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Resumen. El creciente interés de la industria aeroespacial por los vehiculos aéreos no tripulados (UAVs)
y micro vehiculos (MAV) estd impulsando la investigacion en el campo de los flujos de bajo niimero de
Reynolds. Estos mismos rangos de trabajo son observables en fuentes de generacion renovables como
aerogeneradores y turbinas hidraulicas. En este contexto, la simulacién numérica mediante CFD es una
herramienta crucial que nos permite estudiar el comportamiento fisico de los perfiles aerodindmicos,
predecir estructuras vorticosas y recirculaciones provocadas por la interaccion fluido/estructura que ca-
racteriza estos fenomenos. Este trabajo busca reproducir ensayos experimentales y numéricos efectuados
sobre un perfil Risg B1-18 y NACA 0024, perfiles aerodindmicos gruesos de comtn uso en esta drea.
Utilizando la herramienta OpenFOAM® y poniendo debida atencién en la modelacién de la turbulencia
en regimenes de bajo nimero de Reynolds, se analizaron los perfiles antes nombrados con el objetivo de
predecir valores caracteristicos (Cy y C}), distribucion de presiones y punto de desprendimiento de capa
limite.

Keywords: Low Reynolds Number Flow, Thick airfoil, Boundary layer, OpenFOAM®.

Abstract. The growing interest of the aerospace industry in unmanned aerial vehicles (UAVs) and micro
air vehicles (MAVs) is driving research in the field of low Reynolds number flows. These same working
ranges are observable in renewable energy sources such as wind turbines and hydraulic turbines. In this
context, numerical simulation using CFD is a crucial tool that allows us to study the physical behavior of
aerodynamic airfoils, predict vortex structures, and recirculations caused by the fluid/structure interac-
tion that characterizes these phenomena. This work aims to reproduce experimental and numerical tests
carried out on a Risg B1-18 and NACA 0024 airfoil, thick aerodynamic airfoils commonly used in this
area. Using the OpenFOAM® tool and paying due attention to turbulence modeling in low Re regimes,
the aforementioned airfoils were analyzed with the objective of predicting characteristic values (C; and
(7)), pressure distribution and boundary layer separation point.
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1. INTRODUCCION

Los vehiculos aéreos no tripulados (UAVs) y los micro vehiculos (MAVs) operan con rotores
y alas de pequenas escalas, lo que los lleva a flujos en condiciones de muy bajos nimeros de
Reynolds (Re). Estas mismas condiciones también se observan en dispositivos de generacion de
energia renovable como los aerogeneradores. A pesar del extenso estudio de flujos en regimenes
de alto Re (> 5 - 10°), los flujos a bajo Re presentan desafios particulares que han sido menos
explorados. Por lo tanto, es de gran interés analizar y desarrollar técnicas de modelado numérico
para estos regimenes.

Los regimenes de nimero de Reynolds entre 10* y 10° se caracterizan por una mayor parti-
cipacion de los efectos difusivos, dominados por las fuerzas viscosas, en comparacién con los
efectos convectivos, asociados a las fuerzas inerciales. En este rango, los perfiles de velocidad
poseen mucha menos energia cinética, son menos estables y propensos a sufrir el fenémeno de-
nominado desprendimiento de la capa limite sobre el perfil. La turbulencia que se genera en la
region de recirculacién mejora el transporte de momento, permitiendo en algunas situaciones la
re-adhesion del flujo. Sin embargo, como lo describen Winslow et al. (2018), no siempre ocurre
re-adhesion y a medida que el dngulo de ataque aumenta, el punto de desprendimiento de la
capa limite se desplaza hacia el borde de ataque, lo que genera una zona de corte pronunciada.
A diferencia de los nimeros de Reynolds mds altos, esta capa no es capaz de transicionar y
volver a adherirse al perfil alar como una capa limite turbulenta, lo que resulta en un arrastre
por presion elevado y una baja en la sustentaciéon (Mueller y DeLaurier, 2003). El perfil alar
se encuentra entonces en pérdida por separacion del borde de fuga durante la mayor parte o la
totalidad de su rango operativo. Inclusive, este fendmeno se ve incrementado al disminuir el
numero de Reynolds para un dngulo dado, lo que resulta en eficiencias ain més bajas del perfil
alar (Tsuchiya et al., 2013).

El desprendimiento de la capa limite implica el desarrollo de vorticidades que se convectan
corriente abajo. La frecuencia asociada a ese desprendimiento es otro aspecto diferencial cuando
los perfiles presentan perdidas de borde de fuga. Como describen Kotapati et al. (2010), cuando
el perfil se encuentra en esta condicion el flujo se comporta como el que pasa sobre un cuerpo
romo Yy, en consecuencia, estd sujeto a dos escalas de frecuencia, fs; y fwake. La primera es
la frecuencia natural de los vortices producto de la inestabilidad de la capa de cizalladura y la
segunda la frecuencia de desprendimiento de la estela. Seglin expresan los autores (Kotapati
et al., 2010) ambas frecuencias tienen igual importancia en la prediccién del comportamiento
del flujo sobre perfiles en estas condiciones.

Las técnicas de simulacién viables para aplicarse en configuraciones complejas y costo
computacional accesible son en general los métodos basados en las ecuaciones de Navier-Stokes
promediadas por Reynolds (RANS, de sus siglas en inglés). El explicitar los efectos de la turbu-
lencia sobre el flujo medio implica que su modelado puede hacerse mediante distintas técnicas.
En el caso de usar modelos del tipo Eddy Viscosity (EVM) , la viscosidad turbulenta, asociada
a estos efectos se calcula mediante diferentes ecuaciones de transporte para las escalas tan-
to de velocidad como de longitud, escalas representativas del nivel de turbulencia del flujo y
que componen esa viscosidad. Un punto critico en la aplicacion del enfoque RANS a flujos de
bajo ndmero de Reynolds es la modelizacién de la turbulencia. La presencia de desprendimien-
to de capa limite sobre perfiles alares implica un desafio importante, ya que los modelos de
turbulencia presentan en general una calibracion estdndar para regimenes totalmente turbulen-
tos, o bien requieren que los puntos de transicion se conozcan de antemano, segin Catalano y
Tognaccini (2010). Los autores sefialan que los EVM de Spalart—Allmaras (SA) y £ — w SST
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predicen satisfactoriamente las caracteristicas del flujo en la region de aire donde se produce
el desprendimiento y re-adhesion de la capa limite cuando la simulaciones se han llevado a
cabo utilizando valores muy bajos de la turbulencia en la corriente libre ((1;/pt)oo = 11077
Yy (VE/U)s = 1-10% para k — w SST y (14/v)oe = 1-107'° para SA). Sin embargo, las
predicciones presentan ciertas discrepancias tanto en las regiones viscosa como logaritmica de
la capa limite, que son corregidas mediantes las modificaciones propuestas del EVM utilizado.

La motivacion de este trabajo es estudiar fendmenos de interaccion rotor estator (RSI) en
turbomdquinas hidrdulicas. Si bien el flujo asociado es turbulento y no estacionario, los ensayos
fisicos a escala que permiten la validacién de herramientas numéricas, en ciertas ocasiones,
conducen a un problema afiadido donde las capas limite presentes en los perfiles son claramente
de transicion laminar-turbulenta, con efectos de desprendimiento/re-adhesion del flujo bajo este
régimen de transicion. Este es el caso del ensayo experimental de Gete y Evans (2003), en el
cual se propone estudiar las perturbaciones de la capa limite de una placa plana al interactuar
con un tren de vortices generado mediante una cascada de perfiles NACA 0024 en movimiento,
cuya condicién de funcionamiento de estos perfiles es de Re = 1,2 - 10* y 4ngulo de ataque
(AoA) de 10°. El tener en cuenta estos efectos adicionales permitiria refinar la metodologia
para estudiar fendmenos de RSI en casos en donde el flujo es de transicion en casi toda la capa
limite de los perfiles que conforman la turbomaquina ensayada.

Producto a la escasa informacion sobre ensayos con perfiles gruesos a bajos nimeros de
Reynolds, el presente trabajo busca, inicialmente, replicar los resultados numéricos de Btoriski
y Strzelecka (2021) con un perfil Risg B1-18 a Re = 2-10* y AoA = 9°. Utilizando modelos del
tipo EVM sin una calibracion especifica para estos casos, se comparan los coeficientes Cy y C;
y el punto de desprendimiento de la capa limite reportados por los autores.

Con la base de conocimiento previamente establecida, se procedi6 a realizar la simulacién
del perfil NACA 0024. Utilizando XFOIL como referencia para comparar resultados en AoA
previos a la entrada en pérdida, se propuso una secuencia de simulaciones que incluy6 la com-
probacion de lamallaaRe =5 - 10%, el incremento del AoA a 10°, y finalmente la reduccion de
Re hasta el valor objetivo de 1,2 - 10%.

2. METODOLOGIA

2.1. Ecuaciones de Navier Stokes

Se considerara en este trabajo un flujo de transicion laminar-turbulento, incompresible y no
estacionario, siendo las ecuaciones de Navier-Stokes para este caso:

8 = =, =, = - —
&(Pui)+v‘(m¢i®ui) =—-Vp+V- [M <Vui+VuiT>} +pg (1)

Promediando en experimentos la anterior ecuacion llegamos a la expresion de las ecuaciones
de Navier Stokes Promediadas (RANS)

875 * 8xj n 81‘1 + 8xj a axj + 8%2 puiuj

2)

donde U, /, u y —pm son la velocidad media de flujo, las fluctuaciones de la velocidad
producto de la turbulencia, y término del tensor de Reynolds, respectivamente.

El proceso de promediado de Reynolds genera un término adicional de esfuerzo (el tensor
de Reynolds). Para resolver las ecuaciones RANS, es necesario expresar el tensor de Reynolds
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en términos de las cantidades de flujo medio. Mediante la hipétesis de viscosidad turbulenta o
hipdtesis de Boussinesq, la solucion para este término es:

—— ou, oU; 20U 2
- u!, = z‘i‘ ]—i‘— (51 ——k(% 3
[)UZU] He (895] (‘3% 3 ﬁxk ]) SIO J ( )
donde i, y k representan la viscosidad turbulenta y la energia turbulenta, respectivamente.
La Ec. (3) combina las componentes tangenciales y normales del tensor de Reynolds, la cual
es necesario resolver previo a la Ec. (2). La metodologia para resolver la Ec. (3) implica la

adecuada seleccion de un modelo de turbulencia para calcular la viscosidad turbulenta (zi).

2.2. Modelos Turbulentos

Para el célculo de p; se usaron dos modelos del tipo EVM, que tienen en cuenta los efectos
de transicién laminar-turbulenta, £ — w Shear Stress Transport (k — w SST) y Langtry-Menter
k — w Shear Stress Transport (kK — w SST LM). A su vez, se propone resolver los casos como
flujos laminares, es decir, despreciando el tensor de Reynolds, no computando zi;.

B a1 pk
He = maz(ajw, by Fo F52.5;;)

El modelo £ — w SST combina la virtud de la independencias de los valores turbulentos de
flujo libre del modelo k& — €, con la mejores predicciones de las tensiones cortantes sobre la
pared del modelo k£ — w. En las ecuaciones Ec. (5) y (6), se han expresado el balance de energia
cinética turbulenta y la tasa de disipacion, respectivamente, detallados en el trabajo de Cortes y
Mairquez Damidn (2023).

4)

k d =d = —
%JFU-Vk:P—ﬁ*warV‘(Dka)JrSk (5)
dw - = , , e
a—f+U-v¢u:VlP—ﬁw2+v-(DWW)+2(1—F1)0w2v1<:-vcu+sw 6)
t
2.3. XFOIL

El c6digo XFOIL (Drela, 1989) combina un método de panel de flujo potencial y una formu-
lacién integral de la capa limite para el andlisis del flujo alrededor de perfiles alares. El codigo
fue desarrollado para predecir rdpidamente el rendimiento de perfiles en un amplio rango de
nimeros de Reynolds, logrando su convergencia a través de la iteracion entre las soluciones del
flujo externo e interno sobre el espesor de desplazamiento de la capa limite (Morgado et al.,
2016). De esta manera, XFOIL calcula la distribucion de presion viscosa y captura la influencia
de la separacién limitada en el borde de fuga, asi como las burbujas de separacioén laminar.

XFOIL utiliza un método de envolvente aproximada para calcular la transicion. Con este
método, el cddigo rastrea sélo la frecuencia mas amplificada en un punto determinado del per-
fil, aguas abajo del punto de inestabilidad, para obtener la amplitud de esa perturbacion. Se
asume que ocurre la transicion cuando esta amplitud integrada alcanza un valor determinado
empiricamente.
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3. CASOS DE ESTUDIO
3.1. Risg B1-18

Siguiendo los parametros de ensayo establecidos por Blonski y Strzelecka (2021), se buscé
centrar el andlisis para un perfil Risg B1-18 de cuerda ¢ = 0,3 m, dngulo de ataque AoA =9°,
viscosidad dindmica v = 1 - 10° m?/s y Re = 2 - 10%. Se utiliz6 la herramienta OpenFOAM® ,
pimpleFoam como método de acoplamiento presién/velocidad, niimero de Courant no mayores
a 1, y se garantizé esquemas de segundo orden tanto espaciales como temporales para el clculo
de los pardmetros de simulacion. Se realizaron simulaciones para flujo laminar y turbulento
utilizando los modelos £ — w SST y k — w SST LM. Considerando los aportes realizados por
Catalano y Tognaccini (2009) se propusieron para la turbulencia de corriente libre relaciones de
(t¢/11)oo < 1. Enla Tabla 1 se resumen los casos que se desarrollaran en este trabajo.

Caso Uﬁjﬁgﬁ; Uso [m/s] | AoA | pu/p T [ %)
1 laminar 0.06687 9 - 0
2 kOmega SST 0.06687 9 6.7 0.5
3 kOmega SST 0.06687 9 2.6-107° | 3.9.10°1°
4 kOmega SST LM | 0.06687 9 6.7 0.5
5 kOmega SST LM | 0.06687 9 0.0067 0.001

Tabla 1: Resumen casos simulados de perfil alar Risg B1-18

El modelo k£ — w SST LM requiere de los pardmetros turbulentos Rey y 7. Se asumié v = 1
y Rey siguiendo la Ec. (7).
589,428T;, + 0,2193 ,
’ T2+ siT, <1,3%

“ (7)
si T, > 1,3%

Reg = 1173,51 —

331,5
(T, — 0,5658)0671

Reg =

3.2. NACA 0024

El caso objetivo es la simulacién del perfil en cuestién con una cuerda ¢ = 0,05 m, AoA
=10° y Re = 1,2 - 10*. Sin embargo, debido a la falta de documentacién de ensayos experi-
mentales y numéricos de perfiles gruesos a regimenes transicionales tan bajos, se recurre como
herramienta de validacién a la simulacién del mismo perfil pero a Re =5-10% y AoA = 4°, punto
previo a la entrada en pérdida del perfil, y posterior comparacién con resultados obtenidos me-
diante XFOIL. Este procedimiento sigue el antecedente del trabajo de Shome y Radle (2013).
Estos autores simulan el perfil SD7003 a Re = 6 - 10 con AoA por debajo de la entrada en pér-
dida del perfil, cuyos resultados presentan un buen acuerdo con las respectivas aproximaciones
realizadas mediante XFOIL.

Aqui también se utiliz herramienta OpenFOAM® con la misma configuracién que para el
caso anterior, excepto que todos los casos simulados fueron como flujo laminar. Se realizé un
analisis de sensibilidad de malla con Re = 5 - 10* y dngulo de ataque AoA = 4°. Luego de
validar la malla se prosigui6 a evaluar los casos de Re =5 - 10* y AoA =10°, yRe=1,2-10%y
Ao0A = 10°. El resto de los pardmetros seleccionados fueron ¢ = 0,05 m y viscosidad dinamica
v=1,514-10"° m?/s.
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3.3. Mallas

Los dominios de calculo se mallaron en dos dimensiones mediante el software GMSH, utili-
zando Octave y cddigo de desarrollo propio para la parametrizacion de todas las caracteristicas
geométricas. Las mallas generadas para ambos perfiles fueron del tipo C-grid. Para la discre-
tizacion del dominio se establecieron zonas estructuradas que envolvian las superficies de los
perfiles hasta una distancia de 0,2 c de las superficies y 0,4 ¢ agua abajo del borde de fuga.
Dentro de esta zona se prest6 debida atencion no sélo al tamafio de celda en direccién normal a
las paredes (y* < 1) sino ademads se buscd establecer gradientes de crecimiento y relaciones de
aspecto de celdas que garanticen una precision de cdlculo en todas las direcciones, capturando
asi todas las estructuras vorticosas presentes y representables (gradiente de crecimiento maximo
de 1.02). A su vez, para mejorar la estabilidad y capacidad de captar vorticidades, se orientd en
sentido del desprendimiento la malla del extradds de los perfiles (ver Figura 2).

Como herramienta de validacién y parametro de medida del nivel de refinamiento, se tuvo en
consideracion el andlisis de las viscosidades turbulentas de escala de subgrilla (uscs) presentes
en LES (Large Eddy Simulation, en sus siglas en inglés). Siguiendo el andlisis realizado por
Marquez Damian y Nigro (2010), psas aparece como un parametro dentro de las formulaciones
de LES que permite el modelado las estructuras vorticosas no posibles de capturar directamente
por el tamafio de celdas definido para la malla. El procedimiento constd en simular mallas 2D
de referencia en OpenFOAM® utilizando LES como solver. Se hizo un remallado selectivo en
pos de garantizar vggs/v ~ 0,1.

0.2

0 0.2 0.4 0.6 0.8 1 0 0.2 0.4 0.6 0.8 1
a) b)

Figura 1: Geometria de los perfiles Risg B1-18 (a) y NACA 0024 (b).

Figura 2: Detalle caracteristicas de malla.

4. RESULTADOS Y DISCUSION
4.1. Rise B1-18
En la Figura 3, se han graficado los valores instantdneos de C; y (' para tres casos caracte-

risticos. Ademas, se ha representado el campo de vorticidades en direccion z, donde es posible
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apreciar la capa de corte, el punto de desprendimiento de la capa limite y la estructura vorti-
cosa generada por el perfil. La Tabla 1 muestra un resumen de pardmetros seleccionados y los
resultados obtenidos en cada simulacion. Entre los datos se destacan no sélo los coeficientes
de arrastre (Cy) y sustentacion (C}), sino también, el punto de desprendimiento de capa limi-
te (Xspr) y las dos primeras frecuencias fundamentales de la sefial de C,; y C; obtenidas por
descomposicion de Fourier.

Obsérvese la capa de corte y el punto de desprendimiento de la capa limite, las estructuras
vorticosas y la morfologia de las mismas.

Vorticidad en Z - Caso 1

C,;y C; vs tiempo - Caso 1

c, 08f
Cosl
0.4+
0.2+ . - v 7 A
0 i i i i j
0 20 40 60 80 100
tiempo [s]
C,y C,; vs tiempo - Caso 2 C,y C, vs tiempo - Caso 5
1.4 1.4
12 12+
1 1
c,08F c, 081
€ ool A Ao\ A A AL A € sl
0.4+ 0.4+
0.2+ 0.2
0 i i i i j 0 i i j
0 20 40 60 80 100 0 20 40 60 80 100

tiempo [s] tiempo [s]

Figura 3: Valores de Cy y C reportados a lo largo de la simulacién. Caso 1 con modelo laminar; Caso 2 con
modelo turbulento & — w SST; Caso 5 con modelo turbulento £ — w SST LM.

| Caso | Cq | C | w/p | T.[% | Xsprlz/cl]| fi[He] | f2 [Hz] |
1 0.1382 | 1.1448 - 0 0.208 0.15 0.3
2 0.1365 | 0.6629 6.7 0.5 0.215 0.27 0.26
3 0.1369 | 0.6702 | 2.6:107 | 3.9-1071° 0.215 0.27 0.26
4 0.1186 | 0.5066 6.7 0.5 0.216 0.01 0.02
5 0.1323 | 1.1293 | 0.0067 0.001 0.213 0.15 0.3
Btonski | 0.1480 | 1.1700 - - 0.201 - -

Tabla 2: Resumen resultados Risg B1-18. Modelos utilizados: laminar (Caso 1), k —w SST (Casos 2y 3)y k —w
SST LM (Casos 4 y 5).

Como primera conclusion se puede observar que el modelo laminar report6 los resultados
con mejor acuerdo con la referencia, no sélo teniendo en cuenta Cy y C}, sino ademds el pun-
to de desprendimiento de la capa limite (Xgpr). Por otro lado, se encontré que los modelos
turbulentos £ — w SST y k — w SST LM sobrepredicen los valores de p; filtrando gran parte
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de la frecuencias fundamentales y devolviendo un flujo muy ordenado y lejos de lo reportado
por Bloniski y Strzelecka (2021). Sélo el modelo £ — w SST LM present6 sensibilidad a las
variaciones de 1/, y fue a partir de 7,, = 0,001 % (Caso 5) donde los resultados reportados
comenzaron a aproximarse al Caso 1.

4.2. NACA 0024

En la Tabla 3 se ha resumido los pardmetros seleccionados y los resultados alcanzados en
cada caso, donde se puede destacar, ademads de los coeficientes de C; y Cj, una descomposicién
de los aportes realizados por la presién (Cgp,) y la tension de corte (Cyr) sobre el coeficiente
de arrastre. Comprendiendo el cardcter no estacionario del fendmeno, todas los parametros
especificados fueron calculados con magnitudes promediadas en el tiempo.

| Caso |AoA| Re |yrww!| Cop | Cy | Ca | C | Xsgpplaz/cl]

1 4 50000 | 5.7 | 0.06847 | 0.008353 | 0.07682 | 0.7226 0.185

2 4 50000 | 2.1 | 0.05633 | 0.009217 | 0.06555 | 0.6303 0.213

3 4 50000 | 0.48 | 0.05514 | 0.009059 | 0.06420 | 0.6861 0.214

XFOIL | 4 50000 - 0.03908 | 0.014800 | 0.05388 | 0.6106 0.234
] 4 \ 10 \ 50000 \ 0.37 \ 0.08010 \ 0.009507 \ 0.0896 \ 0.6980 \ 0.115 ‘
|5 | 10 [12000] 0.21 | 0.2302 | 0.02351 | 0.2537 [ 0.5848 |  0.132 |

Tabla 3: Resumen resultados NACA 0024
c Distribucién C, sobre prefil Integracién componente p, de C,

Prep

. . -100
0.8 1 0

le-3 1.5e-3 2e-3 2.5e-3

area de integracién [m?]

0.4 0.6 0.5e-3
x/c

3e-3

Figura 4: Anilisis de sensibilidad de malla mediante comparacion de la distribucién de C}, en torno al perfil para
los casos 1, 2 y 3 (izq). Componente de presion en direccién a Cy integrada sobre caras discretizacion perfil (der).

En la Figura 4 se han representado los diagramas de C), en torno al perfil para los casos
1, 2 y 3, correspondientes al andlisis de sensibilidad de malla. A su vez, la figura muestra la
componente de la presién en direccion de Cy, integrada sobre cada una de las caras de celda
que discretizan la pared del perfil simulado. Como se observa en la figura, existe un buen ajuste
de la distribucion de presiones sobre todo el borde de ataque y la zona de intrados del perfil, sin
embargo, encontramos discrepancias en la zona de desprendimiento de la capa limite.

A partir del Caso 4, con el incremento del AoA y la entrada en pérdida del perfil, se genera
una separacion masiva de la capa limite, inhabilitando el uso de XFOIL como herramienta de
validacién (ver Figura 5). Producido el desprendimiento, la tendencia de las estructuras vortico-
sas de seguir la direccién del flujo de fondo se incrementa al reducir el nimero de Re, generando
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en el Caso 5 un tren de vortices de considerable longitud caracteristica. Si bien esta ultima con-
dicion es indeseable en una turbomdaquina, por el incremento en las pérdidas energéticas y la
reduccién del rendimiento de los equipos; las perturbaciones generadas por estos vortices son
facilmente capturables experimentalmente, razon por la cual es una virtud correctamente apro-
vechada por Gete y Evans (2003).
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Figura 5: Campo de vorticidad en direccién z simulacién perfil NACA 0024. Caso 3, Re = 5 - 10* y AoA = 4°;
Caso 4, Re =5-10* y AoA = 10°; Caso 5, Re = 1,2 - 10* y AoA = 10°.

S. CONCLUSIONES

El caso objetivo de este estudio fue la simulacién del perfil NACA 0024 aRe =1,2-10% y
angulo de ataque (AoA) de 10°. Para ello, se generd una base de conocimiento previa replicando
los resultados numéricos de Blonski y Strzelecka (2021) con un perfil Risg B1-18 aRe =2 - 10*
y AoA =9°. Luego, se siguié una secuencia de simulaciones del perfil NACA 0024 que incluy6
la validacién de la malla a Re = 5 - 10* y AoA = 4°, el aumento del AoA a 10°, y la reduccién
de Re al valor objetivo de 1,2 - 10%.

Al simular el perfil Risg B1-18, se encontr6 que la modelacién como flujo laminar derivo
en los resultados que mejor acuerdan con los pardmetros reportados por Btonski y Strzelecka
(2021). Si bien seguir las recomendaciones de Catalano y Tognaccini (2010) y establecer va-
lores de turbulencia de flujo libre muy bajos gener6 resultados satisfactorios, se cree que estas
recomendaciones complejizan innecesariamente el modelado sin ofrecer mejoras significativas
en comparacion con la simplificacion de asumir un flujo laminar. La utilizacién de modelos
turbulentos, por otro lado, derivé en discrepancias y simulaciones que tendian a sobre predecir
1, generando flujos excesivamente ordenados y alejados de la realidad.

Al trabajar con un modelado laminar, se confirma la necesidad de refinamiento normal a
la pared tal que y! < 1. Se propone para futuros trabajos verificar la independencia con la
discretizacion en el sentido del flujo.

En el caso de las simulaciones con el perfil NACA 0024, aunque atin hay aspectos del es-
quema y de la discretizacién del dominio posibles de corregir y optimizar, el modelo mostré
una capacidad predictiva aceptable y la posibilidad de utilizar XFOIL como herramienta de va-
lidacién incluso en valores de Re muy bajos, siempre que no se supere la entrada en pérdida
del perfil. Considerando que la secuencia y rigurosidad en el método de estudio se realizé de
manera correcta en funcién de la informacion y herramientas disponibles, se concluye que las
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predicciones hechas para el perfil NACA 0024 en condiciones de pérdida son satisfactorias, sin
descartar la posibilidad de buscar métodos alternativos de validaciéon numérica.
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