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ANALISIS AERODINAMICO DE GENERADORES DE VORTICE INSTALADOS
EN EL CARENADO DE LAS RUEDAS DEL ULTRALIVIANO TIPO TRIKE
AERONATION BODY CLIPPER 912 HJ-103

Abstract

The present paper work was created under the concern of being able to apply the analytical
knowledge acquired from the different subjects and courses taken throughout the career. We had
the opportunity to make an aerodynamic analysis in the fairing of the ultralight wheel TYPE
TRIKE AERONATION BODY CLIPPER 912 HJ-103, first doing a simulation in the ANSYS
program obtaining a graphic and numerical information of the air flow and drag coefficients as
well as pressures exerted on the fairing and later the field tests were carried out making flights
with the fairing without vortex generators and after that installing vortex generators chosen
verifying the resulting behavior visually, finally the comparison of the information results captured
was made in this document.

Resumen

El presente trabajo de grado nace en la inquietud de poder aplicar los conocimientos analiticos
adquiridos de las diferentes materias y cursos tomados a lo largo de la carrera. Se conto con la
oportunidad de hacer un anélisis aerodindmico en el carenado de la rueda del ultraliviano TIPO
TRIKE AERONATION BODY CLIPPER 912 HJ-103 , primero haciendo una simulacion en el
programa ANSYS obteniendo una informacién grafica y numérica del flujo del aire y
coeficientes de arrastre asi como presiones ejercidas sobre el carenado y posteriormente se
realizaron las pruebas de campo haciendo vuelos con el carenado sin generadores de vortice y
posterior a esto instalando generadores de vortice escogidos verificando de manera visual el
comportamiento resultante, finalmente se realiz6 la comparacion de la informacion sus resultados
estan plasmados en el presente documento.

Palabras claves: Aerodindmica, Arrastre, Capa limite, Densidad, Fluido, Generadores de

vortice, Numero de Reynolds, Presion, Principio de Bernoulli, Separacion de capa limite,
sustentacion, Viscosidad cinematica, Viscosidad dinamica.
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Capitulo 1

Introduccién

Los ultralivianos son unos aerodinos livianos de bajo consumo que nacieron en los afios 70 como
resultado del deseo de los amantes de la aviacion de obtener un avién econdmico en su operacion y en
su costo de adquisicion. Varias empresas a nivel mundial empezaron a captar este Mercado ofreciendo
diferentes modelos hechos en estructuras tubulares livianas, inicialmente fueron conocidos como
ultraligeros y posteriormente se les dio el titulo de ultralivianos, a lo largo de los afios se les fue
afiadiendo mas tecnologia en su estructura y navegacién haciendo los vuelos méas seguros y su vez
maés confortables. Uno de los tipos de ultraliviano més versatil es el tipo Trike que consta de un ala
delta en la parte superior para la sustentacion y una canasta tipo Caliper como fuselaje. Cuenta con un
motor de impulso en su mayoria marca Rotax 912 o 914 de 80 y 100 HP respectivamente. Este
ultraliviano tipo Trike a pesar de mantener una aerodindmica sencilla y de poco arrastre, se encuentra
limitado en su velocidad, algunos fabricantes han colocado superficies mas aerodindmicas en la
canastilla y han cubierto las ruedas con un carenado especial para disminuir el arrastre, este carenado
es el eje de andlisis del presente trabajo en el cual se verificara su aerodinamica con la inclusion de
generadores de vortices con el fin de ver cudl es el comportamiento de la capa limite a través de la
superficie del carenado de la rueda y poder determinar si hay o no una mejora en el performance.



Capitulo 2

Planteamiento del problema

La implementacion de generadores de vortice en la superficie del carenado de la rueda del TRIKE
AERONATION BODY CLIPPER 912 HJ-103, modifica el area superficial haciendo participe el
principio del arrastre de forma debido a las variaciones de las velocidades y presiones locales. la
incognita principal es saber si se dan o no beneficios aerodindmicos al instalar generadores de Vortice
en el carenado de la rueda?
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2.1. Objetivos

2.1.1. Objetivo general

Analizar aerodindmicamente el efecto de los generadores de vortice en el carenado
de las ruedas del ultraliviano tipo TRIKE AERONATION BODY CLIPPER 912
HJ-103 y su impacto en el performance del mismo.

2.1.2.  Objetivos especificos

e Seleccionar una configuracion geomeétrica que sea Optima para desarrollar los
vortices que disminuiran el coeficiente de arrastre del TRIKE AERONATION
BODY CLIPPER 912 HJ-103.

e Experimentar de manera numérica el flujo de aire sobre la superficie del carenado
con y sin generadores de vortice.

e Someter el ultraliviano tipo TRIKE AERONATION BODY CLIPPER 912 HJ-103
a pruebas de campo con el fin de obtener el comportamiento real del fluido sobre
el carenado con y sin generadores de vortice.

2.2. Justificacion

Un atractivo de la aviacién deportiva a parte de su simpleza y facil maniobra son los costos
relacionados con su préctica, la adquisicion de un equipo de vuelo ultraliviano es
significativamente menor a la de una aeronave comun. Sin embargo, existen ain aspectos
a mejorar como los costos de operacion y rendimiento que harian ain mas atractiva esta
practica. El presente trabajo permite no solo poner en préctica los conocimientos adquiridos
en el desarrollo de la carrera, si no de igual manera poder plantear una posible solucién
aerodinamica que permita reducir los costos por rendimiento y dar una mejora
aerodindmica econdmica al TRIKE AERONATION BODY CLIPPER 912 HJ-103.



Capitulo 3

Marco Tedrico

3.1. Aerodinamica

Es la parte de la fisica que estudia las reacciones del aire sobre los Cuerpos que se mueven
en él. Es fundamental para el disefio de una aeronave al determinar la estabilidad y
maniobrabilidad en sus velocidades de operacion.

Con las geometrias establecidas y el analisis aerodinamico respectivo se calculan los
coeficientes, que son la base para posteriores informes como los de mecanica de vuelo,
cargas operacionales, elasticidad, aeroelasticidad hasta el analisis estructural.

La optimizacion aerodindmica siempre busca el més alto coeficiente de sustentacion con
el mas bajo coeficiente de arrastre. Este analisis se busca a través de métodos numéricos,
ensayos experimentales a escala real, pruebas en tineles de viento de modelos escalados o
en CFD (Computacional Fluid Dynamics) (Anderson, 2001)

3.2. Arrastre (Drag)

El desplazamiento de un fluido sobre una superficie de contacto genera una fuerza paralela
a la velocidad en sentido opuesto conocida como DRAG. Para las aplicaciones requeridas
en el presente documento, se busca relacionar las contribuciones del arrastre en una esfera
que es la geometria cercana a la de la figura de andlisis, estas se dividen en dos asi:

Arrastre de piel: También conocido como arrastre de friccidn de piel, es el tipo de arrastre
que se presenta en el roce aerodinamico con la superficie por ende siempre estara presente
en cualquier superficie que experimente presencia de fluidos ya que estos tienen una cierta
viscosidad.

Arrastre de forma: Este tipo de arrastre depende de la forma del sélido con el que el fluido
experimenta interaccion. Genera una determinada distribucion de las presiones debido a
las velocidades locales. El arrastre de forma puede tender a disminuirse si se varia la forma
del solido. (Queralt, 2017)

FD = 0.5ACppU? [N] Ecuacion 1
Donde:
A: Area del vehiculo proyectada en los ejes vertical y horizontal [m?]
Cp=Coeficiente de arrastre
p: Densidad del fluido [kg/m®]
U: Velocidad el fluido [m/s]
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Aumentando la densidad, velocidad o area del objeto se aumenta la Fuerza, de igual manera
el arrastre de friccion es la division de la tension tangencial del fluido y el objeto.

Dentro de las diferentes caracterizaciones para el arrastre se encuentran algunos indices de
fendmenos del fluido que fueron manejados de alguna manera en el desarrollo del trabajo
dentro de los mas significativos estan:

La capa limite: esta permite el manejo de las ecuaciones de movimiento de un fluido sobre
una superficie, de igual manera las ecuaciones de Navier-Stokes son usadas para estudiar
las diferentes velocidades a lo largo del cuerpo por el que se desplaza.

Figura 1. Capa limite
(Fuente: https://albrodpulfl.wordpress.com/2014/07/23/analisis-tecnico-drag/ )

La viscosidad da vida a la capa limite, el cambio en las velocidades supone un cambio en
las presiones como lo indica Bernoulli en su teorema de los fluidos, y a su vez crea efectos
como las fuerzas de sustentacion y de resistencia aerodinamica.

Otro fendmeno que ocurre es la separacion de la capa limite, cuando un fluido se desplaza
por una superficie curva tiene mayores dificultades para mantener una carrera constante
sobre dicha superficie, y si la velocidad es mas alta, mas dificil es mantener dicho trayecto.
Por tanto, se inicia un proceso de separacion del trayecto, una region de baja presion se
crea en dicha separacion del fluido y el cuerpo; asi mismo, en la zona posterior a la
separacion se forman grandes torbellinos conocidos como vértices. (Queralt, 2017)
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Figura 2. Desarrollo de la turbulencia en la capa limite.
(Fuente: McCabe et al., 2002, pp. 65)


https://albrodpulf1.wordpress.com/2014/07/23/analisis-tecnico-drag/

La capa limite y su distribucion esta directamente relacionada con el Numero de Reynolds,
y su separacion es determinada por factores del cuerpo como la velocidad a la que se
desplaza, area expuesta, forma del objeto, &ngulo de ataque, fluido del contorno (densidad,
viscosidad).

Es importante tener en cuenta el grosor de la capa limite en un flujo turbulento, que es el
que va a dar la guia para la generacion de los generadores de vortice mas adelante, este
grosor se calcula con la siguiente formula: (Anderson, Fundamentals of Aerodynamics 3rd
ed, 2001)

8= (0,37x) / (Rex1/5) Ecuacion 2

Otra de las propiedades del fluido ampliamente aplicado en el documento es La Densidad,
esta es una de las propiedades mas importantes de los fluidos es la densidad, que se define
como la cantidad de masa que tiene un cuerpo dependiendo de su volumen. Siendo esta
relacion ambiental determinante y directamente proporcional a la sustentacion.

Siendo asi que, teniendo un volumen definido, la masa puede ser mayor o menor
aumentando o disminuyendo la densidad. En la aerodindmica esto se entiende como a
menor densidad menor resistencia al avance, sin embargo, también existirdA menor
sustentacion, razon por la cual se determina por disefio la mejor relacién sustentacion
arrastre con el fin de determinar la altitud de mejor eficiencia.

La densidad determina valores como la altitud por densidad, en la cual se puede aproximar
con gran exactitud la altitud de cuerpo en la atmosfera sabiendo la densidad de su entorno
0 viceversa, esto de acuerdo con la atmosfera estandar. La temperatura juega un papel
critico, ya que es inversamente proporcional a la densidad relacionandose a su vez con la
presion atmosférica. Esta Gltima determina una relacién directa entre mayor presion, mayor
densidad.

Ejemplo de lo anterior esta en el decolaje de las aeronaves con el Méaximo Peso de
Despegue, para lo cual se establece que desde aerddromos con gran elevacion (baja
densidad por baja presion), se realice a muy tempranas horas del dia (madrugada) donde la
temperatura sea menor y la densidad aumente, con esto aumente a su vez la sustentacion.

Entendiendo que los principios del vuelo se basan en diferencias de presiones, se entiende
previo a esto que la Presidn es la magnitud entre la Fuerza que se ejerce sobre una unidad
de superficie. Al aumentar la altitud disminuye la presion atmosférica, y al tener el mismo
volumen de control la densidad y reducir la fuerza que mantienen mas particulas juntas, la
densidad baja, por esta razén a mayor altitud menor presion y menor densidad, visto esto
reflejado en menor sustentacion, la cual es compensada con el aumento de la velocidad.
Prueba de esto es que los aviones buscan mayor altitud a fin de tener menor resistencia al
avance y al ser tan baja la presion y por consiguiente la diferencia de presiones
(sustentacion) se compensa con mayor velocidad. (Queralt, 2017)
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Seguido de los conceptos anteriores esta el Numero de Reynolds, es la relacion entre las
fuerzas convectivas y las fuerzas viscosas de un fluido, analizada por la ecuacion.

pulL

R, = .

Ecuacion 3

Donde:

p: densidad del fluido [kg/m"]

L: longitud caracteristica del cuerpo [m]

u: velocidad del fluido [m/s]

w: viscosidad dinamica del fluido [kg/m-s]

El nimero Re se define para un objeto esférico de diametro D

El flujo laminar es liso y continuo, el turbulento es erratico y discontinuo, la capa limite es
laminar o turbulenta dependiendo de la geometria de cada sélido.

Si bien se pensaria que un flujo laminar puede ser mas conveniente para una superficie
plana, en realidad ocurre lo contrario el flujo laminar va perdiendo adherencia y finalmente
se desprende mas facil su capa limite, al ser mas complejo para el fluido mantener la
trayectoria plana.

El principio de Bernoulli también tratado a lo largo de la experimentacion numérica y
experimental es la que gobierna la aerodinamica, dice que la velocidad a la que se mueve
un fluido es inversamente proporcional a la presidn que ejerce.

K=P+u Ecuacion 4
Donde:
P: Presion [Pa]
u: Velocidad [m/s]

Esta también la sustentacion o Lift que es la fuerza perpendicular de la velocidad de del
fluido. Es el resultado de las diferencias de presiones. La ecuacion para la fuerza de Lift y
el coeficiente de sustentacion se muestra en la siguiente ecuacion:

FL=05A CL,DUZ [N] Ecuacion 5
Donde:
A: Area del vehiculo proyectada en los ejes horizontal y vertical [m?]
C,=Coeficiente de sustentacién
p: Densidad del fluido [kg/m3]

u: velocidad del fluido [m/s]



Finalmente estan las viscosidades como la viscosidad cinematica que relaciona la
viscosidad dindmica con la densidad del liquido. Teniendo el valor de la viscosidad
dindmica se puede calcular la viscosidad cinematica de un fluido con la siguiente formula:

v = % Ecuacion 6

Donde:

v : Viscosidad cinematica
u: Viscosidad dinamica
p: Densidad

La viscosidad dindmica, también llamada viscosidad absoluta, es la resistencia interna entre
las moléculas de un fluido en movimiento y determina las fuerzas que lo mueven y
deforman. (Queralt, 2017)

Isaac Newton (1643-1727) observa este comportamiento de los liquidos al situarlo entre
dos placas paralelas. La placa base estatica y la superior con un movimiento constante de
un centimetro por segundo. De esta manera, llega a lalLey de Newton de la
viscosidad representada en la siguiente formula:

s .,
Ft = ﬂ; Ecuacion 7

Donde:

Ft: fuerza tangencial

u: Vviscosidad dinamica

s: superficie

v: velocidad de una placa respecto a la otra.
y: espesor de la lamina liquida

3.3. Generadores de voértice:

La fuerza que se genera en oposicion al avance es la fuerza que siempre se desea disminuir
cuando la capa limite se separa, su grosor de desplazamiento aumenta bruscamente, esto
modifica el flujo potencial exterior y el campo de la presidn; es por ello que es necesario
disminuir el rea de la region de la estela, esto se podria conseguir provocando que el fluido
permanezca mas junto y reducido en la zona de baja presion en la zona posterior.. Un
dispositivo que puede reducirlo eficazmente seria aquel que crea turbulencias en la capa
limite de modo que el flujo presente mas energia. En la separacion del flujo, el arrastre de
presion es el responsable de la mayoria de la fuerza de arrastre. A fin de reducir el arrastre
del objeto, la region de la estela detras del mismo debe reducirse. Esto se puede llevar a
cabo aerodinamizando la forma del objeto o usando otros dispositivos mecanicos: veletas,
descargando fluido de velocidad alta, succion, generadores de vortices. (Queralt, 2017)

23



Los generadores de vortices son rampas 0 cufias que se colocan justo en la zona anterior al
punto de separacion de la capa esperado. Los generadores de vortices son pequefias piezas
que pueden ser de diferente geometria que se extienden perpendicularmente sobre la
superficie en la que se encuentran. Se pueden colocar multiples generadores y son
tipicamente de la altura de la capa limite. Son los responsables de transportar momento del
flujo de corriente libre hacia la capa limite. Esta mezcla de la capa limite y fluido de
corriente libre puede retrasar la separacion y disminuir la region de la estela detréas del
objeto. Los generadores de vortices realmente afiaden una pequefia cantidad de arrastre
debido al arrastre de presion visto en el propio generador del vértice, sin embargo el arrastre
total del solido se ve disminuido, en gran parte por el efecto de una separacion mas tardia
de la capa limite. Al introducir los VG, se creara flujo inverso que actuara contra el flujo
principal, como se puede observar en el punto C de la figura 3. El punto B es el punto de
separacion donde el punto de baja presion y el momento de la capa limite se equilibra. Con
la adicion de los generadores de vortices, el momento es mezclado de la regién superior a
la region inferior de la capa limite y entonces el punto de separacidn se mueve para abajo.

Figura 3. Separacion capa limite
Fuente: Disefio de un generador de vortices, Marcos de Pouplana Queralt., 2017, pp. 25

Los generadores de vortices son dispositivos de control de la capa limite. El flujo laminar
estd bien porque no crea mucho arrastre de friccién, sin embargo no ayuda que no lleve
mucha fuerza, y por lo tanto se separard. El flujo turbulento produce mas arrastre de
friccion, pero lleva mas resistencia a la separacion del flujo. Cada generador de vértices
crea un muy delgado hilado de vortices en la punta superior que lleva mayor energia e
impetu a la capa limite. Esta energia por su parte crea la turbulencia que retrasa la
separacion.

Son varias las formas y disefios que se pueden usar a fin de generar vortices para mejorar
las condiciones de la capa limite. No existe un unico disefio, en cada caso particular se
pueden implementar diferentes geometrias del VG, no obstante es importante escoger bien
el tipo de genrador para que su funcion sea mas eficiente. En la siguiente figura se puede
observar diferentes modelos de VG. (Queralt, 2017)



Figura 4. Tipos de generadores de vortice
Fuente: Diferentes tipos de VG. Referencia:
http://www.stolspeed.com/uploads/images/All_VGs_2.jpg

Lo generadores de vortice mas utilizados son los siguientes:

Airtab, Un Airtab es un generador de vortices de tipo espoleta, se disefia especialmente
para disminuir el arrastre aerodindmico de los remolques del tractor. Los Airtabs se
fabrican de modo que el dispositivo se extiende fuera de la capa limite sin ningun borde
puntiagudo. Son aproximadamente unos 25mm de alto, 100mm de largo, y 125mm de
ancho

Aleta, el generador de vortices tipo aleta son aquellos que la parte que se levanta forma
exactamente 90 grados con la superficie plana. Un dispositivo de vortices tipo aleta
como bien su nombre indica tiene una forma que recuerda a una aleta de tiburén.

El siguiente tipo de generador de vortices son los llamados delta. Este tipo de generador
provoca que se pueda extender la capa limite sin crear demasiado arrastre ya que carece
de mucha superficie para ello. La punta del extremo es todo lo que necesita practicamente
para generar el remolino o vortice. Es relativamente grueso en comparacion con los
similares a este tipo (bmm), pero sigue la misma regla que el generador de vortices anterior
donde la longitud es dos veces la altura. Estos generadores de vortices son faciles de
fabricar y proporcionan un vortice sustancial en la punta.

Finalmente el Rectangular que fue el escogido para ser instalado El generador de vértices
rectangular es simplemente una placa plana en la cual la zona perpendicular se puede
montar en la direccién paralela al fluido o con una cierta orientacién. Si hay un angulo,
los generadores de vortices pueden compartir el mismo angulo, o cada pareja de
generadores se pueden montar en un angulo igual pero opuesto que generalmente es de 20
grados . Este tipo de generador de vortices se utiliza sobre todo si la referencia que se
tiene es el grosor de la capa limite que es el presente caso de estudio. Son eficaces en el
control de la separacion usando un flujo localizado en una corta distancia, ademas generan
una pequefa cantidad de arrastre debido a su talla.su Altura es la altura de la capa limite,
su largo es dos veces la altura y unos 2mm de grueso. (Velte, (2009))
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3.4. Caracteristicas ULTRALIVIANO TIPO TRIKE
AERONATION BODY CLIPPER 912 HJ-103:

El ultraliviano TRIKE AERONATION BODY CLIPPER 912 HJ-103 es de fabricacion
Francesa por parte de la comparfiia Aircreation que fundada desde 1982 y a la fecha a
producido y vendido mas de 5500 ultralivianos a lo largo de todo el mundo, lo mas atractivo
de este tipo de modelo de ultraliviano es su bajo costo, peso y versatilidad de operacion sus
caracteristicas de vuelo son las siguientes:

Trike Clipper 912
MTOW 450 kg
Empty weight 219 kg
Stall speed 62 km/h
Minimum
speed 65 km/h
VNE 165 km/h
Climb rate 4.2 m/s
Max L/D ratio 8.5

Tabla 1. Caracteristicas generales Clipper 912
Fuente: POH Clipper 912 GDMUIX13-2G Version 0020

Como el ultraliviano esta conformado por dos partes principales que son el Ala delta que
produce la mayor sustentacion del equipo y la canastilla, que posee diferentes geometrias
de igual manera los cobertores de las ruedas varian dependiendo los modelos. Diferentes
operadores se han enfocado en la geometria de estos carenados para poder reducir el drag
producido, dentro de las opciones mas comunes se encuentran las siguientes
configuraciones. (AirCréation, 2010)

Este tipo de carenado tipo winglet posee unas buenas caracteristicas aerodinamicas, sin embargo
Su costo y peso son altos haciendolo poco atractivo.

\X._

Figura 5. Carenado tipo winglet
Fuente: Instructions and Maintenance handbook clipper 912



Carenado alargado o tipo cono, la desventaja de este tipo de carenado es sufragilidad ya que para pode
hacer el alargamiento en la parte de atras se requiere omitir soportes internos para no tener adicion
de peso.

7

Figura 6. Carenado tipo cono
Fuente: http://www.aeroexpo.online/prod/euro-fly/product-181954-18293.html

El mas comun carenado usado por su peso, facilidad de instalacion y precio es el
simetrico y es el sometido a estudio en el presente trabajo debido a que la mayor
desventaja es que su geometria si bien presenta buena aerodinamica aun puede ser mejorado
en el caso del presente trabajo proponiendo la utilizacion de generadores de vortice, las
opciones anteriores restan en peso y valor una opcio viable.

Figura 7. Carenado tipo simetrico
Fuente: Autores

Algunos operadores optan de igual manera en no colocarle los carenados a las ruedas, sin
embargo esta comprobado que la estructura misma en conjunto con la rueda genera
muchisimo mas drag disminuyendo el performance del equipo significativamente, la
estructura tubular a ambos lados de la canastilla tambien tiene unas protecciones y
superficies aerodinamicas adicionales que restan la resistencia al avance. (AirCréation,
2010)
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Capitulo 4

Metodologia Aplicada

4.1. SELECCION DE LA GEOMETRIA:

De acuerdo al Objetivo 1. Seleccionar una configuracién geomeétrica que sea Optima para
desarrollar los vortices que disminuiran el coeficiente de arrastre del Trike, fue necesario
tener en cuenta varios aspectos. Primero la bibliografia y antecedentes disponibles de los
diferentes tipos de Generadores de Vortices utilizados en superficies aerodinamicas que
existen. Primero que todo el tipo de generador de vortice seleccionado fue el rectangular en razén
a que su geometria esta basada de acuerdo a los célculos de la altura de la capa limite.

Teniendo en cuenta los datos de andlisis asi y aplicando la Ecuacion No 2 de espesor de capa limite
para flujo turbulento:

Longitud carenado (L): 0.498 m

Velocidad del aire (u) : 28.27 m/s

Densidad (p) : 1.191170551 kg/m?®

Viscosidad dinamica (p) : 0.000018441212 Ns/m? E-5
puL

Rex - T

Reynolds longitudinal: 909367.9393

Grosor Capa limite:

6= (0,37x) / (Rex!/5)

Longitud carenado (L): 0.498 m

Reynolds longitudinal (Rex): 909367.9393

&= 11.84 mm ( este numero fue aproximado a 12mm para efectos de fabricacién en 3D)

El motivo por el cual se realizan estos célculos iniciales, es sustentado bajo la base que la altura del
generador de vortice debe ser la misma altura de la capa limite para que sus efectos aerodinamicos
generen la mayor adherencia de la misma sobre la superficie de instalacion y es nuestro punto de
partida para la fabricacion del mismo.



CONDICIONES DE FRONTERA PARA EL CFD Y GEOMETRIA GV
Tempertura 23,9 °c
Presién 101500 Pa
Velocidad del aire 28.27 m/s
Densidad 1.19 kg/m?3
viscosidad dinamica 1.82.x10° Ns/m?
Diametro transversal carenado 0.14 metros
Diametro longitudonal carenado 0.49 metros
Mitad del diametro longitudinal del carrnado 0.24 metros
Reynolds Transversal 257471.64 N/A
Mitad del Reynalds transversal 455460.03 N/A
Reynolds logitudinal 909367.93 N/A
Mitad del Reynolds longitudinal 455460.03 N/A
Espesor de capa limite (Ecuacion 2) 11.84 mm

Tabla 2. CONDICIONES DE FRONTERA PARA EL CFD Y GEOMETRIA GV
Fuente: Datos tomados en el &rea de pruebas-Autores

Figura 8. Dimensiones Genereador de vortice rectangular
Fuente: Autores

Una vez definida la geometria correcta para el generador de vortice se procedi6 a la
impresion respectiva en 3D utilizando una empresa privada con equipo de impresion 3D
SR-20 el material usado para el generador de vértice fue PLA en razon a su bajo peso y
buena resistencia, estas caracteristicas apropiadas para realizar las pruebas de campo y que
soportara las velocidades a las cuales se harian las pruebas.

Finalmente, la orientacion de los generadores de vortice fue tomada de acuerdo a estudios
anteriores en donde pruebas realizadas en geometrias similares dentro de tlneles de viento
daba gue un angulo de orientacién No superior a 20 grados daba una mejora en la relacion
de CD/CL por lo cual para el andlisis se tom6 una orientacién intercalada de 20 grados
respecto al eje del carenado.

Los estudios preliminares de la utilizacion de generadores de vortice en tuneles de viento
aplicados para diferentes perfiles han demostrado que los mejores resultados se han
obtenido utilizando dicho angulo de orientacion de 20 grados en la colocacion de los
generadores de vortice.
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Dichos analisis puede ser analizados a profundidad en el documento de la NASA, W. Gyatt,
Development and Testing of VVortex Generators for Small Horizontal, NASA CR-179514,
1986.

12
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Figura 9. Comparasion generadores de vortice
Fuente: HoJoon Shim, Spain — April 6 — 8, 2017

De igual manera como se aprecia en la figura No. 9 el generador de vortice rectangular genera
mayor picos de vorticidad aumentando la rotacion de las particulas fluidas siendo el mejor
para ser aplicado en el proyecto.

Flow condition Triangular Trapezoidal Rectangular

Laminar flow case
(az’h=3.5)

Turbulent flow case
(azh=1.8)

Figura 10. Comparacion comportamiento generadores de vortice
Fuente: HoJoon Shim, Spain — April 6 — 8, 2017



4.2.

4.2.1

EXPERIMENTACION NUMERICA:

De acuerdo al Objetivo 2. Experimentar de manera numérica el flujo de aire sobre la

superficie del carenado con y sin generadores de vortice, el siguiente paso es la
descripcion del proceso realizado. Se tomaron los datos necesarios para la realizacion
del CAD representativo mediante la utilizacion de los manuales disponibles del Trike,
asi como la toma directa de las medidas que fueran requeridas. Luego de tener los
datos recolectados en los manuales y bibliografia disponible se procedié a experimentar
de manera numérica el flujo de aire sobre la superficie del carenado con y sin
generadores de vortice. Lo primero mencionado anteriormente fue el modelado de la
geometria, el desarrollo del modelo asistido por computadora (CAD) del carenado de
la ruedas del Trike, se generd por medio del Software Solid Edge ST6, a partir de los
planos y especificaciones de la aeronave.

Carenado si Gv Carenado con Gv

Figura 11. Carenado con y sin GV
Fuente: Autores

Una vez obtenido el s6lido de experimentacion se procede a realizar la configuracion
en el programa que se va a usar que es Ansys® version 19.1, con el paquete Fluent®
de CFD. (ANSYS, 2011)

PARAMETROS ANSYS:

Se debieron seguir todos los pasos con detalle con el fin de poder hacer las diferentes
simulaciones en Ansys, cada parametro es muy importante con el fin de poder lograr
unos datos confiables para cada simulacion.

Volumen de Control: El proceso inicia con la caracterizacion del volumen de control o
el dominio, para este paso se debid tener en cuenta las distancias hacia las fronteras con
el fin de que cada una de estas medidas no fuese a afectar directamente las lecturas de
las propiedades del fluido en su simulacion, de igual manera fue necesario tomar como
guia estudios preliminares de sistemas de aterrizaje. (S. Redonnet, 2017 )
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El punto clave de referencia es el diametro total de la figura en el caso del presente
trabajo es el carenado y particularmente la rueda del equipo, este debid quedar a 6
didmetros de la pared frontal y hacia cada uno de los lados y en la parte posterior 14
veces el didmetro con esto se logra que ninguna fuerza aplicada afecte las lecturas sobre
el solido.

symmetry

outlet

inlet

Figura 12. Dimensiones Volumen de Control
Fuente: Autores

Un punto importante referente a los analisis a realizar es que se dividié el volumen de
control a la mitad teniendo en cuenta la simetria del objeto, con esto se logré disminuir
la carga sobre el proceso ya que entre mas grande el volumen mayor el requerimiento
de hardware para correr las simulaciones.

Malla: Se realizaron diferentes mallas para cada caso, teniendo en cuenta que se deben
hacer dos simulaciones, una con un sélido sin generadores de vértice y la otra con los
generadores de vortice instalados la referencia principal era lograr la mejor
discretizacién de la malla teniendo en cuenta los diferentes parametros disponibles y
variando en cada escenario para lograr el punto méximo de calidad. EI programa posee
varias opciones para la calidad de la malla, Skewness, este parametro tiene en cuenta
la desviacion que tiene la malla con la figura geométrica que representa la malla,
fijandose en los angulos de los vértices. Cuanto menor sea el parametro, mejor sera la
malla. También se ha utilizado el pardmetro Orthogonal Quality, como mayor sea este
parametro mayor calidad presentard el mallado. Es importante tener en cuenta que
variando cada variable el nimero de elementos de la malla va aumentando o
disminuyendo, entre mayor sea el numero de elementos mas cercano seran los
resultados, pero de igual manera teniendo en cuenta que es un método numérico la base
de los calculos tener un numero alto de elementos aumentara de igual manera el tiempo
de computacion, entonces la limitante sera la capacidad de hardware disponible en los
equipos de computo. Se utilizé de igual manera la herramienta de inflacién para crear



capas alrededor del solido esto permite un analisis mas refinado sobre la capa limite.
En el Apéndice B se pueden identificar las diferentes mallas generadas.

Nombrado de superficies: Luego de la configuracion de las diferentes mallas se
procedié a nombrar cada una de las superficies del volumen de control y de igual
manera del solido, una de las caracteristicas del solido del carenado es que posee
diferentes caras hacia el exterior y fue necesario seccionar estas caras y nombrarlas por
separado para poder proceder al analisis.

Condiciones de frontera: Las condiciones propias de la simulacion estan dadas por las
condiciones de prueba en el area donde se hicieron las pruebas de campo por lo cual
fue necesario conseguir la informacion local para poder definir de igual manera dichas
condiciones, densidad, temperatura, velocidad del equipo para simulaciones y pruebas
de campo y la definicién de los modelos de resolucidn, se decidié utilizar el modelo
viscoso de tipo K-Epsilon. Siendo este un modelo clasico ampliamente usado y
validado tomando en cuenta la energia Kinetica turbulenta y la rata de disipacion de la
energia, este modelo se enfoca en los mecanismos que afectan precisamente la energia
Kinetica turbulenta. Teniendo en cuenta que los generadores de vortice generan un flujo
turbulento para la adherencia de la capa limite es apropiado manejar este modelo.
(Malalasekera, 1995)

Para cada una de las superficies nombradas se definieron los parametros para poder
iniciar la simulacion. Cabe aclarar que fue necesario hacer una simulacion inicial con
flujo laminar con el fin de poder obtener una grafica de referencia para poder
compararla con los datos tedricos disponibles en la literatura sobre analisis en
superficies 0 geometrias parecidas, ya que no se contaba con datos de prueba anteriores
0 pruebas en tunel de viento con carenados.

Definicion de Malla: A pesar de que ya se tenian las mallas definidas luego de realizar
la comparacion con los graficos arrojados del analisis preliminar con flujo laminar se
escogid una sola malla con la mayor cantidad de elementos para hacer las dos
simulaciones con flujo turbulento con el fin de ver el comportamiento de las presiones
y velocidades sobre el solido con y sin generadores de vdrtice y definir como la
variacion presentada en el CD afectaria teéricamente el rendimiento y tener un punto
de partida para seguir con las pruebas de campo.

Simulacién: Con las mallas escogidas, las condiciones de frontera definidas se
procedieron a demarcas lineas simétricas sobre la superficie del carenado con el fin de
poder configurar el sistema y poder obtener en el post proceso la informacién requerida
de las fuerzas sobre el solido.

Ya se habia seleccionado el método de resolucion con K-Epsilon mencionado
anteriormente ideal para casos de capa limite, en el Apéndice D se adjunta la tabla con
las diferentes configuraciones realizadas para poder obtener las graficas comparativas
confiables. Inicialmente se habian tomado 10 mil iteraciones como punto de partida sin
embargo teniendo en cuenta la normalizacion de los datos a partir de 2000 iteraciones
en adelante se decidi6 optar por dejarlo en 4 mil iteraciones para la solucién.
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4.3.

Post Proceso: luego de correr la simulacién con las mallas escogidas y las condiciones
finales establecidas se procedio a generar sobre la superficie del carenado 6 lineas de
referencia para la toma de datos y ver el comportamiento de las variables de analisis en
cada punto. Como la idea principal es compararla con lo que se realizaria en la prueba
de campo esto mismo se hizo en uno de los carenados. Se grafico cada una de las
variables obtenidas en el punto donde se coloco cada linea. De igual manera se fueron
variando las caracteristicas de estas lineas de referencia ya que inicialmente se habian
tomado lineas rectas a partir de la superficie con un tamafio significativo, pero las
graficas resultantes no mostraban datos confiables asi fue entonces como finalmente se
evidencio que colocando las lineas perpendiculares y a la altura promedio de la capa
limite los resultados se normalizaban y las gréficas se podian analizar ya que daban
datos reales de comportamiento y tendencia aplicables.

PRUEBAS DE CAMPO:

De acuerdo con el Objetivo 3. Someter el ultraliviano tipo TRIKE AERONATION
BODY CLIPPER 912 HJ-103 a pruebas de campo con el fin de obtener una imagen
visual del comportamiento del fluido sobre el carenado con y sin generadores de vartice

Se planifico con anticipacion una matriz de experimentos Apéndice A para la
realizacion de las pruebas de campo. Lo primero fue el desplazamiento al municipio de
Roldanillo-Valle. Finca Arcoiris via la Union Valle del Cauca con el equipo de trabajo.

Alistamientos iniciales: Con el fin de realizar las pruebas de campo inicialmente se
verificaron los equipos de video y fotografia que estuvieran funcionando debidamente.
Posterior a esto se evidencio fisicamente en el TRIKE AERONATION BODY
CLIPPER 912 HJ-103 los puntos de sujecion para las cdmaras, los angulos de video
del operario de camara durante los vuelos.

Alistamiento carenado para vuelo inicial: Con el fin de poder evidenciar el
desplazamiento del fluido sobre la superficie (Capa limite) se coloc6 sobre el carenado
izquierdo seis cintas con laminillas de lana mercerizada espaciadas entre si desde la
punta frontal del carenado hasta su parte posterior, coincidiendo con las lineas de
referencia trazadas en la simulacion con Ansys.

En el carenado del lado derecho se colocaron solamente dos cintas en la parte posterior
y borde de salida, la idea principal era evidenciar si el grosor de la cinta utilizada
variaba el comportamiento de la capa limite.

b M-

Figura 13. Instalacion laminillas lana mercerizada
Fuente: Autores



Vuelo inicial: A las 7:00 am del dia de las pruebas y luego de preparar el Trike para su
vuelo verificando con detalle en conjunto con el piloto y pasajero, la seguridad del
equipo se realizé el briefing indicando como seria el desarrollo del mismo, durante la
etapa de despegue, posterior ascenso Yy luego vuelo recto y nivelado para hacer la toma
de los registros videograficos y fotograficos. Se procedio al alistamiento final y la
realizacion del vuelo, la meta principal del vuelo inicial era identificar el punto donde
se desprendia la capa limite con el fin de instalar los generadores de vortice en dicho
punto.

El vuelo se realizé a la perfeccion y posterior del aterrizaje se verificaron en los
equipos de video el punto para la instalacion de los generadores de vortice; teniendo en
cuenta la premura de hacer los vuelos en las mismas condiciones se procedio a la
instalacion de los generadores de vértice directamente en la cabecera de la pista
teniendo especial cuidado de colocarlos en los &ngulos adecuados en ambos carenados
y en la distancia evidenciada visualmente.

Figura 14. Instalacion generadores de vortice
Fuente: Autores

Vuelo con Generadores de Vértice: Una vez instalados los generadores en el carenado
se procedid a realizar el vuelo numero dos con la confirmacion del piloto de realizarlo
a la misma altura y misma velocidad para mantener la homogeneidad en la muestra, al
final del segundo vuelo se verificaron las tomas en los equipos de video y fotograficos
para proseguir con el analisis de la informacién tomada.
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Capitulo 5

Andlisis y Resultados
5.1. DATOS CFD

Uno de los primeros resultados obtenidos fueron las gréficas de CP — distancia en el
solido con y sin generadores de vortice, en ambas graficas se evidencia el
comportamiento del CP a lo largo del solido en la imagen de la izquierda (sin
Generadores de vortice) se evidencia el punto de ubicacién de la perdida de capa limite
en la ubicacién 0,35m aproximadamente, debido a que en este punto evidenciado en la
grafica el CP empieza a aumentar de manera significativa suponiendo el
desprendimiento de la capa limite. En la imagen de la derecha (con Generadores de
vortice) se ve e cambio brusco en la ubicacién del generador y asi mismo el
comportamiento turbulento pero homogéneos después del generador.
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Figura 15. Cp vs Distancia
Fuente: Autores

A pesar de obtener valiosa informacion en estas graficas fue necesario tomar los datos
generados en las simulaciones de cada malla para CD y nimero de elementos con el
fin de mirar el comportamiento del CD y verificar si habia alguna tendencia de
normalizacion para poder definir la malla adecuada para realizar los analisis
posteriores, de acuerdo a la informacion obtenida en el siguiente grafico entre mas alto
el nimero de elementos mas normalizado esta el CD por lo tanto se escogio la malla
con mas elementos en nuestro caso la malla No 2c. para proseguir con la simulacién de
flujo turbulento.
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Figura 16. CD vrs Numero de elementos por malla
Fuente: Autores

Analisis de resultados simulacion con malla escogida: la Malla escogida fue la Malla
2c¢ del Apéndice B, la cual contenia 985.000 elementos, para proceder a realizar la
simulacion con y sin generadores de vortice para flujo turbulento. Inicialmente se
configuraron las condiciones de frontera y parametros de simulacién iguales que para
el flujo laminar sin embargo las gréficas iniciales obtenidas no mostraban datos
coherentes para analizar por lo tanto se empezaron a ajustar los parametros para poder
normalizar los resultados y poder generar unas graficas de comparacion para analisis.

Distribucion de presiones en el carenado
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Figura 17. CP Comparativo con y sin GV-Flujo Turbulento
( Serie 1 sin GV-Serie 2 Con GV)
Fuente: Autores
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Con la grafica anterior se puede evidenciar que el coeficiente de presion para el sélido
con generador de vortice instalado es mayor en el punto de colocacion de generador y
su distancia posterior con lo cual se deduce una disminucion en su indice de CD.

Con el fin de poder tener una mejor visualizacion del comportamiento del fluido a lo
largo del carenado se hicieron las lineas de referencia en el postproceso mencionado
anteriormente. Las graficas encontradas en cada punto estan referenciadas en el
Apéndice C. Con las graficas obtenidas se identifica que la velocidad del fluido después
del generador de vortice aumenta suponiendo una mayor turbulencia y asi mismo una
pérdida de la capa limite mas lenta al final de la superficie
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Figura 18. Velocity u Comparativo con y sin GV-Flujo Turbulento
Fuente: Autores

Apéndice C: En este se observan el comportamiento de la velocidad del aire a lo largo
de la superficie del carenado, observado en cada punto seleccionado para la colocacion
de las 6 lineas por lo tanto cada grafica presenta Velocidad vs. distancia. Para la linea
No. 1 se observa como la velocidad se comporta de manera similar en ambos casos ya
que tienen las mismas condiciones y caracteristicas al inicio del carenado. Las lineas
No. 2, 3 y 4 tienen una tendencia homogénea donde la velocidad al final alcanza la
velocidad del aire en el experimento 28.27 m/s y en su desplazamiento va aumentando
la velocidad hasta que la altura supera la capa limite. La linea No. 5 es donde estan
colocados los generadores de vartice por lo tanto la velocidad en este punto para el caso
con generadores instalados aumenta de manera estable en el mismo punto demorando
su desprendimiento de capa limite, finalmente en la linea No. 6 es mas observable como
en el caso con el generador de vértice instalado la capa limite se mantiene mas tiempo
sobre la superficie del sélido y ya al final los dos casos vuelven a ser homogéneos.

Como se aprecia en la Figura 18 que corresponde a la linea 5 sobre el carenado, y
teniendo en cuenta lo mencionado por (Anderson, Introduction to Flight, 2000) el perfil
de velocidades en la capa limite va variando desde la superficie hasta el limite de la
capa donde este es mayor y luego de su desprendimiento es igual a la velocidad del
fluido. La pendiente de la grafica del carenado con generadores de vortices es mayor
manteniendo el flujo turbulento después del generador y retardando la perdida de la
capa limite.



5.2.

Perfiles de velocidades X=0.48024

0.014

. Con Gv

0_012; — Sin Gv

0.010

0.008

0.006 /

0.004 /

0.002 /,
0.000-- _————

LA B B R I LA L L S B B B B B
0 5 10 15 20 25 30
Velocityu [ ms~-1]
Figura 19. Perfil de velocidad Linea 5 Flujo Turbulento
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Y [m]

De igual manera se realizaron las comparaciones de presion sobre el carenado en las
diferentes lineas de referencia identificando una disminucion en la presion justo
después donde se instalaron los generadores de vortice para la simulacién con flujo
turbulento.

PRUEBA DE CAMPO

Durante el primer vuelo y luego de analizar lo videos se pudo identificar el &rea donde
se desprendia la capa limite, fue una prueba muy positiva y luego del aterrizaje se
procedid a la instalacion de los generadores de vértice. Comparando la informacion
dada en las gréficas anteriores se puede ver que tanto en CFD como en la prueba de
campo se pudo identificar claramente la ubicacién de perdida de la capa limite y la
mejor ubicacion para la instalacion de los generadores de vortice.

Es importante entender que debido a la premura en la realizacion de las pruebas de
campo para poder mantener las mismas condiciones de los vuelos la instalacion de los
generadores de vortice pudieron haber quedado un poco corridos hacia atras o delante
del punto de referencia, pero finalmente el ejercicio se cumplié de buena manera y se
logro evidenciar fisicamente el comportamiento debido de la capa limite.
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Area de instalacion GV

Figura 20. Vuelo #1 imagen carenados
Fuente: Autores

Con los generadores de vortice ya instalados adicional de los ajustes necesarios a los
equipos de grabacion se procedié a la realizacion del siguiente vuelo con el fin de
evidenciar cual seria el comportamiento de la capa limite a lo largo de la superficie del
carenado, se pudo evidenciar que el comportamiento del fluido después de los
generadores de vortice observando las ldminas de lana mercerizada, donde se observo
un comportamiento mucho mas homogeéneo y recto en el movimiento de las laminillas
suponiendo un flujo turbulento pero firme considerando una fijacion mas firme de la
capa limite sobre la superficie del carenado hasta el final de la misma.

Figura 21. Vuelo # 2 Comportamiento Capa limite con GV instalados
Fuente: Autores

Es importante aclarar que se tenian dos tipos de lana mercerizada una de caracteristicas mas
delgada y que inicialmente se pensaria podria ofrecer una mejor vision del comportamiento de
la capa limite ya que ofreceria menos rigidez a la hora del paso del aire sobre ella, sin embargo
ya una vez realizando las pruebas se pudo comprobar que la lana mercerizada de mayor calibre
es mucho mejor, la presion debida que ejerce el aire sobre la lana mas gruesa facilita la
observacion, adicionalmente debido a la turbulencia las laminillas tienden a enredarse por lo
que una lana mas firme disminuye esa variable.



Capitulo 6

Conclusiones y Recomendaciones

La geometria del solido en andlisis juega un papel muy importante, durante su
caracterizacion en Solid Edge se identificaron los diferentes angulos, caras y demas
caracteristicas propias del solido que deben ser discretizadas o mejor posible con el
fin de facilitar su manipulacion durante las simulaciones para el CFD, de igual manera
lograr la simetria en su volumen para facilitar a la hora de los célculos la division para
el volumen de control.

La definicidn del volumen de control fue el adecuado ninguno de los datos obtenidos
en las simulaciones se vio afectado por las fronteras trazadas ya que el fluido se
desplazé libremente afectando solamente al sélido y logrando una lectura adecuada
de los resultados.

Teniendo en cuenta que Ansys es un software para la resolucién de fendmenos como
el presentado, se debe tener en cuenta que la obtencion de la malla es un procedimiento
mas complejo de lo que parece. No se puede mallar de cualquier manera y todas las
geometrias de igual forma. La calidad de la malla ayuda a un mejor procesado de la
geometria y a la obtencion mas realista de la solucién del problema, por lo que es
interesante conocer los parametros que afectan a su calidad y tratar en lo posible
realizar los ajustes necesarios de estos pardmetros disponibles para obtener la solucion
mas adecuada.

Se sugeriria para analisis posteriores a este trabajo tratar de discretizar el mallado con
un numero mayor de elementos, para eso se debe tener en cuenta que el hardware de
los equipos de cémputo a utilizar deben tener un mayor performance para que los
tiempos de simulacion no sean muy altos.

Tanto en el CFD como en la prueba de campo se evidencio el punto de perdida de la
capa limite facilitando la ubicacién de los generadores de vortice, seria interesante
poder llevar el experimento a un modelo a escala en el tinel de viento para poder
corroborar numericamente con el CFD para poder validar los resultados numéricos de
este trabajo de grado.

Se pudo evidenciar tanto en el CFD como en las pruebas de campo mediante las
laminillas de lana mercerizada que los generadores de vortice mejoran la
aerodinamica del carenado retrasando la perdida de la capa limite de la superficie
aumentando en cierta medida la turbulencia del flujo de aire posterior a los
generadores y fijando la capa limite hasta el final de la misma. Debido a lo sugerido
para analisis de capa limite en documentos de referencia se utilizaron generadores
rectangulares, seria interesante probar otras geometrias en los generadores en analisis
posteriores y verificar si el comportamiento es similar.
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Apeéndice A

Matriz de experimento

. Llegar a lugar predestinado Roldanillo-Valle pista de aterrizaje el colibri 4°24'49"N
76°09"17".

. Evaluar las condiciones ambientales, verificar que no haya vientos fuertes y
corroborar que existan bajas probabilidades de lluvia.

. Alistamiento de Trike para vuelos.
. Instalacion de equipos de grabacion
. Instalacion de las fibras de algodén mercerizado.

a. Distribuir 15 fibras de 12 cm de largo, a lo ancho del carenado.

. Realizacioén del vuelo sin Gv

. Finalizaciéon del vuelo sin GV

. Instalacion de los gv en los carenados de las ruedas del ultraliviano tipo TRIKE
. Alistamiento de Trike para vuelos con Gv.

a. distribuir los Gv a lo ancho del carenado, manteniendo la distancia de
separacion de 6 mm entre dos pares de Gv, con un angulo de 20° para
cada uno.

10.Realizacién del vuelo con Gv

11.Finalizacién vuelo con Gv.

12.Desmonte de equipos.

13. Andlisis de la informacion.

Fin de la actividad



Toma de Datos Sin Generadores de Vortices.

Fecha:  14/10/2018 Hora: 6:46 am
Vuelo 1
Ascenso 4500 ft
Velocidad equivalente. 50-54
Altitud crucero 4500 ft
Combustible inicial 30 It
Temperatura ambiente (OAT) 28.27
RPM
combustible final 51t

Toma de Datos Con Generadores de Vortices.

Fecha: 14/10/2018

Hora: 7:17 am

Vuelo 1 2
Ascenso 4500 ft 4500 ft
Velocidad equivalente 50-54 50-54
Altitud crucero 4500 ft 4500 ft

Combustible inicial 30 It
Temperatura ambiente (OAT) 28.06 28.06
RPM
combustible final 51t 51t




Apéndice B

Independencia de Mallas

QUALITY (MESH METRIC)

CURVATURE NORMAL

IMAXIMUN LAYER OF

STATISTICS

ELEMENT SIZE | SIZE FUNCTION
IMESH METRIC LN AKX AVERAGE ANGLE INFLATION Nodes Elements
Orthogonal quality 0,17235 0,99312 0,76622 10° 10 86214 330346 0,08 curvature
skewness 6,36E-04 0,82765 0,23236 10° 10 86214 330346 0,08 curvature
Orthogonal quality 1,69E-03 0,99488 0,76719 10° 10 93620 491689 0,05 curvature
skewness 1,54E-04 0,99831 0,23127 10° 10 93620 491689 0,05 curvature
Orthogonal quality 5,37E-02 0,99515 0,76751 10° 10 159563 843779 0,04 curvature
skewness 9,47E-05 0,94634 0,23107 10° 10 159563 843779 0,04 curvature
Orthogonal quality 0,16457 0,99275 0,76217 12 12 79506 302593 0,08 curvature
skewness 5,56E-04 0,82937 0,23597 12° 12 79506 302593 0,08 curvature
Orthogonal quality 1,63E-01 0,9934 0,76712 12° 12 141468 635274 0,05 curvature
skewness 9,41E-05 0,82903 0,23123 12° 12 141468 635274 0,05 curvature
Orthogonal quality 1,63E-01 0,99648 0,76738 12° 12 206061 983727 0,04 curvature
skewness 3,11E-04 0,84728 0,2311 12 12 206061 983727 0,04 curvature
Orthogonal quality 5,98E-02 0,9916 0,75839 14° 14 74376 283203 0,08 curvature
skewness 6,26E-04 0,83263 0,2389 14° 14 74376 283203 0,08 curvature
Orthogonal quality 1,25E-01 0,99453 0,76502 14° 14 136636 617113 0,05 curvature
skewness 5,90E-04 0,84658 0,23294 14° 14 136636 617113 0,05 curvature
Orthogonal quality 1,23E-01 0,99437 0,76605 14° 14 200865 964158 0,04 curvature
skewness 2,92E-04 0,8396 0,23218 14° 14 200865 964158 0,04 curvature
Orthogonal quality 4,52E-02 0,99214 0,7547 16° 16 69812 266987 0,08 curvature
skewness 5,30E-04 0,83913 0,24098 16° 16 69812 266987 0,08 curvature
Orthogonal quality 0,04515 0,99442 0,76315 16° 16 132240 601324 0,05 curvature
skewness 0,00009 0,83674 0,23412 16° 16 132240 601324 0,05 curvature
Orthogonal quality 4,39E-02 0,9952 0,76481 16° 16 196598 948697 0,04 curvature
skewness 3,12E-04 0,84921 0,23301 16° 16 196598 948697 0,04 curvature
Orthogonal quality 3,18E-02 0,99076 0,75049 18° 18 67378 257109 0,08 curvature
skewness 3,39E-04 0,84757 0,243 18° 18 67378 257109 0,08 curvature
Orthogonal quality 3,18E-02 0,99392 0,76294 18° 18 129637 590588 0,05 curvature
skewness 1,79E-04 0,83936 0,23341 18° 18 129637 590588 0,05 curvature
Orthogonal quality 3,14E-02 0,99474 0,76494 18° 18 193709 936795 0,04 curvature
skewness 2,74E-04 0,84318 0,23227 18° 18 193709 936795 0,04 curvature
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Apeéndice C

Graficas Simulaciéon turbulenta
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Apeéndice D
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