmO jpTpN;j
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(B.20)

(B.21)

(B.22)

(B.23)

(B.24)

(B.25)
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Lo anterior demuestra que el S es la componente tangencial del vector
de esfuerzos cortantes en la pared. T's es la componente que se analiza en

las subsecciones de esfuerzos cortantes.



Apéndice C

Minimos Cuadrados Moviles

(MLS)

El método de minimos cuadrados méviles es un esquema de interpola-
cién numérica que nos permite aproximar una funcién u (z) definida en un

dominio Q. La funcién u (z) en el punto = se denota como u” (z):

dénde m es el nimero de monomios de la base polinémica, y a (z) es el

vector de coeficientes dado por a” (x):
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al (z) ={ap (z) a1 (x) .. am(z)} (C.2)

que son funciones de x.

En la ecuacién (C.1), p(z) es un polinomio de orden m, que en una

dimension (1D) es de la forma:

L () = {po (z),p1 () ,..c pm (2)} = {1,£L',{L‘2,:E3, ,:Em} (C.3)

El vector de coefficientes a (z) de la ecuacién se determina utilizan-
do los valores de la funcién en un conjunto de nodos que son incluidos en el
dominio de soporte de z. El dominio de soporte de un punto = determina
el nimero de nodos que se utilizan localmente para aproximar el valor de

la funcién en x, como se muestra en la figura.

El concepto de dominio de soporte funciona bien si la densidad nodal no

varia drasticamente en el dominio del problema.

Dado un conjunto de n valores nodales para el campo de la funcién
U1, U, ..., Un, €n los n nodos x1,x2,...,T, y que estan en el soporte de
dominio de la funcién, la ecuacién (B.1)) se usa para calcular los valores

aproximados del campo de la funcién en los nodos z.
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Dominio de soporte

Figura C.1: El dominio de soporte determina los nodos (marcados por o)
que son usados para la aproximacién por interpolacién del campo de la
funcién en el punto x. [Liuf [2009]

ul (z,27) = p? (z1)a(z), I=1,2,...,n (C.4)

En la ecuacién (C.4) a(z) es una funcién arbitraria de x. En la figura
se muestra como se contruye la funcional del residual usando los valores
aproximados en del dominio de la funcién y los pardmetros nodales, u; =

u (zy); tal que:
:Z (x — xy) [ h(l‘ xr) — (ml)r
T
:Z (x — xy) T(SUI)a(x)_u(xI)]z
T

dénde W (x — ) es la funcién de peso, y ur es el pardmetro nodal en

el nodo I.
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La funcién de peso usada en la ecuacién tiene dos importantes
roles en la construccién de las funciones de forma del MLS. El primer rol es
brindar pesos para los residuales en diferentes nodos dentro del dominio de
soporte. El segundo rol es el de asegurar que los nodos entren o salgan del

dominio de soporte de forma gradual cuando el punto x cambia de posicién.

La condicién de minimizacion en la aproximacion MLS requiere que:

20 (C.6)

Que da como resultado:

A(x) =Y Wi (z)p(zr)p" (x1) (C.8)

v B es de la forma:

B([IJ) = [Bl,BQ,...,Bn] (CQ)



B; = W (x)p(x1)
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(C.10)

Us es el vector de los pardmetros nodales del campo de variables para

todos los nodos en el dominio de soporte:

US - {’U,l,UQ, 7un}T

Si se resuelve (C.7)) para a (), se obtine:

n

ul (x) = Z o1 (x)ur

1

Dénde la funcién de forma ¢ (x) de MLS se define como:

(C.11)

(C.12)

(C.13)

(C.14)
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¢1(x) = pj(z) (A7 (2)B(2)),, =p A'By (C.15)
J

En ecuacién ((C.15) m es el nimero de términos de la base polinémica
p (z), que usualmente es mucho mas pequenio que n, que es el nimero de

nodos usados en el dominio de soporte para construir la funciéon de forma.

La ecuacion ((C.14)) también puede escribirse:

u' (x) = ¢ (z) Us (C.16)

dénde ¢ (z) es la matriz de las funciones de forma del método MLS

correspondientes a los n nodos en el dominio de soporte:

Para obtener el sistema de equaciones discretos, es necesario obtener las
derivadas de las funciones de forma. La ecuacién (C.17) puede escribirse

CcOImo:

¢ () =~ (z) B (z) (C.18)

dénde v7 () se determina mediante:
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A(x)y" (2) = p(2) (C.19)

dJ
— 2
. 0 (C.20)
dy dp dA
AL =2 _ 21
der dx daury (C.21)

De manera similar, las derivadas de la funcién de forma ¢ (z) se obtienen:

do _dy, _dB

— - .22
dx dx +7dx (C.22)






Nomenclatura

v Viscosidad cinematica
10) Angulo de fase de la senal

p Densidad

Oij Tensor de esfuerzos

N Magnitud de la componente normal del vector de esfuerzos cortantes

s Magnitud de la componente tangencial del vector de esfuerzos cor-
tantes

T Tensor de esfuerzos cortantes

€1 Vector unitario en la primera direccion

€ Vector unitario en la segunda direccién

7%/»  Vector normal unitario local

S Componente tangencial del vector de esfuerzos cortantes
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NOMENCLATURA

£ Vector de esfuerzos cortantes en la pared asociado al vector unitario
normal

u(t)  Vector velocidad en funcién del tiempo

@’ () Vector velocidad local en funcién del tiempo

A Amplitud

c Cuerda del perfil aerodindmico

Cp  Razon de soplo

Cy Coeficiente de arrastre

Cy Coeficiente de fricciéon

C Coeficiente de sustentacion

Cp Coeficiente de presién

CFE1 Caso de estudio 1

CFE2 Caso de estudio 2

CE3 Caso de estudio 3

CFE4 Caso de estudio 4

CE5 Caso de estudio 5

f Frecuencia

F*/f* Frecuencia reducida



NOMENCLATURA

Je
b3
R
In
Juw

fsl

HPC

LSB

Pgey
PSD
Re,
SJ1
SJ2
SJ3
SJ4

SJn

Frecuencia de excitacion

Fuerza de arrastre

Fuerza de sustentacion

Frecuencia Natural

Frecuencia natural asociada a la estela de von Karman
Frecuencia natural asociada a la capa limite
High Performance Computing

Laminar Shear Bubble

Presion

Presién de referencia

Power Spectral Density

Numero de Reynolds

Chorro sintético 1

Chorro sintético 2

Chorro sintético 3

Chorro sintético 4

Chorro sintético déonde "n”va de 1 a 4
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SJn(t) Componente del vector velocidad asociado al vector normal unitario

local
t tiempo
trey Tiempo de referencia

Uy,  Velocidad de corriente libre

U; Componente del vector velocidad

U; Velocidad promedidada en el tiempo en la mitad del ciclo de inyec-
cion

x; Componente espacial

ZNMEF Zero-Net Mass Flow
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