ESCUELA POLITECNICA NACIONAL

FACULTAD DE INGENIERIA MECANICA

ESTUDIO DE ANGULOS DE ATAQUE MEDIANTE OPENFOAM PARA
EL VEHICULO AEREO NO TRIPULADO EVENT E386

TRABAJO DE INTEGRACION CURRICULAR PRESENTADO COMO REQUISITO
PARA LA OBTENCION DEL TiTULO DE INGENIERIO MECANICO

ANTHONY ARIEL CHELA YAZUMA

anthony.chela@epn.edu.ec

DIRECTOR: ING. ESTEBAN ALEJANDRO VALENCIA TORRES, Ph.D.

esteban.valencia@epn.edu.ec

DMQ, agosto 2022



CERTIFICACIONES

Yo, ANTHONY ARIEL CHELA YAZUMA declaro que el trabajo de integracion curricular
aqui descrito es de mi autoria; que no ha sido previamente presentado para ningun grado
o calificacion profesional; y, que he consultado las referencias bibliograficas que se

incluyen en este documento.

ANTHONY ARIEL CHELA YAZUMA

Certifico que el presente trabajo de integracion curricular fue desarrollado por ANTHONY
ARIEL CHELA YAZUMA, bajo mi supervision.

ING. ESTEBAN ALEJANDRO VALENCIA TORRES
DIRECTOR




DECLARACION DE AUTORIA

A través de la presente declaracion, afirmamos que el trabajo de integracion curricular aqui
descrito, asi como el (los) producto(s) resultante(s) del mismo, son publicos y estaran a
disposicion de la comunidad a traves del repositorio institucional de la Escuela Politécnica
Nacional; sin embargo, la titularidad de los derechos patrimoniales nos corresponde a los
autores que hemos contribuido en el desarrollo del presente trabajo; observando para el
efecto las disposiciones establecidas por el érgano competente en propiedad intelectual, la
normativa interna y demas normas.

ANTHONY ARIEL CHELA YAZUMA

_/ /j:
i

ING. ESTEBAN ALEJANDRO VALENCIA TORRES



DEDICATORIA

A Dios, por apoyarme,
escucharme y ayudarme en
situaciones adversas, por guiar mi
camino de gente interesante de la

cual aprender.

A mis queridos padres, Nancy y
Angel por ser ejemplo de fortaleza,
superacion 'y motivo  para

superarme dia tras dia.

Por el apoyo, consejos y buenos
momentos compartidos con todos,
por la fortaleza en afrontar la vida,
por el carifio brindado y la falta que
nos haces, dedicado a ti tio William

con mucha nostalgia.



AGRADECIMIENTO

A Dios por brindarme la
oportunidad de tener una gran
familia, por conocer amigos Yy
profesores de gran calidad, por

tener salud y metas por cumplir.

A mi familia por el apoyo
incondicional y consejos brindados
a lo largo de los afios, por

acercarnos a nuestras raices.

A mis queridos padres, Nancy y
Angel por apoyarme y guiarme en
todas las decisiones planificadas,
e invertir en la educaciébn como

mejor plan de vida.

A mis hermanos Angel, Danna,
Kelly y Stalin por mantenernos

unidos en la adversidad.

Un agradecimiento especial a mi
tutor, Esteban Valencia por
guiarme en el desarrollo de este
trabajo, por inspirarme a lo largo
de la carrera, en mejorar como ser
humano vy aportar en mi

crecimiento personal y profesional.



INDICE DE CONTENIDO

(o] =1 =3 N = (07X o1 [@ ] OSSR [
DECLARACION .....ooitiiieeeee ettt ettt et et e vttt et e et e e ne et e teeteare e st e eaesteareeneenes ii
DEDICATORIA .. ettt ettt e e et e e ettt e e e e et e e e erb e e e raa s iii
AGRADECIMIENTO ..ottt ettt e e et e e et et e e e e et e e e etaa e e e eaeaas iv
INDICE DE FIGURAS ..ottt ettt ettt ettt e ate e et e eaeeteateaneeeaesaeaneaneens viii
INDICE DE TABLAS ..ottt ettt ettt ettt ettt e eteate e eaesteatesneeteeteatesreaneesaeateareanens iX
GlOSAIIO AE TEIMINOS ...ttt e ettt e ettt e e e e ettt et e e e e e e e st e e e e e e e e e e e nnnbbnneeeeeeas X
RESUMEN ...ttt e ettt e et e et s e ettt b e e et et e e et eea e eeerba e eeeennnas Xi
A B S T R A T e ettt ettt et e e et b e et e et e r e e e e e e eana s Xii
INTRODUGCCION ..ottt ettt e ettt et e et e et et et eeteeveeteeteeteateeaseneesaeateareeneens 1
(O] o T= ()Y o T [=] g1 - | SR 1
ODjJEtiVOS ESPECITICOS ...eeiiiiiiiiee ettt e e e e e et e e e e e e e aanns 1

N VN =0l R 1 =0 ] [ TR 2
L.l ANEECEURNTES ... 2
1.2 ANQUIOS A8 ALAQUE. ... ....euveeeeeeeteeeeeeeeeeee et ete et e et e et e et ne e eaeeaeesenseneereenns 2
1.2.1  ANQUIO de AtaqUE CrItICO ....cevvieiiiiiiiiiiiiiiie ettt 3

1.3  Vehiculo Aéreo No Tripulado EVENt 386 .........cceiiieiiiiiiiiiii e 4
1.4  Simulacion Numeérica Mediante CFD ..........coooiiiiiiiiiiiiiiieee e 5
1.4.1 Discretizacion del @SPACIO.........ccoovvuiiiiiii i 5
1.4.2 Modelos de tUrBUIENCIA. .........c.uiiiiiiiii e 5

2 METODOLOGIA ...ttt 7
2.1 CondiCiONES € VUEID .......cevviiiiiiiiiiiiiiiieeeeeeeeeeee e 8
2.1.1  VeloCidad de VUEIO .......uuiiiiiiiiiiiiiiii e 8
2.1.2  Propiedades AtmOSfericas del AIre ...........coouiiiiiiiiiiiiiiieee e 8

2.2 DOmMINO COMPULACIONA ......coviiiiiiiiiiiiiiiiiiieieeeeeee et 9
2.2.1 Estructurade la Malla ... 9
2.2.2  Dimensionamiento del dominio computacional ..............ccccooieiiiiiiiiinieeeiees 9
2.2.3  Construccion de la Malla...........oooiiiiiiiiiiii e 9



D T |V, o 1o (U] [0 T 1 TP 10

2.3.1  Preseleccion del Caso de EStUIO...........uuuieiiiiiiiiiiiiiiiieeeeiiiii e 10
2.3.2  CondiCIONES A€ DOMTE ........ueiiiiiiiiiiiiii e 11
2.3.3  Modelo de tUrDUIBNCIAL. .........uuuiiiiiiiiiiii e 11
2.3.4  Validacion del MOUEI0..........oeeiiiiiiiiieie e 12

P22 Y/ o To 11 (o R o PP 13
2.4.1  Geometria para el caso de eStUAIO .........ccceeeriiiiiiiiiiiiiie e 13
2.4.2  Construccion de la Malla...........cooiiiiiiiiiii e 14
2.4.3  Simulacion mediante OpenFOAM...........oiiiii e 15
2.4.4  POSt PrOCESAMIENTO ..uuuuiiieiiieiiiiiee e e e e e et ee e e e e e e e e e e et s s e e e e e e eartta e e e aeeaeeeannes 15

3 ANAIISIS de RESUIAUOS ... 16
3.1 Validacion del dominio de eStUTIO.........cceiriiiiiiiiiiiie e 16
3.1.1  Construccion de la Malla..........coooiiiiiiiiiiiiie e 16

3.2 Evaluacion aerodinamiCa 2D ............ccoiiiiiiiiiiiiiiiiiaee et 18
3.2.1  Construccion de la Malla...........coooiiiiiiiiiiiie e 18
3.2.2 Resultados de la Evaluacion Aerodin@micCa .............eeeeeeeeiiiiiiiiieeieeeeeaeiniennne 19

4 CONCLUSIONES. ...ttt e ettt e e e et e e e era e eeeeans 21
4.1 CONCIUSIONES ...ttt ettt e e e e e e e e e e e e e e e e et n e aeeas 21
4.2 RECOMENDACIONES ... .ottt e e e e eeeans 21

5 BIBLIOGRAFI A L. ettt e aee 22
AANEXOS ...ttt et e e et e e et e e n e e e e e e ennne 25
Anexo | Caracteristicas Operacionales y geométricas del UAV Event E386 ....................... 25
Anexo Il Coordenadas del perfil Aerodinamico Naca 0012 ............coevvvvviviiiiiiiiiiiiiiiiieeieeee, 27
Anexo Il Coeficiente Aerodindmicos experimentales del Perfil Naca 0012......................... 28
Anexo IV Cbdigo Generacion de Malla Estructurada de forma Tipo C en BlockMesh ......... 30
Anexo V Codigo Acoplamiento Geometria-Malla estructurada en SnappyHexMesh ........... 33
ANEXO VI ArchivoS Carpeta 0.00IQ «... oo eeeeeeeeeitiiae e e e e et e e e e e eaetiaa e e e e e e e e eaaeeeaaaaeeeeeeeenee 35
Anexo VII Verificacion de Residuales en la Validacion del Naca 0012. ...........cccceeeviiiiinee. 39
Anexo VIII Velocidad y Presiones promedios obtenidos en CFD ............coovviiiiiiiiiieeenenenies 41

vi


file:///C:/Users/Activos/OneDrive%20-%20Escuela%20Politécnica%20Nacional/1.%20Policarpeta/8.%20Octavo%20Semestre/8.%20Diseño%20de%20Integracion%20Curricular/Proyecto_de_diseño.docx%23_Toc113486889

Anexo IX Esquema Completo del UAV EVent E386 ............cueeiiieeeiiiiiiiiiie e 42
Anexo X Verificacion de Residuales en la Validacion del Event E368..........ccoceovvvvvivvvennennn. 43

Anexo Xl Distribucién de Presion y Velocidad obtenidos mediante CFD para Event E368 . 45

Vii



INDICE DE FIGURAS

Figura 1.1 Fuerza resultante aerodindmica y sus componentes ubicados en un punto

AT DIETATTO. e 3
Figura 1.2 Angulo Critico €N CIVS ADA ... e e e e e e e eaaaees 4
Figura 1.3 Malla Estructurada y Malla no Estructurada en un Perfil Aerodindmico................ 5
Figura 1.4 Modelos de tUrBUIENCIAL..........covvviiiiiiiiiiiiiiieeeeeeeeee e 6
Figura 2.1 Metodologia General de EStUTIO ...........ccuuuviiiiiiiiiiiiiiieieee e 8
Figura 2.2 Dimensionamiento y zonas de Mallado ...............ccoevvviiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiieeeeeeeeee 10
Figura 2.3 Nomenclatura para interpolacion lineal de Datos. ...........cccevvveeeiiiiiiiiiiiiieeeeees 12
Figura 2.4 Geometria Completa del EVENt 386 .............euviiiiiiiiiiiiiiiiiieeee e 13
Figura 2.5 Geometria para el caso de eStUdIO ..........c..uvviiiiiiiiiiiiiiiiieee e 13
Figura 2.6 Bosquejo de la construccién 3D de Malla en BlockMesh..............cccoviiviiiiiinnns 14
Figura 2.7 Configuracion del Caso_Base 2D en OpenFOAM........coccovvveiiiiiiee e 15
Figura 3.1 Malla estructurada tipo C para Validacién de dominio de Estudio. ..................... 16
Figura 3.2 Coeficientes Aerodinamicos del Naca 0012. a) Clvsayb)Cdvs Cl................. 18
Figura 3.3 Construccidn de la Malla para el perfil Event E386 ...........cccoooooviiviiiiiiiiieeeeceeinn, 19
Figura 3.4 Coeficientes Aerodinamicos del Naca 0012. a) Clvsayb)Cdvsa.................. 20
Figura 3.5 Coeficiente de Arrastre [Cd] vs Coeficiente de sustentacion [Cl]...................... 20
Figura 0.1 UAV Evento E386 COMPIELO ........uuuiiiieiiiiieeiiee e eaaens 42

viii


file:///C:/Users/Activos/OneDrive%20-%20Escuela%20Politécnica%20Nacional/1.%20Policarpeta/8.%20Octavo%20Semestre/8.%20Diseño%20de%20Integracion%20Curricular/Proyecto_de_diseño.docx%23_Toc113486929

INDICE DE TABLAS

Tabla 1.1 Caracteristicas Operacionales del EVent E386..........c..ccoovvvviiiiiiiiiieeiccceiiieeee e, 4
Tabla 2.1 Propiedades Atmosféricas a 3960 [m] de altura. ............cccooevviiiiii e, 8
Tabla 2.2 Condiciones de BOIAE ........coooeeiiiiiieee e 11
Tabla 2.3 Condiciones Iniciales (InitialConditions) en OpenFOAM........cccooeeeeeiiiiiiiiiieeeeenen, 15

Tabla 3.1 Comparacién de Coeficientes aerodindmicos mediante CFD y experimentales. . 17
Tabla 3.2 Coeficientes Aerodinamicos del Event E386 por CFD.........cccccoevieeiiiiiiiiiieeeeeene, 19



Glosario de términos

a Angulo de ataque
P Densidad del aire
M Viscosidad dinamica del aire
Co-Cq Coeficiente de arrastre
C.-C Coeficiente de sustentacion
Cop Coeficiente de presién
C Cuerda aerodindmica
Re Numero de Reynolds
U Velocidad del Viento
Ma Numero de Mach
L Fuerza de Sustentacion
D Fuerza de Arrastre
R Fuerza Resultante entre Ly D
Acronimos
AUV Vehiculo aéreo no tripulado
AoA Angulo de ataque
CFD Dinamica de fluidos computacional
CAD Disefio asistido por computadora
RANS Ecuaciones de Navier Stokes con Reynolds promedio
SA Spalart-Allmaras



RESUMEN

El presente proyecto tiene como objetivo realizar un estudio numérico sobre el rango de
angulos de ataques (AOA) para vehiculos aéreos no tripulados (UAV), en especifico el estudio
se realiza para el modelo UAV E386; la simulacion numérica se realiza en el software de
codigo abierto, OpenFOAM, ademas del andlisis aerodinamico utilizando diferentes valores
de AOA.

En el capitulo 1 se realiza el estudio del Angulo de ataque, las caracteristicas operacionales
y geométricas correspondientes al Event E386 y los distintos modelos de turbulencia que
existe en OpenFOAM como el modelo Spalart-Allmaras o SST usados comUnmente en la

industria aeronautica por la facilidad de aplicacion.

En el capitulo 2 se describe la metodologia necesaria para el desarrollo del proyecto, en este
capitulo, se escoge un caso de estudio para validar el dominio computacional necesario para
simular el perfil alar del Event E386, se define la construccién de la malla, las condiciones de

vuelo, las condiciones de borde y la configuracion para el Software OpenFOAM.

Por otro lado, en el capitulo 3 se presentan los analisis de resultados de las simulaciones
previamente definidas, en este caso se analiza los coeficientes de sustentacion, arrastre en
el ala Fija del UAV Event E386 para diferentes AOA. Se obtiene el AOA critico antes de la
perdida de sustentacion, ademas las gréficas que describen el comportamiento aerodindmico

en funciéon de sus coeficientes aerodinamicos

Finalmente, en el capitulo 4 se presentan las conclusiones y recomendaciones obtenidas del

proyecto.

Palabras claves: UAV Event 386, Coeficiente de sustentacion, Coeficiente de arrastre,
OpenFOAM.
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ABSTRACT

The present project aims to perform a numerical study on the range of angles of attack (AOA)
for unmanned aerial vehicles (UAV), specifically the study is performed for the UAV model
E386; the numerical simulation is performed in the open source software, OpenFOAM, in

addition to the aerodynamic analysis using different values of AOA.

In chapter 1 the study of the Angle of Attack, the operational and geometrical characteristics
corresponding to the Event E386 and the different turbulence models that exist in OpenFOAM
such as the Spalart-Allmaras or SST model commonly used in the aeronautical industry due

to the ease of application is carried out.

Chapter 2 describes the methodology necessary for the development of the project, in this
chapter, a case study is chosen to validate the computational domain necessary to simulate
the wing profile of the Event E386, the construction of the mesh, the flight conditions, the

boundary conditions and the configuration for the OpenFOAM software are defined.

On the other hand, chapter 3 presents the analysis of the results of the previously defined
simulations, in this case the lift and drag coefficients in the fixed wing of the UAV Event E386
are analyzed for different AOA. The critical AOA before the loss of lift is obtained, as well as
the graphs that describe the aerodynamic behavior as a function of its aerodynamic

coefficients.

Finally, Chapter 4 presents the conclusions and recommendations obtained from the project.

Keywords: UAV Event 386, Lift and, Drag coefficient, OpenFOAM.
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ESTUDIO DE ANGULOS DE ATAQUE MEDIANTE OPENFOAM PARA
EL VEHICULO AEREO NO TRIPULADO EVENT E386

INTRODUCCION

En los ultimos afos el estudio y uso de vehiculos aéreos no tripulados (Uvas) ha aumentado
por las aplicaciones donde se necesita la recoleccion de informacion en zonas remotas de
dificil acceso, los UAVs al estar en condiciones ambientales adversas pueden llegar a tener

problemas como la perdida de sustentacién, fendmenos de barrena o desplomes.

Al depender las variables fundamentales aerodinamicas como la fuerza de sustentacion y las
perdidas con respecto al AOA, su estudio y analisis solventa los problemas anteriormente

sefialados y ademas mejora aspectos en el UAV como la autonomia de vuelo.

En este proyecto se plantea estudiar los Angulos De Ataque (AOA) del UAV Event E386 para
minimizar o evitar las pérdidas de sustentacién cuando el UAV realice exploracion o mapeo

de zonas remotas a través de la simulacién de Fluidos Dinamicos Computacionales (CFD).

Objetivo general

Estudiar los Angulos De Ataque mediante OpenFOAM para el Vehiculo Aéreo No Tripulado
Event E386.

Objetivos especificos

e Realizar una recopilacion bibliografica del estado del arte sobre el estudio de diversos
angulos de ataque en vehiculos aéreos no tripulados.

e Validar el dominio computacional para el perfil del Event E386.

e Realizar la simulacion numérica de elementos finitos para el UAV Event E386 en el
software OpenFOAM.

o Identificar el AOA critico admisible del UAV Event E386 antes de la caida de sustentacion.

e Analizar el estado aerodinamico del vehiculo no tripulado Event E386 para diferentes
AOA.



CAPITULO |

1 MARCO TEORICO

1.1 Antecedentes

Los datos de investigacion existentes en el mercado son recopilaciones hechas a través de
los afios para la industria aerocomercial que en su mayoria no existe datos para AOA mayores
a 32° por irrelevancia en el medio. Sin embargo, en investigaciones hechas por Bjarke [1] en
perfiles aerodindmicos como el X-29 A donde estudia el flujo en el cuerpo delantero de un

avién se obtiene comportamientos aerodinamicos con AOA hasta 66°.

Klimas [2] en “Aerodynamic Characteristics of Seven Symmetrical Airfoil Sections Through
180-Degree Angle of Attack for Use in Aerodynamic Analysis of Vertical Axis Wind Turbines”
habla sobre los efectos de los angulos de ataque hasta perfiles con AOA de 180°, a medida
gue aumenta el AOA, la fuerza de sustentacion producida por el ala inicialmente también
aumentara, y de forma proporcional también lo hara la fuerza de la punta del ala, hasta llegar
a su AOA critico donde la sustentacién cae cerca de un AOA igual a 15° para elevarse

nuevamente hasta un AOA de 40° y caer precipitadamente hasta cero.

Korkmaz en “Aerodynamic Analyses Of Naca 63-215" estudio el rendimiento de las aeronaves
cuando cambian con respecto al Angulo de atague, concluye que cuando el angulo de ataque
incrementa la separacion de la capa limite en la superficie superior e inferior del ala también
aumenta, y se produce esta separacion en el medio del perfil aerodinAmico a un angulo de
17° AoA [3].

Mccroskey [4] & Ladson [5] mediante la NTRS (Nasa Technical Reports Server) realizan y
cuentan con estudios experimentales donde se analiza el comportamiento aerodinamico en
perfiles aerodinamicos con AOA 15, concluyendo de mientras aumente los AOA la
sustentacion aumentara directamente y cuando la sustentacién para valores positivos

aumente de igual forma lo hace el arrastre en dichos perfiles.

En este estudio se evallua el comportamiento aerodindmico de un UAV Event E386 tipo BWB

al variar el angulo de ataque utilizando la simulacién numérica mediante CFD.

1.2 Angulos de Ataque

Son angulos formados entre la linea geométrica de un perfil con la direccién del aire incidente,

también es considerado como un pardmetro para la generacion de sustentacion de un ala [6].



Figura 1.1 Fuerza resultante aerodindmica y sus componentes ubicados en un punto arbitrario.
(Fuente: [7])

Para el estudio intervienen dos parametros que se deben estudiar son:

e Coeficiente de sustentacion (C,)

o Angulo de Ataque (a)

Con una grafica entre estos dos parametros podemos obtener el punto maximo de
sustentacion para un angulo de ataque especifico. Basicamente al aumentar el angulo de

ataque se incrementa la sustentaciéon para después disminuir drasticamente [6].

Un parametro extra también es la resistencia aerodinAmica que se opone a la traccion
aerodinamica, mientras aumentamos la sustentaciéon la resistencia aerodinamica también

aumenta [6].

1.2.1 Angulo de ataque critico

En angulo de ataque critico se determina con el Coeficiente de sustentacion méaxima, debido
gue alcanza su punto de inflexion en ese punto, se determina el AOA critico como se muestra
en la Figura 1.2, la caida de sustentacion se incrementa mientras el angulo de ataque siga
aumentando. Para poder medir esto, generalmente se hace por la velocidad de perdida, el

otro método es por medidores que son costosos Yy dificiles de encontrar en el mercado [8].
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Coeficiente de Sustentacion

Figura 1.2 Angulo Critico en Cl vs AOA
(Fuente: Propia)
1.3 Vehiculo Aéreo No Tripulado Event 386

El modelo a estudiar es el UAV Event E386 Fixed Wing Drone, fabricado por la empresa
Event 38 Unmanned Systems, este UAV es usado para el mapeo y recoleccion de datos en
sitios de dificil acceso, cuenta con caracteristicas de operacién y geométricas como muestra
la Tabla 1.1.

Tabla 1.1 Caracteristicas Operacionales del Event E386.

Caracteristicas Operacionales y geometricas del UAV Event E386

|4

Largo 1.3 [m] Velocidad de crucero 12 [m/s]
Wingspan 1.9 [m] Velocidad maxima 36 [m/s]
Peso 2.5 [kg] Techo de Vuelo 3960 [m]
Alcance 60 [km] Area Alar 0.507 [m?]
Carga util 0.5 [kqg]

(Fuente: [9])



1.4 Simulacion Numérica Mediante CFD

1.4.1 Discretizacion del espacio

La discretizacion utiliza diferentes métodos como diferencias finitas, elementos finitos o
volumenes finitos, siendo esta ultima la més utilizada por la facilidad de interpretacion y
manejo de complejas geometrias, pero requiriendo un mayor tiempo de célculo para resolver
las ecuaciones de orden superior. La discretizaciéon del espacio es la construccion de la malla
donde dependen caracteristicas como la densidad e independencia de malla para obtener
precision en la simulacion CFD [10].

Las mallas que se pueden construir se clasificacién en malla estructuradas, no estructuras y
de tipo Mixta, estas transforman el dominio geométrico continuo en un dominio discreto, las
malla estructuradas son mas apropiadas para el estudio de comportamientos de fluidos

debido a que la malla se alinea a las lineas de flujo, requieren menor poder computacionales

y por ende menor tiempo de solucion [11].

R
i

i
;;;"-"‘?i':fif

Figura 1.3 Malla Estructurada y Malla no Estructurada en un Perfil Aerodinamico.
(Fuente: Propia)

1.4.2 Modelos de turbulencia

Para la modelacion de turbulencia existen diferentes resoluciones numeéricas como el “Direct
Numerical Simulatical” (DNS), el “Reynolds-Averaged Navier Stokes” (RANS) y “Large Eddy
Simulation” como se muestra en la Figura 1.4. Para nimeros bajos de Reynolds y con
geometrias simples no es necesario un alto recurso computacional como LES debido mas de
necesitar mas tiempo de calculo, es necesario una calidad de malla grande y con mas
elementos. [10]
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Figura 1.4 Modelos de turbulencia
(Fuente: Propia)

Incremento del modelado y complejidad Matematica

1.4.2.1 Modelo de Turbulencia Spalart-Allmaras (S-A)
Este modelo de turbulencia, Gnicamente resuelve una ecuacion de transporte, para modelos
3D este modelo es incompatible debido a la inexactitud en la obtencidn de resultados, se usa

comunmente en flujos donde las mallas son de caracter bidimensional [12].

1.4.2.2 Modelo de turbulencia k-w estandar

Este modelo consta de dos ecuaciones, posee buen desempefio para los flujos de capa limite,
free shear y bajo numeros de Reynolds, son buenos en flujos de capa limite complejos con
gradientes de presion y separaciéon complicada por tal motivo proporciona resultados mas

precisos en la prediccion de separacién de flujo [13].

1.4.2.3 Modelo de turbulencia k-w SST

El modelo de turbulencia combina dos modelos de ecuaciones el k-omega estandar para la
obtencion la prediccion del comportamiento de la subcapa viscosa cerca del borde o paredes
de la geometria y k-¢ para la solucién rapida en la zona de flujo libre, este modelo de
turbulencia es ampliamente usado en la aerodinamica por la precision en la obtencién de
resultados comparados con modelos como el S-A, ademas de poder utilizarse con o sin

funciones de pared [12].



CAPITULO Il

2 METODOLOGIA

En este capitulo se describe la metodologia utilizada para el desarrollo de este trabajo de
investigacion y lograr predecir el comportamiento aerodindmico del Event E386 mediante
CFD.

En primer lugar, se establece un modulo inicial que consta de las condiciones de vuelo
requeridas para estudiar el caso de investigacion, la misma que se encuentra en un régimen

subsonico (Ma<0.8).

A continuacion, se define y utiliza un perfil aerodindmico en este caso el perfil del Naca-0012
para validar el dominio de estudio y el modelo de turbulencia a utilizar en el software
OpenFoam v2012, esta validaciéon es a través de la comparacion de las predicciones de los
coeficientes aerodindmicos experimentales y las obtenidas en el CFD. En este caso se genera
una malla estructurada de forma tipo-C realizada en BlockMesh de OpenFoam donde se

garantiza la captura de fendmeno fisico y la independencia de malla.

La geometria utilizada para el estudio es el perfil aerodinAmico del Event E386 obtenida del
software FreeCad, ya definido el perfil a estudiar, validado el dominio de estudio y el modelo
de turbulencia se procede a realizar el andlisis mediante CFD. Finalmente, el post-
procesamiento de la simulacién se obtiene valores promedios de velocidad y presion por

medio de Paraview.

Para la generacion de la malla se utiliza el BlockMesh para generar una malla estructura y el
SnappyHexMesh para su correcto acoplamiento de la geometria con la malla. La metodologia

de trabajo se muestra en la Figura 2.1.



Condiciones de Vuelo

- Modelo 2D
Velocidad de Condiciones
Vuelo Almosféricas
Geometria del Simulacion en
' caso OpenFoam
Dominio computacional |
Construccidn Evaluacidn
de la Malla Aerodinamica 20
Esfructura de Construccion
Malla de Malla
1 1 * Modelo 3D
= i
Dimensionamiento Densidad de
Malla
Geometria del Simulacién en
+ Caso OpenFoam
Modelo CFD |
Construccidn Evaluacidn
de la Malla Aerodinamica 30D
: Modelo de
Preseleccion Turbulencia
| ! :
Condiciones L
R Validacion Resultados

Figura 2.1 Metodologia General de Estudio
(Fuente: Propia)

2.1 Condiciones de Vuelo

2.1.1 Velocidad de Vuelo

A pesar de tener una velocidad maxima de 36 [m/s] la velocidad de vuelo escogida es de 64.9
[m/s] debido a la necesidad de comparar los resultados obtenidos con otros estudios
realizados con un numero de Mach de 0.2.

2.1.2 Propiedades Atmosféricas del Aire

Se establece las propiedades atmosféricas del viento de forma estandar debido a la
variabilidad que se encuentran en tablas o fundamentos estadisticos, estos datos son
obtenidos de la “US Standard Atmosphere 1976”.

Tabla 2.1 Propiedades Atmosféricas a 3960 [m] de altura.

Propiedad Magnitud Unidad
Gravedad 9.7944 [m/s2]
Presién atmosférica 61982 [Pa]
Densidad 0.82281 [kg/m3]
Viscosidad dinamica 1.6625E-5 [Ns/m2]
Velocidad del sonido 324.7494 [m/s]

(Fuente:[ [14]])



2.2 Domino computacional

2.2.1 Estructuradela Malla

Inicialmente para el estudio se establece una malla estructurada de forma tipo C, por las
ventajas que presenta como facilidad para adaptarse a la geometria del perfil aerodinamico,
adaptarse a la entrada de dominio computacional, definir zonas de refinamiento y reducir el

célculo computacional en zonas irrelevantes para el estudio [15].

2.2.2 Dimensionamiento del dominio computacional

El dominio computacional debe ser amplio para no generar obstrucciones con las condiciones
de borde o frontera, al aumentar si bien se necesita mas recurso computacional para sus
célculos, esta predice de mejor manera el comportamiento aerodindmico, asi mismo las
condiciones de frontera no deben permanecer demasiado cerca del perfil geométrico debido

gue afecta en la obtencién de resultados [16] .

Patel & Ramani [16], realizo un estudio en CFD de un perfil cubico para comparacion con
datos experimentales obtenidos de tluneles de viento y concluyo que para poder capturar el
fendmeno fisico en la simulacién la minima distancia entre entrada del dominio hasta el perfil
y del perfil hacia la salida del dominio son 5 y 15 veces la longitud del perfil cubico,

respectivamente.

Por otro lado, Martinez [17] mediante un estudio para la obtencion de coeficientes
aerodindmicos a diferentes dominios computacionales concluye que para capturar el
fendmeno fisico minimo y conseguir su independencia de malla, se necesita un factor de
forma (n) superior o igual a 20. En este trabajo, se escoge un factor de forma de 20 veces la

cuerda del perfil aerodinAmico como su minimo requerido.

2.2.3 Construccion de la malla

Para la construcciéon de la malla se necesita el dominio de estudio o dominio computacional,
el factor de forma necesario para capturar el fenémeno fisico y las condiciones de borde. El
dominio computacional que se estudia es realizado con un factor de forma (n) igual a 20 y se
define dos zonas de trabajo, una para flujo libre donde la densidad de malla es mas gruesa y

una zona de refinamiento para la captura del desarrollo de la capa limite.

Debido que es necesario la captura del desarrollo de la capa limite en la simulacion es
necesario que la distancia del primer elemento desde el perfile aerodindmico hacia el fluido
este en un rango permisible, debido que cada modelo de turbulencia define este rango se usa

un y+ menor a 20, debido que el modelo turbulento que se usa es el S-A.
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Figura 2.2 Dimensionamiento y zonas de Mallado
(Fuente: Propia)
La familia de bloques BO, B1, B2, B3 y B5 corresponden al flujo libre mas lejano respecto del

perfil aerodinamico, su mallado es més robusto y con menos elementos. En la familia de
bloques B4 y B6 esta corresponde al flujo de interés donde se encuentra la aeronave, su
mallado es mas refinado y finalmente el bloque que contiene el perfil aerodinamico es

eliminado debido que no forma parte del dominio de estudio.

La densidad de malla relaciona el nimero de elementos de la malla para obtener la
independencia de malla y con esto la independencia de la solucién, mediante el nimero de

divisiones dentro de cada blogue se modifica el nimero de elementos de la malla

2.3 Modulo CFD

En trabajos anteriores, el aprovechamiento de la herramienta CFD ha ayudado en la
prediccion de fendmenos fisicos sin la necesidad de la esencia fisica del modelo para su
estudio. Por tal motivo, en este trabajo se estudia el comportamiento aerodinamico del perfil

alar del Event 386 validando el modelo con estimaciones experimentales.

2.3.1 Preseleccién del Caso de Estudio

2.3.1.1 Velocidad de Vuelo para validacion

Por estimaciones experimentales de los coeficientes aerodinamicos del perfil Naca 0012 son
realizados con el numero de Reynolds, Re=3000000 [18], la velocidad de vuelo para la
validacion del modelo a condiciones atmosféricas al nivel del mar es de alrededor de 52.078

[m/s] y se calcula mediante la ecuacién de Reynolds [19].
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Re = 2Y=¢ (2.1)

2.3.1.2 Simulacion de AOA
Para la simulacién del modelo esto se realiza en el modelo de turbulencia S — Ay para obtener
las graficas de los coeficientes aerodindmicos los angulos de ataque (AOA) usados son de -

4,0, 4, 8,10y 12 grados de inclinacion.

Para el calculo de los coeficientes aerodinamicos de sustentacion (Cl), de arrastre (Cd) y
momento (Cm) se calcula con las ecuaciones

L

Cl = m (22)
D

Cd = _1—p U 2 B (23)
2 LS

Donde c representa la longitud de la cuerda del perfil aerodindmico.

2.3.2 Condiciones de borde
Para la definicién de las condiciones de Borde, se define la entrada de velocidad (Inlet), salida

de Presion (Outlet) y una condicién de pared (Wall) como perfil aerodinamico.

Tabla 2.2 Condiciones de Borde

Condiciones de Borde

Inlet Esta condicién de borde captura el ingreso de
flujo de aire al inicio del dominio computacional, U, = Uy, cos(x)
su valor se ingresa en forma de vector Uy = Uy sin(x)
dependiendo de cada angulo de ataque (a). U,=0
Outlet Captura la salida de flujo de aire en la salida del

dominio computacional, en este caso se ingresa
la presion manométrica de 0 [Pa] debido a P,outier = 0 [Pa]
condiciones de flujo externo.

Wall Esta condicion de borde representa el perfil
aerodinamico, en este caso el perfil tiene una Wall = noSlip
condicién de no deslizamiento.

(Fuente: Propia)

2.3.3 Modelo de turbulencia
El modelo de turbulencia para la simulacion es Spalart Allmaras (S-A), debido que es un
modelo desarrollado para perfiles aerodinamicos, no necesita de una malla super refinada,

genera estimaciones estables debido que resuelve una sola ecuacion de transporte [12].
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2.3.4 Validacion del Modelo

Para la validacion del modelo se realizard una comparacion entre los resultados
experimentales y los resultados obtenidos mediante CFD con el modelo de turbulencia Spalart
Allmaras (S-A), con esto se determina la tendencia de las curvas y el error en el experimento.
Si comparte la tendencia de las gréaficas y el error entre simulaciones es bajo, el modelo es
validado.

2.3.4.1 Criterios de convergencia

Los criterios para que exista convergencia en la solucién son 3 criterios [20]:

*  Obtener residuales de orden menor a E10*
e Los valores de los residuales y coeficientes aerodinamicos monitoreados no
cambian con el nUmero de iteraciones, es decir se mantiene estables

e Existe conservacion de Masa

2.3.4.2 Simulacion y Validacion

Para la simulacion y validacion del modelo esta se realizara con las condiciones de operacion
del experimento, se utiliza una malla que garantice la independencia de resultados y se
simulara para los angulos de ataque antes mencionado, en este caso no se modifica la
direccidn de la geometria del perfil debido que para cada angulo se necesita un mallado nuevo

y no se acopla con precisién a la malla presentando errores en los resultados.

A continuacién, el calculo del error entre predicciones experimentales y de CFD se compara
a través de los resultados de los coeficientes para cada angulo de ataque, debido que no
existe informacion especifica para cada punto se realiza un proceso de interpolacion lineal
[17].

Yi+1 -
y
— __-——'-""-—-—
Yi—1
Xi—1 x Xit1

Figura 2.3 Nomenclatura para interpolacion lineal de Datos.
(Fuente: Propia)
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y = yics + (B2 x (0 - xi0) (2.4)

Xi+1~Xi-1

2.4 Modulo 2D

Ya validado la construccion de la malla estructurada de forma tipo C, en este modulo se
observa el comportamiento del fluido alrededor del perfil aerodindmico Event 386 para

observar sus coeficiente aerodinamico y comportamiento aéreo.

2.4.1 Geometria para el caso de estudio
La geometria que se usa para el caso de estudio es el perfil aerodinamico 2D extraido del

modelo 3D real como se muestra en el Anexo I, es un prototipo hecho en FreeCad.

v

Figura 2.4 Geometria Completa del Event 386
(Fuente: Propia)

Figura 2.5 Geometria para el caso de estudio
(Fuente: Propia)
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2.4.2 Construccion de la malla

La construccién de la malla igual que en la construccién del Naca 0012 se realiza en
BlockMesh, se utiliza el mismo tipo de malla estructurada con forma de Tipo C, al igual que
el anterior cuenta con dos zonas de estudio, la zona de flujo libre y la zona de refinamiento,
adicionalmente se define un cuadro de refinamiento cerca del perfil para que exista los
elementos necesarios al acoplarse con SnappyHexMesh. De igual manera la profundidad con
la que se construye la malla es de alrededor de 1 [m] en el eje Z, como se muestra en la

Figura 2.6.

@i

Nam:
m|Entﬁ de Ma“
a

1o
.:lujo Libre ’

Figura 2.6 Bosquejo de la construccion 3D de Malla en BlockMesh.
(Fuente: Propia)
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2.4.3 Simulacion mediante OpenFOAM

;

Caso_Base

i W
0.orig constant system |

4-[ blockMeshDict
extendedFeaiureEdge
Mesh .
—-[ controlDict

i

include

initialCanditions

It

.

turbulenceProperties

—-| p E ] —-[ decomposePartDict
LB EED —'[ fvSchemes )
- v ] ] a
—[ transportProperties I _'[ fvSolutions
nut

4>[ snappyHexMeshDict

i —[ turbulenceProperties ]
nuTilda

H

4’[ surfacefFeatureExtractDict 1

Figura 2.7 Configuracion del Caso_Base 2D en OpenFOAM
(Fuente: Propia)
Para la simulacién en OpenFOAM es necesario configurar el caso de estudio y contar con los

archivos necesarios para su ejecucion, en la jError! No se encuentra el origen de lar
eferencia. se muestra la estructura del caso de estudio donde se establece los modelos de
turbulencia, las condiciones iniciales, las condiciones de borde como muestra laTabla 2.2 y
la Tabla 2.3.

Tabla 2.3 Condiciones Iniciales (InitialConditions) en OpenFOAM

Propiedad Nombre Descripcion Magnitud
Velocidad flowVelocity Velocidad en la entrada del dominio  Vx=64.9499 [m/s]
Presién Pressure Presion en la salida del dominio 0 [Pa]=0[m?/s?]

(Fuente: Propia)

2.4.3.1 Solver
El solver para la resolucion del modelo de turbulencia es mediante SIMPLE (Semi-Implicit-
Method-Of-Pressure-Linked-Equation), es un solver estable para modelos incompresibles

para flujos laminares/turbulentos.

2.4.4 Post procesamiento
Realizadas las simulaciones se observa los residuales y las distribuciones de velocidad y

presion en Paraview y Gnuplot, se observan en los Anexo X y Anexo XI.
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3 Analisis de Resultados

En el capitulo 3 se presenta los resultados obtenidos siguiendo la metodologia planteada en
el capitulo 2. Se observa comportamiento aerodinamico y las predicciones a diferentes
angulos de atague mediante CFD. Finalmente se muestra el comportamiento aerodindmico
del Event E386.

3.1 Validacion del dominio de estudio

3.1.1 Construccion de la malla

La construccion de la malla como se analiz6 en el médulo CFD, el dominio computacional se
establecio a través de multiplicar el factor de forma n también se utilizé una malla estructurada
de forma tipo C con dos de zonas de trabajo uno con refinamiento y otra para zona de flujo
libre para ahorrar recursos computacionales, la zona de refinamiento contiene la geometria
de la aeronave, mientras que en la zona de flujo libre se rodea de las condiciones de borde

necesarias para simular el fenémeno fisico.

s s R -
EESE = =
5883 :
g =
HHEE : E==5
; i
adingt: ‘ )
SO /
L i LglE e
{3 G 8 7 TA’.I\T 1!\:‘"'/H“T
it SmErs:
_.—|\_J 1
S
L {

Figura 3.1 Malla estructurada tipo C para Validacién de dominio de Estudio.

(Fuente: Propia)
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En la Tabla 3.1 se muestra los coeficientes aerodinamicos mediante CFD y experimentales
obtenidos de la simulacion en OpenFOAM vy de bibliografia, en este caso podemos observar
gue los valores numéricos son cercanos tanto para el coeficiente de sustentacion como el
coeficiente de arrastre, como resultado Los errores en el coeficiente de sustentaciébn no

supera el 20% de error promedio.

Tabla 3.1 Comparacion de Coeficientes aerodinamicos mediante CFD y experimentales.

Cl Cd
AOA CFD Experimental Yerror Cl CFD Experimental YeError Cd
-4 -0,37551 -0,44552 15,71 0,00475 0,00843 43,59
0 -0,01562 -0,01220 28,04 0,00346 0,00804 56,97
4 0,34649 0,42758 18,96 0,00447 0,00877 48,97
8 0,72194 0,87010 17,03 0,00674 0,00988 31,79
10 0,89942 1,06792 15,78 0,00964 0,01170 17,55
12 1,09211 1,27200 14,14 0,01582 0,01282 23,41

(Fuente: Propia)

El error obtenido entre la comparacién de coeficientes aerodindmicos mediante CFD vy
experimentales, se debe en parte por el mal acoplamiento entre la geometria y la malla
estructurada debido que en principio se utilizé progresiones con el fin de obtener un mejor
resultado, ademas el caso de estudio para este modelo es para un caso ideal de no
deslizamiento en el perfil Naca 0012, de modo que el coeficiente de arrastre en CFD obtiene
un menor valor respecto al experimental, y finalmente, la existencia de errores asociados a

las condiciones de la simulacion al utilizar funciones de pared.

En la Figura 3.2 se puede observar las tendencias de los coeficientes aerodinamicos que son
similares a los experimentales como se muestra en el Anexo lll, los valores numéricos no son
iguales debido que estos datos experimentales fueron calculados a AOA cercanos a los

estudiados en este trabajo.
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Figura 3.2 Coeficientes Aerodindmicos del Naca 0012. a) Clvs a y b) Cd vs Cl
(Fuente: Propia)

3.2 Evaluaciéon aerodinamica 2D

Se simula y calcula los coeficientes aerodinamicos del perfil Event E368, de la geometria 3D
se extrae el perfil alar obteniendo una geometria 2D del ala, después se construye la malla
estructurada para el nuevo perfil debido que la cuerda del perfil es diferente, se simula
utilizando el mismo modelo de turbulencia y posteriormente se compara las tendencias de los

coeficientes aerodinamicos.

3.2.1 Construccion de la Malla
En la construccion de la malla, se realiza para el perfil alar del Event E386, la geometria 2D
fue extraida del modelo 3D y para el estudio de caso se utilizé una profundidad de 1 metro

debido que esta dentro de la dimension del Wingspan segun la Tabla 1.1.

En esta malla se conserva la estructura como del modelo de validacion, pero se toma en
cuenta un refinamiento extra cerca del perfil para mejorar los resultados en la captura del
fendmeno, de igual forma se mantiene una profundidad de 1 metro y la cantidad de elementos

en esta malla es de
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Figura 3.3 Construccién de la Malla para el perfil Event E386

(Fuente: Propia)

3.2.2 Resultados de la Evaluacion Aerodinamica

Los coeficientes aerodinamicos fueron calculados utilizando las condiciones de vuelo

provistas en capitulo 2, conservando las condiciones de borde y de igual manera utilizando

el modelo de turbulencia Spalart Allmaras (S-A).

Tabla 3.2 Coeficientes Aerodindmicos del Event E386 por CFD

Coeficiente Aerodindmico CFD Event 386

AOA Cl Cd

-4 0,56 0,07
0 0,99 0,03
4 1,17 0,01
8 1,29 0,06
10 1,32 0,08
12 1,30 0,08

(Fuente: Propia)

En la Figura 3.4 se puede observar las tendencia de los coeficientes de sustentacion y

arrastre, respectivamente. A simple vista, se puede observar que poseen tendencias similares

con el caso de validaciéon, mientras mayor sea el AoA el coeficiente de sustentacion aumenta

de igual forma y de igual manera con el grafico de coeficiente de arrastre respecto al AoA.
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4 CONCLUSIONES

4.1 Conclusiones

4.2

Se validé el dominio de estudio para un factor de forma de 20 veces la cuerda con un
modelo de turbulencia Spalart-Allmaras, comparando los coeficientes aerodinamicos
experimentales con los obtenidos en CFD para un perfil Naca 0012.

Se detall6 una guia como el condigo para la construccion de una malla que cumpla
con el dominio computacional requerido, ademas de una independencia de malla para
la validacion de otros modelos aerodinamicos.

Los coeficientes aerodinamicos obtenidos del CFD cumplen con la tendencia en
resultados expuestos a trabajos anteriores, estas aumentan directamente a medida
gue aumenta el AoA hasta llegar al stall.

Visualmente mediante la grafica CL vs a del perfil del Event podemos decir que a partir
de Ao0A de 12° comienza a existir una pendiente de cero, por lo cual su AoA critico

esta cerca de tal AoA.

RECOMENDACIONES

Dimensionar del dominio computacional en base a resultados obtenidos en trabajos
previos, si bien cada caso es distinto, muchos de ellos obtienen resultados positivos,
ademas escoger un Modelo de turbulencia que se adapte al fendbmeno y no al
contrario.

No utilizar progresiones al momento de construir la malla estructurada, debido que al
utilizar el médulo de SnappyHexMesh no se logra acoplar ni adaptar de manera
correcta la geometria en STL o OBJ con la malla estructurada realizada en BlockMesh.
No se recomienda utilizar un salto de densidad de malla grande entre la zona de
refinamiento y la zona de flujo de libre debido que al resolver la simulacién el Solver
genera resultados atipicos alrededor de esta zona de refinamiento, ademas mientras
mas cerca este el refinamiento a la geometria este se adapta de mejor manera con el
SnappyHexMesh.

Siempre realizar un estudio de independencia de malla para la respectiva construcciéon
de la malla, esta debe cumplir los criterios de convergencia.

Distribuir bien las densidades de malla donde se necesita analizar y observar
resultados precisos, debido que a medida que se necesita analizar elementos mas

grandes es necesario mayor recurso computacional.
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Anexos

Anexo | Caracteristicas Operacionales y geométricas del UAV Event E386

EVENTEE]

UNMANNED SYSTEMS

!' L] / E386 C let
_ A;Eé Packag%mp =e
a‘ $6,850.00

world for Construction, Emdrenmental Comeersation,

’ ﬁ Mining. Preclsion Agriculure and Surveying.
- 1 +
ﬁ SKLU: E386 Category: Foed Wing

Desaripton Addidonal Information

[

Description

The E386 Axed Wing Drone is a portable, long
endurance mapping drone with short field wke-off
and landing capabliity. The E386 makes it easy to
collect large high resolutlon maps. Everything from
mission planning to Image tagging has been
streamlined for this purpose. No separate launch or

recovery equlpment needed.

Leam More About the E285
[hitps: Fevent38.comAxed-wingfe386-
mapplng-drones]

Contact Us With Questions
[https=/fevent3s.com/contact-uss]

Specifications:

hitpsMave ntd. comfpreductie 388-compkete-packagea! 144
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T2 4048 Ej8d Complkte Packags - Event 38 Unmanned Systems

EVENTEL]

UNMANNED SYSTEMS

Waeight: 2 S5kg (5.6 |hs})

Endurance: B5 minutes flight time

Crulse Speed: 12m/s (27 mph)

Range= S0km (37 miles)
& Map up to 850 geo-referenced acres per
fhight at 120m AGL

Max Payioad: S00g (1.1 1bs)

Automatic leng pratecton far landing
Automatic parachute Llanding

Camplete mission planning and operations
softwiare

«  For your Windows 7, 8 or 10 laptep (not
included)

= Autonomous flight, Return-todaunch,
Automated pre-flight checkists, much more

= Operating Conditions

* MSL Criling: 3,960 meters. {12,000 fi), - auio
take-ofT tested o 3,100 meters, (10,000 Q)

= Max sustained wind speed: 10 m/sec, {22
mph) for autonomous operation

* Telemetry Range: 5 km+ {3.1 mi}

Camera Optlons:

There are two standard RiGE camera optlons for the
E384: The the Sormy R10C and RX1R II. All cameras
Indude an automatic hatch mount and utlllze
Intedlishoot, which automatically takes plctures at
optimal overlap to maintain consistency and ellminate
redundant data collectlon. The major differences in
these cameras are as follows.

= Sony R10C - 20,1MF Resolutlon, Landscape
Orlentation for Maximum Efficlency, PPK Compatible,
Full Power Provided by Alroraft

* Sony R10C Plus Companlon Computer -
Automatically geotags Images In real time and uses
camera feed back to Improve geotag accuracy. Images
are stored with geotags In EXIF data and can be
Imported directy Into any photogrammetry software,
bypassing the normal geotagglng process.

= Sony RX1R 11 - 42MP Full Frame Exmor R BSI1

CMOS Sensor, PPK Compatlble, Supplementary

htpsfevaentil comipreductie 388-caim p lete- packagar

(Fuente: [9])
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Anexo Il Coordenadas del perfil Aerodinamico Naca 0012

PERFIL AERODINAMICO NACA 0012

Punto x Punto y Punto x Puntoy
1 0.00126 0.005 -0.01438
0.95 0.00807 0.01 -0.02074
0.9 0.01448 0.02 -0.02925
0.85 0.02053 0.03 -0.03522
0.8 0.02623 0.04 -0.03982
0.75 0.0316 0.05 -0.04351
0.7 0.03664 0.06 -0.04655
0.65 0.04133 0.08 -0.05121
0.6 0.04563 0.1 -0.05454
0.55 0.04952 0.125 -0.0574
0.5 0.05294 0.15 -0.05924
0.449 0.05588 0.175 -0.06033
0.399 0.05808 0.2 -0.06087
0.349 0.05951 0.225 -0.061
0.299 0.06002 0.25 -0.06084
0.275 0.06048 0.275 -0.06048
0.25 0.06084 0.299 -0.06002
0.225 0.061 0.349 -0.05951
0.2 0.06087 0.399 -0.05808
0.175 0.06033 0.449 -0.05588
0.15 0.05924 0.5 -0.05294
0.125 0.0574 0.55 -0.04952
0.1 0.05454 0.6 -0.04563
0.08 0.05121 0.65 -0.04133
0.06 0.04655 0.7 -0.03664
0.05 0.04351 0.75 -0.0316
0.04 0.03982 0.8 -0.02623
0.03 0.03522 0.85 -0.02053
0.02 0.02925 0.9 -0.01448
0.01 0.02074 0.95 -0.00807
0.005 0.01438 1 -0.00126
0 0

(Fuente: [21])
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Anexo lll Coeficiente Aerodinamicos experimentales del Perfil Naca

0012

C,

Ladson, NASA TM 4074

2,00

1,00

0,50

0,00

-0,50

-1,00

-2,00
-20,00

Angle Cl Cd
-4,01 -0,4466 0,00843
-2,12 -0,2425 0,00789
-0,01 -0,012 0,00811
0,01 -0,0122 0,00804
2,15 0,2236 0,00823
4,11 0,4397 0,00879
6,01 0,6487 0,00842
8,08 0,8701 0,00995
10,1 1,0775 0,01175
11,23 1,1849 0,01248
12,13 1,272 0,01282
13,26 1,3699 0,01408
14,3 1,4571 0,01628
15,27 1,528 0,0179
16,16 1,5838 0,02093
17,24 1,6347 0,02519

(Fuente: [5])
.‘{.{(‘
‘-.I.,l
.’x.
JF}.
rd
4
/.F'
Iﬁ’
.I”/
m_ Jur
!‘-‘-,-

-15,00

—--m--Abbott & Von Doenhoff,

-10,00 -5,00 0,00

Ao0A
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20,00



Abbott & Von Doenhoff

Angle Cl Angle Cl
-17,2794 -1,2532 0,9400 0,1206
-16,2296 -1,3470 1,9694 0,2155
-15,8616 -1,5442 2,9952 0,3448
-15,1713 -1,5181 3,8513 0,4396
-14,3133 -1,4404 4,8789 0,5517
-13,2811 -1,3712 5,9083 0,6466
-12,2535 -1,2591 7,9635 0,8708
-11,2222 -1,1814 10,1891 1,1207
-10,1947 -1,0693 11,0471 1,1984

-8,1414 -0,8280 13,1088 1,3625
-6,2558 -0,6382 16,3759 1,5959
-5,2282 -0,5261 16,5678 1,4244
-4,1997 -0,4226 17,2971 1,0902

-1,9694 -0,2155
0,0000 0,0000

(Fuente: [5])

0,03
0,025

0,02

0.015 /
A Y )
“a 0.01 i

. ? .l
e e
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L]
- .-...___.____.____./ "--._....-
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\.‘ ”
.""-l-..-l-l--l-”.
0,005

1,5 -1 0,5 0 05 1 15
C

--l--Abbott & Von Doenhoff, —se—| adson, NASA TM 4074
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Anexo IV Codigo Generaciéon de Malla Estructurada de forma Tipo C
en BlockMesh.

FoamFile
{
wvarsion
Tfarmat asasll o
diectionary;
abject blockMeshDict ;
]
convertToMatars
nl H Diwvilislone je= la entrada
n2 H Divislone e la seml-clrcunfer=nclia
n3 L 1 1id
nd
ns
el X it
p2 1K — . i
p3 -
ed H 1K
p5 X
pb H a If
vertices
i
L) - - i
! - 1
! - 1
L - - ]
! - - 1
! - i
! - 1
L - - 1
L - 1
! - ]
L - 1
L - 1
! ]
L) i
! 1
! 1
L 1
! 1
L 1
L 1
! - 1
L) - i
! - 1
i - 1
|
blacks
i
hex [ ¥} (5n2 5nl 5nd4) simplecGrading ([(Sp& 5S5p2 Spd)
!.e;c-{ B 1 (5nml 5n5 $nd) simpleGrading { Sp2 Spd )
Leg-{ S )} [5nl S$nZ Snd) simpleGrading (Sp2 Sp& Spd)
Leg-{ 3 1 ¥} [(5nl 5n3 Snd} simpleGrading ([($p2 Spl Spd)
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S rfblock 3

65 hex (1 12 16 20 5 14 18 2Z2Z) (HFnS Sn3 Sn4) simplecrading | 1 Zpl Sp4d )
Sifblack 4

(1) hex (2 1 20 21 B 5 22 Z32) {Snml 5n3 Snd) simplecGrading [($p3 Spl Spa)
S rblock 5

a7 hex (0 B 12 1 4 10 14 5) ($nS $SnZ Snd) simplesrading [ 1 Sp& Sp4a)
Siblock 6

(1] ¥ s

(3=

TO edges

T1 {

T2 are 11 15 { -2 a. [ 0 ]

T3 are 9 13 { - a. [= 1 il

T4

TS5 arc 11 7 { - O O i

TE are O 3 -= 0 1 ]

TE are 7 B [ 2,72 —a. 0 ]

79 are % =2 727 - 1 il

BO H

El

B2 Taces

E3 {

Ed )

ES

BE Boundary

BT {

BB imlet

B9 1

a0 type pateh;

9 faces

[
(xy=
[ ]

a3 9 13% 15 11%
ag [ 11 ]
as [ 6%

a5 )i

a7 ]

aB

99 Sautlelt

100 i

101 type patch;

102 Caces

103 {

104 (16 18 19 17y
105 20 22 18 16}
106 21 22 20%
107 )i

108 ]

109

110 Tab

111 i

112 TyDe wWall;

113 Taocas

114 {

115 1% 17 1% 15%
116 2 6 23 21%
117 | ]

118 ]
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frant

1
type wall;
faces
{
i 1
i 1
i ]
L ]
i 1
i ]
i 1
Yi
1
back
1
Eype wall;
faces
{
i 1
L 1
i ]
i 1
i ]
L 1
i ]
Vi
1
)i

(Fuente: Propia)
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Anexo V Coédigo Acoplamiento Geometria-Malla estructurada en
SnappyHexMesh

e M O - LAY
| —— |
[ i’ F 1leld OpenFOAM: The Open Source CFD Toollbos |

1 | WY, ! 0O peration Version: w2012 |
| WS 2 nd Webslte: wWWw.openfoam.oom |
| W M anipulation |
'.'i ___________________________________________________________________________ l-l|l
FoamFlle
{

version 2.0;

farmat aseii;

class dietionary;

abject snappyHexMeshDict;

castel latedMash Trme;

snap true;
addLaysrs true;
geometEy
{

Ala.stl

24 I

- cype triSurfaceMasig

name Alaj;

}

refinemantBox

I
Cype searchableBos;
min (-0.3
max (1 0.3 1.

34 '

castel latedMeshControls
[ maxLocalCells 1500000;
maxGlobalCells 1500000;
minRefinementCells 0;
1 ffmaxLoadUnbalance 0.10;
11 nCallsBetweanlLevels 45

13 features

14 [

1 - { file "Ala.eMesh™;
16 i

1 refinementSurfaces
19 I
: Ala
I
lewvel (4 4);
¥
C : I,
resalveFeaturefngle 30;
refinementReglionsa
I
refinementBox
[

Mo e
levels

b

locationInMesn (0.3 0.0

-0.1 0O.5)
15

ffDaefiniclon de Surperficies

J/Geomtrla en formato STL o OBJ

SfCuadre de Befinamiento

Ff Configuracion de castellatedMsash generation.

lewal 63}

inside;
([1E15 3))&

a.s5); ff Mash selection

allowFreaStandingZoneFaces false;

[

snapControls
[
nSmoothPateh 3;
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toalerance 5;

75 nSalvelter 300;

ThE nRalaxIter 5;

77 nFeatureSnapIter 10;

TE implicitFeatureSnap false;
TE

4 explicitFeatureSnap true;
o ]

9 {
Ti] nSurfacelayers 10;

B2 addLayersControls ficonfiguracion para la adicion de Layers
B3 {

B4 relativesizes true;

B5

BB layars

&7 [

BB "pnla"

C

b

expansionfRatio 1.2;
finalLayerThickness 0.3;
minThickness 0.1;
nErow 0;
featurehngle 30;
nRelaxIter 3;
nSmoathSurfaceNormals 1;
nSmoothNormals 3;
nSmoothThickness 10;
maxFaceThlicknessRatio 0.5;
maxThicknessToMedialRatio 0.3;
minMedialAxishngle 90;
nBufferCellsHNoEXtrudse 0;
nLayerIter 100;

I

T minTetQuality -1;
minArea -1;

minTwist O.01;
minDeterminant ©0.001;
1 minFaceWelight 0.05;
minvolRatio 0.01;

[+

10 meshQualltyControls Ff Configuracion de la Calidad de Malla
11 {

12 maxMonOrtho 65;

13 maxBoundarySkewness 20;

14 maxInternal Skewness 4;

15 maxConcave 80;

16 minvVel le-13;

=

r'
[

[ el el il el el el el el el el el el el el el el el el el el il el e el el e el el
o
[

23 minTriangleTwist -1;
24 nSmoathScale 4;

25 erraorRedoction 0.75;
26 relaned

27T {

2B maxMonOrtho 75;
29 }

30 I

31

32 mergeTolerance le-6;

= |

_'F-.Il I;Ifl LA S S S SRS SRR R A SRR R R R R R R R R R R ER RS SRR RS E R R R R EREERERRREREEREREERSEERSEEESESEESSES _lll_lf

(Fuente: Propia)
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Anexo VI Archivos Carpeta 0.orig

A e e e R e et =%
| s==—————— |
| F ie=ld OpanFOAM: The Open Scource CFD T |
| 0O peration Verslon: w2012 ]
| B ond Webslte: wWwW.openoam. com 1
| M |
b FoamFile
1
wversion i
rarmat asell
class valWectorFleld;
abject L]
i ¥
T T T T
#includs "includefinitialCoanditions"”
dimensions [t 1 =1 1:

internalField uniform SflowVelocity:

boundaryFleld
5 inlet
1
2 Cype frecstreamVelocity ;
2B frecstreamValue SinternalField;
¥
autlet
1
e IrecstreamVelocity ;
34 fresstreamValue SinternalField;
E ¥
takb
1
3B Cype frecstreamVelocity ;
frecstreamValue SinternalField;
i ¥
11 frant
1 i
13 e slip;
14 }
1t back
i 1
17 Cype =1lip;
1B ¥
i Ala
1
CyDe naSlip;
¥

P R R R R R R R R R R R R R R kR o o T o o

(Fuente: Propia)
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=

/
2 | seesssaen
3 (IR i’
4 | W f
5 | WS
b | WS
T '|“i
B FoamFille
9 i

10 vaersion

11 Tormat

12 class

13 object

14 1

15 TR R

16

17 #include

19 dimensians

r'

21 internalField

23 boundaryField

24 1

25 inlet

26 i

2T type= frecstreamPressure ;
2B frecstreamValue SinternalField;

29 ]

_-,'_-

31 autlet

32 i

33 Type frecstreamPressure ;
34 frecstreamValue SinternalField;

A5 }

36 tabh

a7 1

3B Type frecstreamPressure ;
39 frecstreamValue SinternalField;

a0 1

a1

4.2 frant

43 i

14 Tyoe zaeraGradient ;

as 1

a6 back

a7 1

1B Type zeraGradient ;

a9 ]

s

51 Ala

52 i

53 Type zeraGradient ;

54 }

55

s56 1

5T

SE B R T T T T T L R L L L T T T T T e
549

(Fuente: Propia)

leld CpenFOAM: The Open Source CFD Toolbox
peration Version: w2012
md Webhsite: wWwW.openfoam.oom

anipulation

"inelude/initialConditions™

= a
F - H

uniform Spressure;
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3 I %A ' F ield OpanFOAM: Tha Opaen Source CFD ToolboX
4 | W ! 0O peration Version: w2012
5 | Wh oS B md Website: www.openfoam.oom
-1 | WA M anipulation
- B e e e e e e e e e e e e e e e e e e e e e e e e et e e e e e e e e e e e e e e e
E FoamFile
] i
1 versiaon 2.0z
1 Tarmat ascll;
12 class valScalarFleld;
13 abject nuTilda;
IE P ok k k k ok ok ok ok ok m m E k  w k ok ok ok ke ok ok ok kR R ke w ok ok ok ok
16
17 dimensions [ 2 =1 1:
1 internalField uniform 4 1e—-05 3
21 boundaryFleld
|
23 "{inlet|outlet |tab) ™
24 i
25 type freastream;
26 fresstreamValue SinternalFileld;
27 }
2B Ala
24 i
30 Type nutUSpaldingWallFunction ;
3 wvalue SinternalFileld;
32
33 P{front | back|j"™
34 i
35 type zeroGradient ;
36 }
37 1
3B
30 FF e b R R

(Fuente: Propia)
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=

B osd O LN B Lad B

1D

5

B b e e e e e e e
| O 1N B L B

3 b

39
a0
41

43

e ———— e O = —————— LA
| ——
| Y ! F leld OpenFORAM: The Open Source CFD Toolbox |
Y ¥ 0 peration Verslon: w2012
| Wy A nd Website: wWww.openfoam.ocom
| W M anipulation |
e w
FoamFile
1

varsion L H

format ascil;

class valScalarFleld;

abject nut
dimensions [0 = =1 1:

internalField unifoarm 3.200668e-

a

boundaryFlield
i
"{inlet|outlet|tab|™
1
type freestream;
fresstreamValue S5internalField;
1
" {front |back|}"™
1
type caleulated;
wvalus SinternalField;
1
ABla
1
type nutUSpaldingWallFunction ;
wvalue SinternalField;
1

I L L R L

(Fuente: Propia)
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Anexo VIl Verificacion de Residuales en la Validacion del Naca 0012.
AOA Residuales

Residuals
1.000000 T T T T T T
Wp 0 ——
jux 0t ——
*JUy_0'
|
0.100000 I‘ |

0.010000

1
SN
Residual

0.001000 £ N El

0.000100 F 3
0.000010 L L 1 L L L
0 50 100 150 200 250 300 350
Trantinn
Residuals
1.0000000 T T T T T T
“fp_ 00—
JU_0
SUy_0
0.1000000 |

0.0100000

0.0010000

o
Residual

0.0001000

0.0000100 F T 4

0.0000010 L L L L L L
Q 20 40 60 280 100 1z0 140
Tteration
Residuals
1.000000

0.100000

0.010000

D
Residual

0.001000

0.000100

0.000010 L L L . L L
i 50 100 150 200 250 300 350
Residuals
1p . . . . T T T
F “fp0 ——
U ———
Uy 0"
0.1 1

(o]
Resicual

0.001 |

0.0001 L L L
0 100 200 3200 400 500 600 700 200
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Residual

e NI

0.0001 . \ . \ \ \ . \
] 100 200 300 400 500 600 700 800 a00
Residuals
1 T T T T —
Jp_ 0 ——
Jux o ——
*juy_n'
0.1 |
=
3
12 3 1
g
— . . \ \ \ . . \
100 200 300 400 300 600 700 800 200
Ttemtion
(Fuente: Propia)
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Anexo VIII Velocidad y Presiones promedios obtenidos en CFD

AOA Velocidad Presion

-4
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T
2
s S’
o]
A =
=]
0
@
pe)
2
c
o o
[o]
[ =
>
4

U Magnitude

(Fuente: Propia)
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Anexo IX Esquema Completo del UAV Event E386

Figura 0.1 UAV Evento E386 Completo

(Fuente: Propia)
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Anexo X Verificacion de Residuales en la Validacion del Event E368

AOA Residuales

1.000000

0.100000

0.010000

-4 ™ .
At o
0.001000 \'\ a
- Ve \
\ A

0.000100 |- Mot N

W - o \ o
S N A —

0.000010
o 50 100 150 200 250 200 350 400 450
1.000000 T -
Ip 0 ——
U o
e ——
0.100000
0.010000

A~ ~
R N N
0.001000 \ -
\
S~ N —
\
~
e . oy
0.000100 ™™ .
W My N e A
Wy gt —
Mg Mgy
VA
[
0.000010
0 50 100 150 200 250 300 350 00 450

1.000000 —
Jp_ 0" ——
Y —
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Anexo Xl Distribucion de Presiéon y Velocidad obtenidos mediante

CFD para Event E368

AO
A
4

Presion

45

Velocidad
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12
(Fuente: Propia)
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