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Resumen

Esta investigacion desarrollé una metodologia de optimizacion aerodinamica basada en el
método adjunto para mejorar el desempeno de perfiles aerodinamicos en condiciones de
bajo numero de Reynolds. El estudio se centré en la optimizacion de un perfil NACA 12
mediante simulaciones CFD bidimensionales en Ansys Fluent, validando la hipotesis de que
el método adjunto permite obtener disefios mas eficientes al reducir la separacion del flujo
y mejorar los coeficientes aerodinamicos respecto a la geometria original.

La metodologia incluyé tres etapas principales: validacion del modelo CFD mediante
comparacion con datos experimentales de tunel de viento, optimizacion aerodinamica
usando el método adjunto con funcién objetivo basada en la maximizacion de la eficiencia
aerodinamica (relacion Cl/Cd), y evaluacién comparativa de las mejoras obtenidas. Las
simulaciones se realizaron a velocidades de flujo libre de 10 m/s y 20 m/s, correspondientes
a numeros de Reynolds de aproximadamente 9.7 - 10* y 1.9 - 10°, respectivamente.

La validacion del modelo CFD fue satisfactoria, con diferencias porcentuales maximas del
6% entre los coeficientes de sustentacién simulados y experimentales dentro del rango de
angulos de ataque validos. La pérdida de sustentacion se produjo entre 10° y 11° para 10
m/s, y entre 12° y 13° para 20 m/s, estableciendo los limites operacionales del analisis.

La optimizacion mediante el método adjunto demostré mejoras significativas en la eficiencia
aerodinamica. A una velocidad de 10 m/s, la eficiencia aerodinamica promedio aumento de
22.1 a 34.5, representando una mejora del 59.4%. El coeficiente de sustentacion promedio
se incremento en 85.7% (de 0.549 a 1.02), mientras que el coeficiente de arrastre aumenté
moderadamente en 27.7% (de 0.0232 a 0.0296). A 20 m/s, las mejoras fueron aun mas
pronunciadas, con un incremento del 66.5% en la eficiencia aerodinamica promedio (de
27.2 a 45.3), un aumento del 103% en el coeficiente de sustentacion promedio (de 0.572 a
1.16), y un incremento del 30.8% en el coeficiente de arrastre (de 0.0196 a 0.0256).

El analisis de los campos de flujo revel6 que el método adjunto adoptd estrategias de
optimizacion diferenciadas segun las condiciones de operacion. A 10 m/s, la optimizacién
se centr6 en aumentar la circulacion y vorticidad para generar mayor sustentacién,
incrementando la velocidad local maxima de 19.6 m/s a 19.8 m/s y la vorticidad maxima de
3.65 -10° s a 4.14 -10° s™'. A 20 m/s, la estrategia se orienté hacia la reduccion del
arrastre mediante el mantenimiento de un flujo mas laminar, reduciendo la velocidad local
méaxima de 43.4 m/s a 34.8 m/s, la vorticidad maxima de 1.15-10°s'a9.89-10°s™, yla
intensidad turbulenta maxima de 16.1% a 11.8%.

Las modificaciones geométricas introducidas por el método adjunto incluyeron un
incremento en la curvatura general del perfil, con modificaciones significativas tanto en el
borde de ataque como en el borde de fuga. Se observd la formacidon de hendiduras
estratégicas que favorecieron el control de la capa limite y la reenergizacion del flujo,
creando puntos de estancamiento secundarios que mejoraron la adherencia del flujo al
perfil.



Abstract

This research developed an aerodynamic optimization methodology based on the adjoint
method to improve the performance of airfoils operating under low Reynolds number
conditions. The study focused on optimizing a NACA 12 airfoil using two-dimensional CFD
simulations in Ansys Fluent, validating the hypothesis that the adjoint method enables more
efficient designs by reducing flow separation and improving aerodynamic coefficients
compared to the original geometry.

The methodology consisted of three main stages: validation of the CFD model through
comparison with experimental wind tunnel data, aerodynamic optimization using the adjoint
method with an objective function based on maximizing aerodynamic efficiency (CI/Cd ratio),
and a comparative evaluation of the resulting improvements. Simulations were carried out
at freestream velocities of 10 m/s and 20 m/s, corresponding to Reynolds numbers of
approximately 9.7 - 10* y 1.9 - 10°, respectively.

The CFD model validation was satisfactory, with maximum percentage differences of 6%
between simulated and experimental lift coefficients within the valid range of angles of
attack. Stall occurred between 10° and 11° for 10 m/s, and between 12° and 13° for 20 m/s,
establishing the operational limits of the analysis.

Optimization via the adjoint method showed significant improvements in aerodynamic
efficiency. At 10 m/s, the average aerodynamic efficiency increased from 22.1 to 34.5,
representing a 59.4% improvement. The average lift coefficient increased by 85.7% (from
0.549 to 1.02), while the drag coefficient increased moderately by 27.7% (from 0.0232 to
0.0296). At 20 m/s, the improvements were even more pronounced, with a 66.5% increase
in average aerodynamic efficiency (from 27.2 to 45.3), a 103% increase in the average lift
coefficient (from 0.572 to 1.16), and a 30.8% increase in drag coefficient (from 0.0196 to
0.0256).

Flow field analysis revealed that the adjoint method adopted different optimization strategies
depending on the operating conditions. At 10 m/s, the optimization focused on increasing
circulation and vorticity to generate higher lift, raising the local maximum velocity from 19.6
m/s to 19.8 m/s and the maximum vorticity from 3.65 - 10° s™* to 4.14 - 10> s™". At 20 m/s,
the strategy shifted toward drag reduction by maintaining a more laminar flow, reducing the
local maximum velocity from 43.4 m/s to 34.8 m/s, the maximum vorticity from 1.15 - 10° s™
t0 9.89 - 10° s™, and the maximum turbulence intensity from 16.1% to 11.8%.

The geometric modifications introduced by the adjoint method included an increase in the
overall curvature of the airfoil, with significant changes to both the leading and trailing edges.
Strategic indentations were observed that enhanced boundary layer control and flow re-
energization, generating secondary stagnation points that improved flow attachment to the
surface.
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Nomenclatura

Simbolos Latinos

Simbolo
Aref
a

a

Fy

F

Descripcion

Area de referencia

Coeficiente polinomial lineal
Constante del modelo k-w SST
Coeficiente polinomial lineal
Longitud de cuerda del perfil
Coordenadas de los nodos de malla
Coeficiente de arrastre
Coeficiente de friccién
Coeficiente de sustentacion
Coeficiente de presion
Desplazamiento

Fuerza de arrastre

Funcion de mezcla del modelo k-w SST

Funcién de mezcla adicional

Factor de crecimiento geométrico
Intensidad turbulenta

Funcion objetivo

Energia cinética turbulenta
Longitud caracteristica

Fuerza de sustentacion
Sustentacién por unidad de longitud
Parametro de curvatura maxima

Numero de capas de inflacion

Unidades

m2



Simbolo

Re

Re,

Descripcion

Numero de nodos de control

Presion

Posicion de curvatura maxima

Matriz del polinomio

Produccién de energia turbulenta
Variables de flujo

Distancia de separacion

Distancia euclidiana

Vector residual

Numero de Reynolds

Numero de Reynolds basado en cuerda
Magnitud de la tasa de deformacién media
Superficie

Término fuente

Tiempo

Semiespesor relativo maximo

Velocidad

Componente de velocidad instantanea
Valor cuadratico medio de fluctuaciones
Velocidad de fricciéon

Velocidad caracteristica

Velocidad del flujo libre

Componente x de velocidad del flujo libre
Componente y de velocidad del flujo libre
Volumen de control

Coordenada horizontal

Unidades

Pa

variable

S

m/s
m/s
m/s
m/s
m/s
m/s
m/s

m/s



Simbolo

Ye
YH
Y
Yp
Yt
yr

Yu

Descripcion

Nodos de control

Coordenada x superficie inferior
Coordenada x superficie superior
Coordenada vertical

Linea media de curvatura

Altura del primer elemento
Coordenada y superficie inferior
Distancia desde la pared
Distribucion de semiespesor
Altura total minima de capa limite
Coordenada y superficie superior

Parametro adimensional de pared

Simbolos Griegos

Simbolo

a

*

N ™ ™

Descripcion

Angulo de ataque

Angulo para distribucién cosenoidal
Constante del modelo k-w SST
Constante del modelo k-w SST
Circulacién

Difusividad

Vector de incégnitas polinomiales
Espesor de capa limite

Delta de Kronecker

Tasa de disipacion de energia

Tolerancia de convergencia

Unidades

Unidades
rad

rad

m?/s

variable

m?/s®



Simbolo

Vi

Ok

Descripcion

Parametro de suavizado RBF
Multiplicadores de Lagrange
Coeficientes de interpolacién RBF
Viscosidad dinamica
Viscosidad cinematica
Viscosidad turbulenta

Densidad

Constante del modelo k-w SST
Constante del modelo k-w SST
Constante del modelo k-w SST
Esfuerzo cortante en la pared
Variable escalar conservada
Funcién de base radial

Matriz de interacciones radiales

Frecuencia especifica de disipaciéon

Operadores y Funciones

(y
()
)
\Y
V x
$
)

L
I

Promedio temporal (Reynolds)
Fluctuacion turbulenta
Promedio estadistico
Operador nabla

Operador rotacional

Integral de linea cerrada
Integral de superficie
Lagrangiano

Norma euclidiana

Unidades

Pa-s
m3/s
m?/s

kg/m?

Pa

variable



Subindices

(00]

ref

rms

X,y

Superindices

+

T

Condiciones de flujo libre
Basado en cuerda

Arrastre

Friccion

indices tensoriales
Superficie inferior, sustentacion
Basado en longitud
Presion, punto

Referencia

Valor cuadratico medio
Turbulento, semiespesor
Total

Superficie superior

Pared (wall)

Componentes direccionales

Friccion

Coordenadas de pared

Transpuesta

Abreviaciones

CFD
IMQ
RANS
RBF
SST

Computational Fluid Dynamics
Inverse Multiquadratic
Reynolds-Averaged Navier-Stokes
Radial Basis Function

Shear Stress Transport



1 Introducciodn

1.1 Contexto

La optimizacion aerodindamica en condiciones de bajos numeros de Reynolds es crucial en
diversas aplicaciones aeroespaciales e industriales, tales como vehiculos aéreos no
tripulados (UAVs), aeronaves de pequefio tamafo y turbinas edlicas. En este trabajo, se
consideré6 como “bajo nimero de Reynolds” el intervalo comprendido entre 10* y 109,
siguiendo la caracterizacion presentada en la literatura especializada (Lissaman, 1983). A
bajos numeros de Reynolds, los efectos viscosos dominan el comportamiento del flujo,
generando separacion temprana y una penalizacion significativa en la eficiencia
aerodinamica. Estos efectos pueden provocar la formacion de burbujas de recirculacién en
la superficie del perfil aerodinamico, reduciendo la sustentacién y aumentando la resistencia
(Mueller, 2001).

Para mitigar estas pérdidas, se han desarrollado diferentes estrategias de optimizacion
aerodinamica. Métodos tradicionales como la optimizacion paramétrica y el uso de
algoritmos evolutivos han sido empleados para mejorar el desempefo de perfiles
aerodinamicos. La optimizacién parameétrica ajusta manualmente un conjunto de variables
de disefo y evalua su impacto mediante simulaciones CFD (Anderson, 2017). Sin embargo,
este enfoque requiere una exploracion extensa del espacio de disefo, lo que lo hace
computacionalmente costoso. Por otro lado, los algoritmos evolutivos, como los algoritmos
genéticos, han mostrado potencial en la optimizacion aerodinamica (Liu, 2005), pero su
convergencia puede ser lenta y su eficiencia depende del tamano de la poblacién y del
numero de generaciones utilizadas.

En contraste, el método adjunto ha emergido como una herramienta poderosa para la
optimizacién aerodinamica debido a su capacidad de calcular gradientes de manera
eficiente, permitiendo optimizar formas complejas con un costo computacional
significativamente menor que los métodos tradicionales (R. R. A. Martins & Ning, 2022). A
diferencia de la optimizacion paramétrica o basada en algoritmos evolutivos, el método
adjunto no requiere un muestreo extenso del espacio de disefio, ya que proporciona
directamente la sensibilidad de la funcion objetivo respecto a las variables de disefo (Giles
& Pierce, 2001). Esto lo hace especialmente adecuado para aplicaciones en las que se
requiere optimizacién de alta fidelidad con recursos computacionales limitados.

Estudios recientes han demostrado la efectividad del método adjunto en la optimizacién de
perfiles aerodinamicos a bajos numeros de Reynolds. Por ejemplo, investigaciones en la
optimizacion del perfii NACAO018 han evidenciado aumentos de hasta un 20% en la
relacion sustentacidn-arrastre mediante este método (van Stratan, Roy, & Yam, 2023).
Asimismo, aplicaciones en el disefio de alas de papel optimizadas han logrado incrementos
significativos en la eficiencia aerodinamica utilizando herramientas CFD con el método
adjunto, considerando hasta 128 variables de disefio (Zhang, Zhang, & Chen, 2020). En la
industria aeroespacial, la optimizacion adjunta ha permitido reducir la resistencia
aerodinamica en ventiladores transénicos sin comprometer la integridad estructural de las
palas (Cuciumita, Qin, & Shahpar, 2023).



Desde una perspectiva econdmica y medioambiental, la optimizacién aerodinamica juega
un papel crucial en la reduccion de costos operacionales y el impacto ambiental. La mejora
en la eficiencia aerodinamica, al reducir la resistencia al avance, disminuye la cantidad de
combustible necesario para mantener el rendimiento, lo que se traduce directamente en
una reduccion de las emisiones de gases contaminantes. Esto es especialmente relevante
en industrias como la aeroespacial y la automotriz. Por ejemplo, Aero Design Labs ha
logrado una reduccion en el consumo de combustible en vuelo crucero de entre 1.5-2% al
optimizar la aerodinamica de la aeronave Boeing 737-800 mediante un kit de reduccién de
arrastre, mejorando asi la eficiencia en vuelo (Aero Design Labs, 2023). De manera similar,
la nueva gama “Aero” de camiones de Volvo ha reportado una disminucion de hasta 7% en
el consumo de combustible en comparacion a modelos anteriores, al optimizar sus disefios
aerodinamicos, lo que ha contribuido a una reduccién significativa en las emisiones de CO,
de sus vehiculos (Volvo, 2024).

El impacto social de la optimizacién aerodinamica es significativo y multifacético. Por un
lado, los usuarios de servicios que dependen de vehiculos optimizados aerodinamicamente
pueden beneficiarse de una reduccion en el costo final del producto, gracias a la
disminucion de los costos operacionales. Ademas, al reducirse el consumo de combustible,
se emiten menos gases toxicos derivados de la combustion, lo que contribuye a una mejor
calidad del aire en la vida cotidiana. Finalmente, existe un beneficio adicional en la viabilidad
de servicios criticos, como el transporte de medicamentos a zonas remotas. Al mejorar el
rendimiento aerodinamico, una misma cantidad de combustible permite cubrir mayores
distancias, lo que hace factible la realizacion de misiones en lugares de dificil acceso.

Dado lo anterior, esta investigacion se centrara en la optimizacion aerodinamica de perfiles
y cuerpos sustentadores a bajos numeros de Reynolds, utilizando el método adjunto en
Ansys Fluent. Se busca demostrar que este método proporciona configuraciones
geometricas que mejoran la relaciébn sustentacion-arrastre en comparacion con la
geometria original.

1.2 Hipétesis

Se plantea que la aplicacién del método adjunto en simulaciones CFD permite obtener
disefios aerodinamicamente mas eficientes en regimenes de bajo numero de Reynolds, al
reducir la separacion del flujo y mejorar los coeficientes aerodinamicos respecto a la
geometria original.

1.3 Objetivos
1.3.1 Objetivo general

Desarrollar una metodologia de optimizacién aerodinamica basada en el método adjunto
para mejorar el desempeino de perfiles aerodinamicos y cuerpos sustentadores a bajos
numeros de Reynolds.



1.3.2 Objetivos especificos

1.

Validar el modelo CFD en condiciones de bajo Reynolds para analizar el
comportamiento de perfiles y cuerpos sustentadores, estudiando fenémenos como
separacion del flujo y burbujas de recirculacion.

Optimizar aerodindmicamente geometrias de referencia usando el método adjunto
en Ansys Fluent, definiendo funcién objetivo, restricciones y variables de disefio.
Evaluar las mejoras de las geometrias optimizadas, comparando resistencia
aerodinamica y relacion sustentacion-arrastre frente a las configuraciones
originales.
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2 Marco Teoérico

2.1 Aerodinamica y caracterizacion del flujo

La aerodinamica es la rama de la mecanica de fluidos que estudia el movimiento del aire y
su interaccion con los cuerpos solidos en movimiento relativo. Su origen se remonta a
trabajos fundamentales de cientificos como Leonardo da Vinci, quien en el siglo XV ya
reflexionaba sobre el vuelo de las aves, y mas sistematicamente a Isaac Newton, quien en
el Principia Mathematica (1687) formul6 una teoria primitiva de la resistencia del aire. Sin
embargo, la aerodindmica moderna comenzo a desarrollarse a partir del siglo XIX, con las
ecuaciones formuladas por Claude-Louis Navier y George Gabriel Stokes, quienes
introdujeron una descripcién continua del comportamiento de los fluidos viscosos.

2.1.1 Turbulencia

La turbulencia es un régimen de flujo caracterizado por fluctuaciones cadticas e irregulares
tanto en la velocidad como en la presion del fluido, acompafado de una alta disipacién de
energia. Su estudio ha desafiado a la ciencia durante siglos debido a la complejidad
inherente de sus estructuras y la amplia gama de escalas espaciales y temporales
involucradas.

Desde el Renacimiento, pensadores como Leonardo da Vinci observaron y representaron
visualmente remolinos y patrones irregulares en corrientes de agua, dejando registros
graficos notables en sus cadices.

Figura 1: Flujo turbulento por Leonardo da Vinci

No obstante, el primer avance sistematico llegd con Osborne Reynolds, quien en 1883 llevo
a cabo experimentos en conductos circulares para identificar la transicion entre flujo laminar
y turbulento. A partir de sus observaciones, introdujo el numero de Reynolds (Re), una
magnitud adimensional que cuantifica la razén entre fuerzas inerciales y viscosas en un
fluido. Este niumero es crucial para predecir el régimen de flujo y se define como:
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pUL
Re = — 1
p (1)
Donde p es la densidad del fluido, U una velocidad caracteristica, L una longitud

caracteristica, y u la viscosidad dinamica.

Reynolds también propuso el enfoque de promediado de Reynolds, mediante el cual la
velocidad instantanea u; se descompone en una componente media i, y una fluctuante u;'":

u;(x, 1) = w,(x) + u;'(x,t) (2)

Esta técnica condujo al desarrollo de las ecuaciones de Navier-Stokes promediadas
(RANS), donde aparecen términos adicionales conocidos como tensiones de Reynolds, que
representan el efecto medio de las fluctuaciones turbulentas sobre el flujo.

En el siglo XX, Lewis F. Richardson formulé una intuicion poética sobre la transferencia de
energia en la turbulencia, introduciendo la nocion de cascada energética entre remolinos
de diferentes escalas. Su famoso verso “Big whorls have little whorls...” resume la idea de
que los grandes remolinos transfieren su energia a remolinos mas pequenos de forma
jerarquica, hasta que ésta se disipa por accion viscosa en las escalas mas finas.

Esta idea fue formalizada por Andrey Kolmogorov en 1941, quien establecié una teoria
estadistica para la turbulencia completamente desarrollada, homogénea e isotrdpica.
Partiendo de hipotesis de universalidad y autosimilitud en el régimen inercial (es decir, lejos
de las escalas de produccién y disipacion), propuso que las estadisticas del flujo dependen
unicamente de la tasa de disipacion de energia por unidad de masa (¢) y de la viscosidad
cinematica (v). De esta base dimensional se deducen varias leyes fundamentales, entre
ellas la ley de las dos terceras partes para la funcién de estructura de segundo orden de las
velocidades longitudinales:

([ulx +1) = u()]?) ~ (er)*/? ©)

Esta relacion describe como varia la diferencia de velocidad entre dos puntos separados
por una distancia r en la zona inercial, y ha sido confirmada empiricamente en numerosos
estudios experimentales y numéricos (Frisch, 1995).

2.1.2 Perfil alar y numero de Reynolds

Los perfiles alares son secciones bidimensionales de alas u otros cuerpos sustentadores.
Su geometria esta disefiada para generar sustentacion a partir de diferencias de presion
entre la superficie superior (extradés) e inferior (intradds) cuando el fluido se desplaza a lo
largo de su superficie.

En la Figura 2 se muestra la nomenclatura estandar asociada a los perfiles alares,
destacando los elementos clave para su caracterizacion.
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espesor

linea media de curvatura

borde de ataque
borde de fuga

------------------------------------------------ \

curvatura cuerda
Figura 2: Nomenclatura de perfiles alares

El analisis aerodinamico de perfiles alares se basa en la evaluacion de fuerzas generadas
por la interaccion del flujo con la superficie del perfil. Las principales magnitudes de interés
son la sustentacién (L) y el arrastre (D), las cuales se expresan comunmente en forma
adimensional mediante los coeficientes de sustentacion (C;) y arrastre (C,;) definidos como:

c L
1= 4
%pUOOZAref ( )

c D
a=71 . 5
%pUOOZAref ( )

Donde U, es la velocidad del flujo libre y A,.; es el area de referencia, que en 2D es el

producto de la longitud de la cuerda (c) por una profundidad arbitraria, tipicamente fijada en
1 metro.

Ademas de los coeficientes globales, el analisis superficial se basa en distribuciones locales
de variables adimensionales como el coeficiente de presion (C,) y el coeficiente de friccion

(Cr), fundamentales para comprender el comportamiento del flujo en regiones especificas
del perfil.

El coeficiente de presidon describe la presién normal ejercida por el flujo sobre cada punto
de la superficie del perfil, en relacion con el flujo libre, y se define como:

R ©
2 o0

Donde p(x) es la presion local en la superficie del perfil y p,, es la presion estatica del flujo
no perturbado. Este coeficiente permite identificar zonas de aceleracién o desaceleracion
del flujo, asi como la ubicacion de la succidon maxima y la posible aparicién de separacion.

Por otro lado, el coeficiente de friccion cuantifica el esfuerzo cortante tangencial ejercido
por el fluido sobre la superficie del perfil:
Tw(x)

Cf(x) =1 U2 (7)

2 o)

13



Siendo 1, (x) el esfuerzo cortante en la pared. Su distribucién permite caracterizar el
desarrollo de la capa limite y detectar fendmenos como transicion laminar-turbulenta o
separacion por friccion adversa.

Otra variable clave en su andlisis es el numero de Reynolds basado en la cuerda, que
relaciona las fuerzas inerciales con las viscosas en el entorno del perfil:

_onoc

Re
"

(8)

Dado que este trabajo se enfoco en la optimizacion de forma, se eligié un perfil alar simétrico
NACA de 4 digitos (Jacobs, Ward, & Pinkerton, 1933). Estos perfiles conforman una familia
de secciones aerodinamicas cuya geometria se determina a partir de tres parametros
adimensionales: la curvatura maxima de la linea media (m), su posicién a lo largo de la
cuerda (p) y el espesor maximo relativo del perfil (t). Estos parametros se expresan como
fracciones de la longitud de cuerda: m representa la distancia maxima entre la linea media
y la cuerda dividida por la cuerda total, p indica la posicion de esa curvatura maxima medida
desde el borde de ataque, y t corresponde al cociente entre el espesor maximo del perfil y
la cuerda. Por ejemplo, en el perfil NACA 2412, el primer digito indica una curvatura maxima
del 2 % de la cuerda, el segundo sefiala que esta se encuentra al 40 % de la cuerda desde
el borde de ataque, y los dos ultimos numeros indican un espesor maximo del 12 % de la
cuerda. A partir de estos valores, la forma del perfil se construye aplicando una distribuciéon
de espesor de manera perpendicular a la linea media en cada punto.

El semiespesor de un perfil alar se refiere a la distancia desde la cuerda hasta las
superficies superior o inferior del perfil en un punto dado y su distribucién y,(x) esta dada
por la expresion:

ye (x) = 5¢(0.2969vx — 0.1260x — 0.3516x2 + 0.2843x> — 0.1015x*) 9)

Donde x es la posicién a lo largo de la cuerda. En un enfoque computacional, la distribucion
de puntos a lo largo de la cuerda se puede generar utilizando una distribucion cosenoidal:

x=1_CTOS([’)) (10)

Donde B es un conjunto de valores en el intervalo [0, ] cuyo tamafio esta definido por la
cantidad de puntos utilizados para definir el perfil. Esta férmula distribuye los puntos de
manera no uniforme a lo largo de la cuerda, con mayor concentracion cerca del borde de
ataque, lo cual es ideal para representar la forma de un perfil aerodinamico.

La linea media de curvatura y.(x) es aquella donde la distancia al borde superior del ala es
igual a la del borde inferior y se define por tramos en funcién de los parametros m y p,
segun:
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m
— (2px — x?), 0<

Ye(x) = m (11)
———[1-2p+2px—x?], p<-<1

(1-p)?

a

A partir de la funcion y.(x) y de su derivada, se calcula la inclinacién local de la linea media,
lo cual permite determinar las coordenadas de las superficies superior e inferior del perfil.
En el caso particular de los perfiles simétricos, donde la curvatura es nula (m = 0), la linea
media coincide con el eje de la cuerda, por lo que y.(x) = 0 en todo el dominio. En estos
perfiles, la geometria se define unicamente por la distribucion de semiespesor, aplicada
perpendicularmente al eje de la cuerda, y las coordenadas de las superficies superior e
inferior se simplifican a:

Xy =x=x, Y =1y:(x), yi=-y:() (12)

Se debe considerar que la ecuacién (7) que define a la distribucion del semiespesor produce
un borde de fuga no cerrado, dando como lugar a que el espesor del borde de fuga es de
un 0.21% de la longitud de la cuerda.

2.1.3 Fundamentos de la generacion de sustentacion

La generacion de sustentacion en perfiles aerodinamicos puede entenderse en términos de
dinamica de fluidos mediante el concepto de circulacion. Este enfoque se basa en el
teorema de Kutta-Joukowski, el cual establece que la sustentacion por unidad de longitud
(L") es proporcional a la circulacién del campo de velocidades alrededor del perfil:

L' =pU,T (13)

Donde T es la circulacion, definida como la integral de linea del campo de velocidades
tangenciales a lo largo de un contorno cerrado que rodea el perfil:

r=}§ V-dl (14)
C

Al aplicar el teorema de Stokes del calculo vectorial, la ecuacion se puede reescribir como:

r=ﬂs (VxV)-ds (15)

Lo anterior implica que la circulacion (y, por lo tanto, la sustentacion) esta asociada al
contenido de vorticidad neta en la regién adyacente al perfil. En perfiles delgados y
especialmente en regimenes de bajo numero de Reynolds, esta vorticidad surge como
consecuencia de la formacion de capas limite, separacién del flujo y fendmenos viscosos
que alteran el campo de presion.

Desde un punto de vista practico, la geometria del perfil induce una diferencia de presion
entre el extradds e intradds, lo que da lugar a la sustentacion. Esta diferencia esta
estrechamente relacionada con la aceleracion del flujo sobre el extradds, que incrementa
la velocidad local y reduce la presion estatica, segun el principio de Bernoulli.
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2.2 Modelamiento computacional

2.2.1 Modelo de turbulencia RANS k — w SST

En el enfoque RANS (Reynolds-Averaged Navier-Stokes), las ecuaciones de Navier-Stokes
se descomponen en componentes medias y fluctuantes, lo que permite describir el
comportamiento medio del flujo. Esta descomposicion de Reynolds para una variable
genérica ¢, la cual puede ser la velocidad, presion y otras cantidades escalares, esta
definida por la ecuacion:

b=F+¢' (16)

Donde ¢ es la solucién instantanea, ¢ es la componente media y ¢’ la componente
fluctuante. Al sustituir las expresiones de esta forma en las ecuaciones de Navier-Stokes,
se obtienen las ecuaciones RANS de continuidad y momento para fluidos incompresibles y
estacionarios dadas por:

ou;

e 17
ax, (17)

_ o 10p  0%u; Oowu
Yoy T Thoxn Vaxp oy,
X; pox; X Xj

(18)

Donde w,u," es el tensor de Reynolds, que introduce los efectos de las fluctuaciones
turbulentas. Este tensor se modela mediante la hipotesis de Boussinesq, que relaciona las
tensiones de Reynolds con el gradiente del esfuerzo cortante medio del flujo a través de
una viscosidad turbulenta (v;). Segun esta hipoétesis, el tensor de Reynolds se define como:

) = 0L 9% L 21 19
uluj = —V; a—xj+a—xl +§ ij ( )

1—F7 ’ T
Donde k = > u,'u,’ es la energia cinética turbulenta, y §;; es el delta de Kronecker, que se

emplea para modelar la contribucion isotropica de la energia cinética turbulenta al tensor
de Reynolds. Este término toma el valor de 1 cuando i = j, indicando una contribuciéon en
las componentes normales, y 0 cuando i # j, eliminando las componentes cruzadas.

Para evaluar la viscosidad turbulenta se requieren modelos adicionales de cierre, siendo el
modelo k — w SST (Menter, 1994) uno de los mas utilizados por su precisién en regiones
cercanas a la pared y en zonas de flujo libre.

El modelo k — w SST (Shear Stress Transport) resuelve dos ecuaciones de transporte: una
para la energia cinética turbulenta k, y otra para la frecuencia especifica de disipaciéon w.
Este modelo combina las ventajas del modelo k — w en la capa limite cercana a la pared y
del modelo k — € en la region de flujo libre, mediante una funcion de mezcla F; que activa
cada formulacion segun la posiciéon en el dominio. Las ecuaciones gobernantes son:
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ot Ty, = P Fkot | aad o (20)

6w+_6w _ wP 24 d W+ )aw Oy 0k dw
ot Yoy ) T e B T o |V oo g

El término P, representa la produccion de energia turbulenta y se calcula en funcion de los
gradientes de velocidad y la viscosidad turbulenta. Los coeficientes «, f, B*, ok, 0, Y 042
son constantes empiricas calibradas experimentalmente. El término cruzado que aparece
en la ecuacién de w mejora la estabilidad numérica y el comportamiento del modelo en
zonas con separacion del flujo. Finalmente, la viscosidad turbulenta se determina con:

a k

~ max (aqw,SF,) (22)

Vi

donde a, es una constante, S es la magnitud de la tasa de deformacién media, y F, es una
funcidén de mezcla adicional que actua principalmente en la zona alejada de la pared para
limitar la viscosidad turbulenta en regiones con gradientes suaves de velocidad.

2.2.2 Métodos numeéricos para la resolucion de ecuaciones de
Navier-Stokes

Los métodos numéricos para la resolucion de las ecuaciones de Navier—Stokes en dinamica
de fluidos computacional (CFD) suelen basarse en la teoria del método de volumenes
finitos, una técnica de discretizacion que garantiza la conservacion local y global de las
cantidades fisicas.

En este enfoque, el dominio de calculo se divide en un conjunto finito de volimenes de
control (celdas), y las ecuaciones de conservacion, como las de masa, cantidad de
movimiento y energia, se integran sobre cada uno de estos volumenes. Aplicando el
teorema de Gauss (también conocido como divergencia o de la integral de volumen a
superficie), las integrales volumétricas de los términos divergentes se transforman en
integrales de flujo a través de las superficies del volumen de control. Esto permite expresar
las ecuaciones en funcion de los flujos netos que entran y salen de cada celda.

Formalmente, para una variable escalar conservada ¢, la forma integral general de una
ecuacion de conservacion es:

pqsa-ﬁds:f

S

i ppdV + f

pn T,V - dS + J SpdV (23)
4 N %4

Donde V es el volumen de control, S su superficie, i el campo de velocidades, F¢, la
difusividad, y S¢ un término fuente.
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2.2.3 Dimensionamiento del dominio computacional

En el estudio de la aerodinamica de perfiles alares, el dominio computacional consiste en
la region de fluido que envuelve al perfil, de modo que las fronteras artificiales no perturben
la solucién en la vecindad inmediata de la superficie. Para garantizar un desarrollo uniforme
del perfil de velocidad antes del encuentro con el perfil, el plano de entrada suele situarse
entre 3 y 5 longitudes de cuerda (c) aguas arriba del borde de ataque; de forma analoga, la
salida se extiende tipicamente entre 10 y 15 ¢ aguas abajo, lo que facilita la formacion y
disipacion de la estela sin que la condicion impuesta (normalmente una presion fija) influya
de manera no fisica en la presion recuperada tras el perfil.

En las direcciones transversal y vertical, las dimensiones del dominio se escogen segun el
caracter bidimensional del flujo y el angulo de ataque. Cuando el flujo permanece
esencialmente bidimensional, se recomienda extender las paredes laterales entre 5y 10 ¢
desde el perfil; en casos de angulos de ataque elevados o separacion turbulenta compleja,
valores cercanos a 10 ¢ minimizan las interacciones no deseadas con las fronteras laterales
(Golmirzaee & Wood, 2024).

2.2.4 Discretizacién espacial del dominio

La discretizacion espacial del dominio, o mallado, consiste en la particion del volumen de
fluidos en celdas o elementos donde se resolveran las ecuaciones de conservacion. Un
mallado de calidad debe adaptarse a las caracteristicas del flujo: en zonas de gradientes
suaves puede emplearse una malla gruesa de elementos tetraédricos o hexaédricos,
mientras que, en regiones de interés como la capa limite, se requieren celdas mas finas y
estructuradas para captar con fidelidad los fendmenos viscosos.

Al aproximarse el fluido a una superficie solida, surge una capa limite donde los efectos
viscosos dominan y la velocidad decrece hasta anularse en la pared, cumpliendo la
condicién de no-deslizamiento.

Para resolver numéricamente este perfil de velocidad, se introducen capas de inflacién o
capas prismaticas ortogonales a la superficie, tal como lo ilustra la Figura 3. Estas capas
estan formadas por “filas” de celdas cuyo espesor crece geométricamente conforme se
alejan de la pared, asegurando un gradiente de malla suave y evitando saltos bruscos que
perjudiquen la convergencia.

y > Yy i

Ul(y) B o U(y)

Figura 3: Velocidad del fluido en funcion de la distancia a la pared

18



La distancia desde la pared hasta el centroide de la primera celda (y,), se calcula a partir
del parametro adimensional y*, definido como:

o _ PYolhe

P (24)

Donde u, es la velocidad de friccion basada en el esfuerzo de corte en la pared (t,,), dada
por:

U = [ Tw/p (25)

En simulaciones aerodinamicas con el modelo k — w SST, es habitual fijar y* < 1 para que
la primera celda quede dentro de la subcapa viscosa y el modelo pueda resolver
directamente los gradientes de velocidad muy proximos a la pared.

Es deseable que la altura total de las capas de inflacién sea tal que esta incluya al grosor
de la capa limite (849) que se desarrolle sobre la superficie, esto se visualiza en la Figura 4.

) 899

=
777777777777777 7777777777777 7

Figura 4: Capas de inflacién y grosor de capa limite

La altura total minima de la capa limite esta dada por:

(26)

Donde G es el factor de crecimiento geométrico, que normalmente adopta un valor menor
a 1.2, equivalente a que cada elemento es un 20% mas alto que el anterior. N es la cantidad
de capas de inflacion y se debe calcular a partir de la altura del primer elemento, el grosor
de la capa limite y el factor de crecimiento que se defina.

Para determinar el espesor de la capa limite existen diversas expresiones empiricas. En la
literatura (Cimbala, 2018), se tiene que para nimeros de Reynolds menores a 5-10° se
usa la ecuacion (27) y para valores mayores se usa la ecuacion (28).

S = 491L (27)
99 — \/m
0.38L

99 Re1/5 (28)

Estas relaciones empiricas estan alineadas con las observaciones experimentales, donde
el espesor de capa limite disminuye con un aumento del nimero de Reynolds.
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2.3 Método adjunto

El método adjunto discreto es una técnica basada en derivacion analitica que permite
calcular de forma eficiente la sensibilidad de una cantidad de interés J, como la €ficiencia
aerodinamica, respecto a un gran numero de variables de disefo, sin necesidad de
perturbarlas una por una. En lugar de derivar las ecuaciones en forma continua y luego
discretizarlas, como ocurre en el enfoque adjunto continuo, el método adjunto discreto parte
directamente de las ecuaciones discretizadas que resuelve el solver CFD, y aplica las reglas
de la diferenciacion a nivel algebraico. Esto garantiza que el gradiente resultante es
consistente con la solucién numérica real, o que lo convierte en la opcidon mas precisa
cuando se trabaja con codigos comerciales como ANSYS Fluent. La clave del método es
que, aunque la funciéon objetivo J(q,c) depende indirectamente de miles o millones de
variables geométricas a través del campo de flujo g, el calculo del gradiente completo dj/ dc
requiere solo una solucién adicional: la del problema adjunto, cuyo coste es similar al de
una simulacién de flujo.

R(g,c) =0 (29)

Donde g € RY contiene las variables de flujo (presion, velocidad, densidad, etc.) y ¢
corresponde a las coordenadas de los nodos de malla. En la practica numérica no se
alcanza un vector residual idénticamente nulo, sino que la simulacion primal se considera
convergida cuando:

IR(q, 0l <€ (30)

Siendo e una tolerancia tipicamente de orden 107°-10"8 en norma L, (ANSYS, 2022), de
modo que R(q, ¢) = 0 en la vecindad de la solucién convergida.

Para calcular el gradiente total de J respecto a c, se introduce el Lagrangiano:

L(q,c,2) =](q,¢) + ATR(q,¢) (31)

Donde 4 es el vector de multiplicadores de Lagrange, también llamados variables adjuntas.
Al imponer la condicion de estacionariedad respecto a las variables de flujo g:

L ad] (OR\"
_=_1+(_) A1=0 (32)
dqg 0dq \dq
Se obtiene el sistema adjunto:
aR\" ]
(_) =Y (33)
dq dq

Este sistema lineal, cuya matriz es la transpuesta del Jacobiano del solver, permite obtener
A sin necesidad de calcular la sensibilidad individual de cada variable de disefo. Finalmente,
el gradiente buscado se expresa como:
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d d] _,0R
—_— = — 34

dc Odc A dc (34)
Esta ecuacion proporciona la sensibilidad de la funcidn objetivo con respecto a
desplazamientos infinitesimales en cada nodo de la malla. A diferencia de métodos por
diferencias finitas, esta estrategia entrega el gradiente exacto en una unica evaluacion,

independiente de la cantidad de variables involucradas.

2.3.1 Deformacién de la geometria

Una vez obtenido el gradiente de la funcién objetivo respecto a las coordenadas de malla
mediante el sistema adjunto, se deforma la geometria del perfil aerodinamico de acuerdo
con dicho gradiente. Este proceso, conocido como morphing, debe ejecutarse de manera
suave y controlada, garantizando que la malla resultante no presente elementos
degenerados ni deterioro en la calidad. Para ello, se utilizé la técnica de funciones base
radiales (Radial Basis Functions, RBF), ampliamente empleada en problemas de
optimizacién de forma por su capacidad de interpolar desplazamientos definidos en una
frontera hacia el resto del dominio de forma continua y estable.

La formulacion empleada en este estudio corresponde a un esquema libre de restricciones
geomeétricas explicitas, es decir, sin parametrizacion del contorno mediante curvas o
splines. En su lugar, se permiten desplazamientos normales punto a punto en la superficie
del perfil, los cuales son luego propagados hacia el interior del dominio computacional
utilizando interpolacion RBF. Esta técnica representa el desplazamiento total en cualquier
punto x e R> como una combinacion de funciones radiales centradas en nodos de control
x; junto a un término polinomial corrector:

N
d(x) = Z Aidp(r) +a+bx +cy (35)
i=1

Donde:

= J,; son los coeficientes de interpolacion que deben determinarse
=  ¢(r) es la funcion de base radial

= (a,b,c) son los coeficientes del término polinomial lineal

= N es el numero de nodos de control sobre el contorno del perfil

En particular, se utilizé la funcién base inversa multicuadratica (inverse multiquadratic, IMQ),
dada por:

¢(r) = (36)

1
J 1+ (er)?

Donde r = ||x — x;|| es la distancia euclidiana y € es un parametro de suavizado que controla
el alcance de influencia de cada nodo. Esta funcion se seleccioné por su excelente
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comportamiento numérico en dominios no estructurados y su capacidad para generar
campos de desplazamiento suaves incluso con una distribucion irregular de nodos.

Para determinar los coeficientes A; y los parametros polinomiales, se resuelve el siguiente
sistema lineal:

o ol =15) 7)

Donde:

» & e RY*N es la matriz de interacciones radiales, con @y = ¢(||x; — x;|| )

= P eRM*3 es la matriz del polinomio, con las filas de la forma [1  x; ;]
* deR" son los desplazamientos especificados en los nodos de control
* 12eR¥yy=[a b c]" sonlos vectores de incognitas

Este sistema asegura que los desplazamientos interpolados coincidan exactamente con los
valores deseados en el contorno, y que el campo resultante sea suave y bien condicionado.
El procedimiento se aplica de manera separada para cada componente del desplazamiento
(p- €j., direccion x y direccion y).

Una vez resuelto el sistema, el campo de desplazamientos puede ser evaluado en cualquier
punto del dominio fluido. Los nodos internos de la malla se mueven en consecuencia,
preservando la conectividad topoldgica y la calidad de los elementos. La deformaciéon RBF
se integra directamente en el ciclo de optimizacién adjunta, permitiendo actualizaciones
sucesivas de la geometria a lo largo de multiples iteraciones del algoritmo.

Finalmente, para asegurar que las geometrias intermedias y finales sean fisicamente
plausibles y numéricamente estables, se impusieron restricciones mediante el enfoque
Enhanced constraints, el cual permite limitar desplazamientos maximos, mantener
condiciones de suavidad en regiones sensibles (como el borde de salida), y evitar
inversiones topoldgicas no deseadas. Este conjunto de restricciones se incorpora al
funcional objetivo mediante penalizaciones suaves, asegurando convergencia hacia
soluciones 6ptimas viables.
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3 Metodologia

3.1 Eleccion del caso de estudio

La seleccion del caso de estudio se fundamento en el objetivo principal de este trabajo: la
optimizacion de forma aerodinamica. Para abordar esta problematica, se optd por partir
desde una geometria simétrica y ampliamente documentada, el perfil NACA 0012, a fin de
observar de manera controlada y objetiva las modificaciones inducidas por el proceso de
optimizacién. Esta eleccion permite evaluar los efectos geométricos sobre el desempefio
aerodinamico sin introducir asimetrias iniciales que sesguen los resultados.

En particular, se consider¢ el trabajo experimental realizado por (Yemenici, 2013), quien
investigd el comportamiento aerodinamico de una ala recta basada en este perfil. En dicho
estudio, se utilizé un ala de cuerda 152 mm y envergadura 305 mm, analizandose dos
condiciones de velocidad: 10 m/s y 20 m/s, correspondientes a nimeros de Reynolds,
basados en la cuerda, de 9.7 - 10* y 1.9 - 10, respectivamente.

El experimento se llevé a cabo en un tunel de viento subsdnico de circuito cerrado, con una
seccion de prueba de 200 mm de alto por 305 mm de profundidad, coincidente con la
envergadura del ala. Se midio el coeficiente de sustentacion para distintos angulos de
ataque, en un rango de 0° a 14°.

Las velocidades se registraron mediante un anemoémetro de temperatura constante de la
marca DANTEC, modelo 55P11, operando a una frecuencia de muestreo de 2500 Hz y con
un filtro paso bajo de 1250 Hz. Las presiones estaticas se obtuvieron mediante tomas
distribuidas sobre las superficies de succion y presién del perfil, con un diametro de 0.5 mm,
conectadas a un micro mandémetro de alta precision. Se instalaron diez puntos de medicién
en cada superficie del perfil, abarcando desde el borde de ataque hasta el borde de fuga.

Los resultados experimentales obtenidos sirven como referencia directa para validar la
simulacién numérica y verificar la fidelidad del modelo antes de aplicar procedimientos de
optimizacion.

3.2 Modelo CFD

3.2.1 Dominio computacional

La geometria del dominio computacional, dada en la Figura 5, es bidimensional y
corresponde a una configuracion tipo “C”, comunmente utilizada en estudios aerodinamicos.
El borde de entrada esta formado por un semicirculo de diametro igual a 15 veces la longitud
de la cuerda, cuyo centro se encuentra desplazado un 10 % de la cuerda hacia atras desde
el borde de ataque del perfil. El dominio se extiende 7.4 cuerdas aguas arriba del borde de
ataque, 29.1 cuerdas aguas abajo del borde de fuga y 7.5 cuerdas en direccién normal a la
cuerda hacia ambos lados.
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6.4c c 30c )

Figura 5: Geometria del dominio computacional

Se definié una cara para guiar el mallado en la zona préxima al perfil y en la estela, donde
se concentran las principales interacciones aerodinamicas. Desde el borde de ataque, se
genero un semicirculo de diametro 2¢ que se prolonga hasta el final del dominio, con borde
inferior horizontal y borde superior inclinado 12° hacia arriba. Este angulo se selecciono
considerando que, en el trabajo experimental, a este angulo de ataque comienza la pérdida
de sustentacion (stall).

Ademas, se anadié una segunda cara en el interior del dominio, con el objetivo de capturar
con mayor precision las interacciones del flujo en las inmediaciones del ala, especialmente
en la zona donde se prevé la separacion. Esta cara no cuenta con cotas definidas, ya que
fue esbozada manualmente segun criterio ingenieril.

El mallado fue generado mediante elementos triangulares no estructurados, los cuales se
adaptan eficientemente a geometrias complejas y permiten mantener una alta calidad de
malla. En la Figura 6 se muestra la malla del dominio computacional completo: el tamafio
maximo de los elementos es de 128 mm en el campo lejano, 8 mm en la cara intermedia, y
1 mm en la cara adyacente al perfil.
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Figura 6: Malla del dominio computacional

Se afadieron ademas capas de inflacion sobre la superficie del perfil, compuestas por
elementos rectangulares que crecen progresivamente desde la pared con una tasa de
crecimiento del 5%. La altura del primer elemento fue determinada con el objetivo de
obtener un numero adimensional y+ menor o igual a 1, condicidbn necesaria para resolver
adecuadamente la subcapa laminar dentro del modelo de turbulencia empleado. Para esto
se considero la velocidad mas alta del caso de estudio (20 m/s), lo que resulté en una altura
de primer elemento de 0.01 mm.

En la Figura 7 se muestra la malla en la proximidad del perfil alar, se aprecian las capas de
inflacién y una transicion de tamafio suave.
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Figura 7: Acercamiento a la malla en la proximidad del perfil alar

Esta malla tiene un total de 292,795 elementos y los parametros de calidad se muestran en
la Tabla 1.

Tabla 1: Parametros de calidad de la malla

Valor Razén de | Calidad del Oblicuidad Calidad
aspecto elemento ortogonal
Minimo 1.00 0.165 5.18-1077 0.399
Maximo 11.9 1.00 0.521 1.000
Promedio 1.93 0.864 4.17 - 1072 0.975

Estos valores confirman que la malla es de alta calidad y apropiada para simulacion
(ANSYS, 2022).

3.2.2 Condiciones de borde

Para modelar distintos angulos de ataque sin modificar la geometria del perfil, se ajustan
las condiciones de frontera del dominio computacional. En particular, los bordes superior,
inferior y semicircular se definen como entradas de velocidad (velocity inlet), en las cuales
se prescriben las componentes U, y U,, de la velocidad segun el angulo de ataque:
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Uy = Up cos(a@) A Uy, = Uy sin(a) (38)

Donde U, es la magnitud de velocidad del flujo incidente y a es el angulo de ataque. Esta
estrategia permite mantener fija la orientaciéon de la geometria y evita remallados o
rotaciones del perfil.

El borde vertical de salida se establece como una salida de presion (pressure outlet) con
presion manométrica igual a cero, lo que permite que el campo de presion se adapte
naturalmente al desarrollo del flujo y evita condiciones artificiales que podrian generar
reflexiones numéricas. Esta configuracion es adecuada para flujos externos subsoénicos y
mejora la estabilidad numérica (ANSYS, 2022).

Para cuantificar las fluctuaciones turbulentas del flujo, se utiliza el concepto de intensidad
turbulenta, definida como:

urms

Uo

I'= (39)

Donde u,.,,s es el valor cuadratico medio de las fluctuaciones de velocidad.

Se asignd un valor de 1% de intensidad turbulenta a las condiciones de borde de entrada
de velocidad y salida de presion.

En la Figura 8 se ilustran las condiciones de borde aplicadas al dominio de la simulacién.

A5 S SN S NN ¥ N N SR N N N A g RV

Figura 8: Condiciones de borde del dominio

Las superficies del perfil se asignaron como paredes con condicion de no deslizamiento
(no-slip wall), lo que permite resolver correctamente la capa limite y obtener con precision
los coeficientes de friccidn y presidon requeridos para la evaluacion del desempefio
aerodinamico.
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Finalmente, se especificaron las propiedades del fluido: la presion de operacion
corresponde a la presién atmosférica al nivel del mar (101.325 Pa), la densidad del aire se
fijo en 1.225 kg/m?3 y la viscosidad dinamica en 1.7894 - 10° Pa - s.

3.2.3 Métodos de solucion

Para resolver las ecuaciones de conservacion de masa, cantidad de movimiento y
transporte de propiedades turbulentas, se utilizé el método de volumenes finitos en su
formulacién estacionaria, implementado en ANSYS Fluent. El acoplamiento entre la presion
y la velocidad se abordé mediante el esquema Coupled, que resuelve simultaneamente las
ecuaciones de continuidad y momento lineal. A diferencia de métodos segregados, este
enfoque permite una transferencia mas eficiente de informacion entre las variables del flujo,
lo que favorece la estabilidad y acelera la convergencia en configuraciones donde existen
fuertes gradientes de presion, como ocurre en perfiles aerodinamicos a distintos angulos
de ataque. Para el tratamiento del flujo en mallas no estructuradas, se activo la interpolacién
de Rhie-Chow, la cual evita oscilaciones no fisicas en la presién en regiones con topologia
irregular del mallado, al asegurar una relacion coherente entre la presién y el campo de
velocidades.

En cuanto a la discretizacion espacial, se emplearon esquemas de segundo orden para los
términos convectivos y de presion. Este tipo de esquemas se basa en interpolaciones
lineales entre celdas vecinas, lo que permite reconstruir los valores de las variables en las
caras de control con mayor precision que los esquemas de primer orden. En lugar de asumir
que el valor de una variable en una cara es igual al de la celda aguas arriba, como hace el
esquema de primer orden, el esquema de segundo orden considera la pendiente local de
la variable en el campo de celdas, utilizando una aproximacion lineal que incorpora
informacién de multiples celdas vecinas. Esto permite representar con mayor fidelidad
gradientes fuertes en el flujo, como los que se producen cerca de la superficie del perfil o
en la regién de estela.

El céalculo de gradientes para los términos difusivos y para la reconstruccion de variables
en las caras se realizé mediante el método Least Squares Cell Based, que ofrece buena
precision incluso en geometrias complejas o mallas altamente no ortogonales. Para la
interpolacion de la presidn se utilizd un esquema de segundo orden, lo que mejora la
resolucion del campo de presién y favorece la captura adecuada de zonas de aceleracion
o desaceleracion del flujo.

Por su parte, las ecuaciones de cantidad de movimiento, asi como las ecuaciones del
modelo de turbulencia k — w SST (para la energia cinética turbulenta y la tasa especifica
de disipacion), fueron discretizadas mediante el esquema Second Order Upwind. Este
método extiende el enfoque de interpolacion lineal aguas arriba, eligiendo los valores de las
variables en funcion de la direccién del flujo local y de la distribucion espacial dentro del
vecindario de celdas.

3.3 Integracién del método adjunto

La optimizacion aerodinamica se llevé a cabo utilizando el modulo de método adjunto
integrado en ANSYS Fluent, el cual opera sobre la solucién convergida del caso
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estacionario. Por tanto, antes de iniciar el proceso de optimizacion, fue necesario resolver
completamente el flujo en su formulacién estacionaria. Una vez obtenida la solucion de
referencia, se configuré la optimizacion tomando como observable la eficiencia
aerodinamica, la cual se establecié como funcion objetivo. Se impuso un valor objetivo
elevado (100), no por su realismo fisico, sino como una forma de dirigir el proceso hacia
una mejora continua de dicha métrica.

Los esquemas numeéricos utilizados en la resolucion adjunta fueron consistentes con los del
solver directo, lo que garantiza coherencia en la evaluacion de los gradientes. En particular,
se utilizé el método Least Squares Cell Based para el célculo de gradientes, interpolaciéon
de segundo orden para la presion, y el esquema Second Order Upwind para los términos
convectivos de momento

La region del dominio sujeta a modificacién se muestra en la Figura 9.

Figura 9: Region de modificaciones

Sobre esta zona se aplicaron deformaciones suaves utilizando el método de funciones base
radiales (RBF). Para permitir al optimizador explorar libremente el espacio de disefno, se
defini6 un numero elevado de iteraciones de disefio. Cada una de estas iteraciones
corresponde a un ciclo completo que involucra: deformacion de la malla en funcién de las
sensibilidades, generaciéon de una nueva malla, resolucién del flujo estacionario (200
iteraciones) y posterior resolucion del sistema adjunto (300 iteraciones), con el fin de
actualizar las derivadas funcionales que alimentan la siguiente etapa de deformacion.

Se establecio un criterio de convergencia para el solver adjunto con un residuo objetivo de
5e-3, ademas de una restriccion de calidad de malla basada en una ortogonalidad minima
de 0.1. Estas condiciones buscan garantizar que el proceso de optimizacién no solo apunte
hacia una mejora del desempeno aerodinamico, sino que lo haga sobre una base
numeéricamente solida y controlada.
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4 Resultados

4.1 Validacion del analisis aerodinamico mediante CFD

En la Figura 10 se presentan los resultados experimentales junto con los obtenidos
mediante simulacion CFD para ambos casos de estudio.

a) b) —&— Experimental (Onur Yemeni, 2013)
—A— RANS k-w SST

0 2 4 6 8 10 12 0 2 - 6 8 10 12

Figura 10: Comparacion del coeficiente de sustentacién obtenido por simulacién y por datos experimentales.
a)v=10m/s-b)v=20m/s

La pérdida repentina de sustentacion (stall) se produjo entre los 10° y 11° de angulo de
ataque cuando la magnitud de la velocidad del flujo libre es de 10 m/s, y entre 12° y 13°
cuando esta alcanza los 20 m/s. Cabe destacar que, una vez ocurrida la pérdida de
sustentacion, el modelo CFD, al estar basado en una formulacion bidimensional y
estacionaria, no es capaz de representar con fidelidad el comportamiento del flujo real, el
cual es inherentemente tridimensional y no estacionario en ese régimen. Por este motivo,
se optd por excluir del analisis los resultados numéricos posteriores al punto de separacion,
ya que carecen de validez fisica en dichas condiciones.

4.2 Optimizacién del perfil alar mediante el método adjunto

La Figura 11 muestra los resultados obtenidos con la metodologia desarrollada,
comparando el perfil original con la versién optimizada para cada angulo de ataque.
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—&®— Original
a) b) —A— Optimizado

Figura 11: Comparacion de los coeficientes aerodinamicos del perfil original y optimizado: a) v =10 m/s, b) v =
20 m/s

Se observoé que el método adjunto fue consistente en la optimizacion de la eficiencia
aerodinamica, alcanzando un valor maximo de 37.8 a 7° de angulo de ataque y 46.9 a 9°,
para velocidades de flujo libre de 10 m/s y 20 m/s, respectivamente. En el caso de 10 m/s,
el angulo de ataque correspondiente a la maxima eficiencia aerodinamica se redujo de 8°
a 7°, en comparacién con la geometria original.

En las Tabla 2 y Tabla 3 se presentan los valores promedio de los coeficientes
aerodinamicos, calculados como un promedio aritmético simple de los valores obtenidos en
cada simulacion.
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Tabla 2: Coeficientes aerodinamicos promedio para velocidad de flujo libre igual a 10 m/s

Parametro Original Optimizado Diferencia
Ciprom 0.549 1.02 +85.7%
Caprom 0.0232 0.0296 +27.7%
Nprom 221 34.5 +59.4%

Tabla 3: Coeficientes aerodinamicos promedio para velocidad de flujo libre igual a 20 m/s

Parametro Original Optimizado Diferencia
Crprom 0.572 1.16 +103 %
Ca.prom 0.0196 0.0256 +30.8%
Nprom 27.2 45.3 +66.5%

Los resultados evidencian mejoras significativas en el desempefo aerodinamico tras la
aplicacion del método adjunto. En ambos casos, se observé un aumento considerable del
coeficiente de sustentacion promedio (C;prom) ¥, €n menor medida, un incremento del
coeficiente de arrastre promedio (Cy »rom ). Este comportamiento refleja una reconfiguracion
geométrica que favorece una mayor generacion de sustentacién a costa de un aumento
moderado del arrastre, resultando en una mejora neta de la eficiencia aerodinamica

En la Figura 12 y Figura 13 se presenta una comparacion de los contornos de magnitud de
velocidad y presidn estatica entre la geometria original y la optimizada, correspondientes al
angulo de maxima eficiencia aerodinamica del perfil original, para velocidades de flujo libre
de 10 m/s y 20 m/s.
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Velocity Magnitude
[m/s]

Figura 12: Comparacion de la magnitud de velocidad al angulo de maxima eficiencia aerodinamica del perfil
original: perfil original vs. optimizado. a) v =10 m/s, b) v = 20 m/s

En el caso a), se registré una velocidad local maxima de 19.6 m/s en la geometria original,
frente a 19.8 m/s en la optimizada. En el caso b), los valores fueron de 43.4 m/s 'y 34.8 m/s,
respectivamente.

Static Pressure Static Pressure
[Pa] [Pa]

b)

-150 -130 -110 -0 -70 -50 -30 -10 10 30 50 -500 -430 -360 -290 -220 -150 -80 -10 60 130 200

Figura 13: Comparacion de la presion estatica al angulo de maxima eficiencia aerodinamica del perfil original:
peffil original vs. optimizado. a) v =10 m/s, b) v = 20 m/s
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En el caso a), el intervalo global de presién estatica (en Pascales) corresponde a [-192,61]
para la geometria original y [-199,60] para la geometria optimizada. En el caso b), los
intervalos son [-976,241] y [-566,243], respectivamente.

En la Figura 14 se muestran los coeficientes de friccion y de presion para el caso a).
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Figura 14: Coeficiente de friccion y presién para para el caso a)

Se observé un aumento abrupto del coeficiente de friccion en el extradds, debido a la
hendidura en el borde de ataque, que provoca que el flujo choque posteriormente con la
pared, produciendo un segundo punto de estancamiento y reenergizando la capa limite y
generando un incremento local de vorticidad. Ademas, el grafico del coeficiente de presién
muestra que, en comparacién con la geometria original, las mayores diferencias de
magnitud se concentran en el intradds, mientras que la distribucion en el extrados se
mantiene relativamente similar, excepto por la regiéon en donde el flujo vuelve a chocar con
la pared.

En la Figura 15 se muestran los coeficientes de friccion y de presion para el caso b).
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Figura 15: Coeficiente de friccion y presion para para el caso b)

En este caso, el grafico del coeficiente de friccién también revel6 un efecto asociado a la
hendidura, ahora ubicada en el intradds. El flujo impacta inicialmente en un punto de
estancamiento cercano a dicha hendidura y, debido a un cambio abrupto en la curvatura de
la superficie, se genera una segunda zona de impacto mas adelante sobre el intradds. Este
comportamiento se refleja en el grafico del coeficiente de presidon, que muestra una
disminucion significativa en la succién del extradds respecto a la geometria original. Esto
sugiere que la modificacion geométrica promueve un flujo mas estable y posiblemente mas
laminar, reduciendo la intensidad de los gradientes de presion.

La Figura 16 presenta los perfiles alares correspondientes al caso original y a las
geometrias optimizadas que alcanzaron la maxima eficiencia aerodinamica para cada
condicion de velocidad (10 m/s y 20 m/s). Esta comparacién permite visualizar las
modificaciones geomeétricas introducidas por el proceso de optimizacion, asi como su
relacién con el desempeno aerodinamico logrado.
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NACA12 C152 ORIGINAL

NACA12 C152/VEL10/8A0A MAX ETA/OPT ETA

NACA12 C152/VEL20/9A0A MAX ETA/OPT ETA

Figura 16: Perfiles alares: original y optimizados para maxima eficiencia aerodinamica a 8° (caso a) y 9° (caso
b)

En ambos casos, la curvatura del perfil se incrementd, con modificaciones significativas
tanto en el borde de ataque como en el borde de fuga.
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5 Discusion

5.1 Discusion sobre el caso experimental

La discusion comienza con una critica al disefio experimental del caso de estudio, en el
cual se empled un tunel de viento con una razén de aspecto (definida como el cociente
entre la profundidad del tunel y su altura) de 1.525. La envergadura del ala coincide con la
profundidad del tunel; si bien esto no representa un problema en si mismo, una razén de
aspecto tan baja ocasiona que la capa limite de las paredes del tlinel de viento induzcan
efectos tridimensionales en el flujo. Dichos efectos pueden comprometer la validez de las
mediciones realizadas en la seccién media del ala, donde se asume un comportamiento
bidimensional.

De acuerdo con el estudio de (Vinuesa, Schlatter, & Nagib, 2015), la razén de aspecto
minima requerida en un ducto para minimizar significativamente los efectos
tridimensionales inducidos por las paredes laterales es del orden de AR = 24.

Por lo tanto, comparar los resultados de una simulacion donde el flujo se considera
estrictamente bidimensional con datos experimentales afectados por la tridimensionalidad
inducida por las paredes laterales del tunel de viento introduce un grado de incertidumbre
inherente, independiente del angulo de ataque considerado.

La diferencia porcentual maxima observada entre el coeficiente de sustentacion simulado y
el experimental, dentro del rango de angulos de ataque validos descritos en la seccion 4.1,
alcanza aproximadamente un 6 % para 9° de angulo de ataque en el caso con velocidad de
flujo libre de 20 m/s.

5.2 Discusioén sobre los resultados del método adjunto

Como se menciond anteriormente, el método adjunto fue consistente en la optimizacién de
eficiencia aerodinamica, independiente del angulo de ataque (ver Figura 11). El método
adjunto hizo modificaciones basadas en los gradientes de sensibilidad obtenidos para la
funcion objetivo (C;/C;) dirigiendo los desplazamientos de la geometria hacia
configuraciones que maximizaban este cociente. Estos gradientes, calculados respecto a
las coordenadas nodales de la malla, indicaban las regiones del perfil donde pequenas
deformaciones generaban un mayor impacto positivo en la eficiencia aerodinamica.

Al analizar la dinamica del flujo en las condiciones de maxima eficiencia aerodinamica, se
obtiene informacion relevante sobre las causas fundamentales de la variacién de los
coeficientes aerodinamicos globales.

En la Figura 17 se presenta una comparacion del campo de intensidad turbulenta
correspondiente a dicha condicion, para una velocidad del flujo libre de 10 m/s.
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Turbulent Intensity
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Figura 17: Campo de intensidad turbulenta [%] en el flujo externo del perfil NACA12 original (arriba) y del perfil
optimizado (abajo), al angulo de ataque de maxima eficiencia aerodinamica a una velocidad de flujo libre de
10 m/s

Se observé que un aumento en la vorticidad del flujo en el extradés induce un incremento
en la velocidad local, lo que a su vez genera una disminucion de la presion estatica
(incremento del efecto de “succién”). Este comportamiento también se aprecia en la Figura
12 y Figura 13, que muestran los campos de velocidad y presion estatica, respectivamente.

La vorticidad maxima registrada fue de 3.65 - 10° s~ para el perfil original y 4.14 - 10> s~!
para el perfil optimizado.

A pesar del aumento de velocidad y vorticidad, la intensidad turbulenta no incrementé
significativamente. Los valores maximos alcanzados fueron de 14.3% para el perfil original
y 14.7% para el optimizado, lo cual sugiere un aumento controlado de la turbulencia en la
region de interés. Es decir, en este caso el objetivo de maximizar la eficiencia aerodinamica
estaria dandose principalmente por mecanismos que aumentan la sustentacion, a costa
una penalizacion por aumento en arrastre.

En la Figura 18 se presenta una comparacion del campo de intensidad turbulenta para una
velocidad del flujo libre de 20 m/s.
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Figura 18: Campo de intensidad turbulenta [%] en el flujo externo del perfil NACA12 original (arriba) y del perfil
optimizado (abajo), al angulo de ataque de maxima eficiencia aerodinamica a una velocidad de flujo libre de
20 m/s

En este caso, el perfil optimizado presentd una disminucién de la velocidad local maxima,
que paso6 de 43.4 m/s en el perfil original a 34.8 m/s en el perfil optimizado. Asimismo, la
vorticidad maxima se redujo de 1.15 -10°s™' a 9.89 - 10° s~ 1, y la intensidad turbulenta
maxima descendid de 16.1% a 11.8%. Esto indica que, en este caso especifico, la
optimizacion se orientd hacia una reduccion del arrastre mediante el mantenimiento de un
flujo mas laminar. Este comportamiento se logré gracias a una mayor curvatura en la zona
del borde de ataque, la cual redirige el flujo incidente y favorece su adherencia al perfil.

En resumen, la hipdtesis inicial se cumplié, puesto que el método adjunto logré incrementar
la eficiencia aerodinamica adaptando la geometria del perfil a las condiciones de operacion.
A 10 m/s, la optimizaciéon se centré6 en aumentar la circulacion para generar mayor
sustentacion, aceptando una leve penalizacion en arrastre. A 20 m/s, en cambio, se priorizd
un flujo mas ordenado y de menor intensidad turbulenta para minimizar el arrastre,
manteniendo una sustentacion suficiente. En ambos escenarios, el algoritmo identifico
zonas estratégicas para modificar la geometria con base en los gradientes de sensibilidad,
lo que permitié una mejora localizada y eficaz de la relacion C;/C,.

5.3 Limitaciones del estudio y propuestas

Es importante reconocer las limitaciones del presente estudio, las cuales se detallan a
continuacion:

La metodologia CFD desarrollada se aplicé a flujos incompresibles, monofasicos y
bidimensionales. Sin embargo, su generalizacion a tres dimensiones es directa desde el
punto de vista numérico.

Para extender el analisis a una simulacion tridimensional del perfil alar, pueden
considerarse diferentes condiciones de contorno en las paredes laterales del dominio:
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e Si se desea simular un dominio lateralmente infinito, se pueden definir las caras
laterales como condiciones periddicas. En este caso, el flujo que sale por una cara
reingresa por la opuesta. Para que esta condicion sea valida, es necesario
dimensionar adecuadamente el espesor del dominio en la direccién transversal, de
forma que se capturen correctamente las estructuras turbulentas sin que estas
interactuen artificialmente consigo mismas.

e Alternativamente, si se definen como condiciones de simetria, se impone que no
exista flujo normal ni cizalla a través de dichas caras, lo que las convierte en paredes
con deslizamiento perfecto. Aunque los resultados pueden ser similares a los
obtenidos con condiciones periddicas, esta aproximacion es mas artificial y menos
representativa del entorno fisico real.

En el caso de estudiar un ala completa en lugar de un perfil bidimensional, las paredes
laterales del dominio deben modelarse como entradas de velocidad, con el perfil ubicado
suficientemente alejado de los limites del dominio para evitar interferencias artificiales. Esto
es fundamental para capturar correctamente los efectos tridimensionales asociados a los
vértices generados en los extremos del ala, producto de la interaccién entre zonas de alta
y baja presion.

Para reducir el costo computacional, es posible simular solo la mitad del dominio mediante
la aplicacion de una condicion de simetria en el plano central del ala. Sin embargo, esta
simplificacién solo es valida si el flujo no presenta una componente de velocidad
perpendicular al plano de simetria, ya que de lo contrario se introducirian errores
significativos en la solucion.

Respecto al método adjunto, se propone que en futuros trabajos la formulacién del objetivo
de optimizacién incluya restricciones geométricas y fisicas que aseguren soluciones
realistas y controladas. Por ejemplo, pueden imponerse restricciones sobre la longitud de
la cuerda, el espesor maximo del perfil, o la posicion del punto de espesor maximo, con el
fin de preservar caracteristicas aerodinamicas y estructurales clave del perfil.

Asimismo, la estabilidad puede verse comprometida si la optimizacion conduce a
geometrias con gradientes de presién desfavorables, centros de presién muy desplazados
o comportamiento altamente sensible a perturbaciones. Por ello, es posible incorporar
restricciones adicionales o términos de penalizacion que limiten estos efectos, ya sea
explicitamente, controlando, por ejemplo, la posicion del centro aerodinamico, o
indirectamente, mediante el control de ciertas variables de flujo.

Ademas, pueden incluirse términos de penalizacion o bonificacién en la funcién objetivo
asociados a observables como la vorticidad en zonas cercanas al perfil, la intensidad
turbulenta, la distribucion del esfuerzo de corte, o fendmenos como la reflexiéon de ondas
en configuraciones acusticas o hidrodinamicas. Estas estrategias permiten orientar la
optimizacion hacia configuraciones que, ademas de cumplir con un objetivo primario (como
maximizar sustentacion o minimizar arrastre), mantengan propiedades fisicas deseadas y
eviten comportamientos inestables o no deseados del flujo.
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No fue incluido un analisis de factibilidad de disefio mecanico. Sin embargo, se propone
que una investigacion futura siga en esta linea y considere un disefio robético/hidraulico
basado quizas en elementos que se inflan/desinflan, como en el reciente estudio de
(Giordano, y otros, 2024) que presenta un ala robdtica flexible para vehiculos submarinos
no tripulados (UUVs), actuada hidraulicamente. Utiliza dos camaras inflables conectadas
por una bomba peristaltica para permitir la deformacion del perfil alar, logrando cambios
significativos en la curvatura y mejorando el rendimiento hidrodinamico en condiciones
especificas de velocidad y angulo de ataque.
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6 Conclusiones

Los resultados obtenidos permiten afirmar que se cumplié el objetivo general de desarrollar
una metodologia de optimizacion aerodinamica basada en el método adjunto para mejorar
el desempefo de perfiles aerodinamicos en condiciones de bajo numero de Reynolds.
Asimismo, se alcanzaron los objetivos especificos: se validé el modelo CFD para analizar
fendmenos relevantes como la separacién del flujo y la formacion de burbujas de
recirculacién; se implementé exitosamente el método adjunto en Ansys Fluent para
optimizar geometrias de referencia, con una definicibn clara de funcion obijetivo,
restricciones y variables de disefio; y se evaluaron cuantitativamente las mejoras
alcanzadas, demostrando aumentos significativos en la relacion sustentacion-arrastre
respecto de las configuraciones originales.

La hipodtesis planteada fue confirmada contundentemente por los resultados obtenidos. El
método adjunto demostré efectividad consistente en la optimizacion de la eficiencia
aerodinamica, adaptandose automaticamente a las condiciones especificas de operacion e
implementando estrategias diferenciadas que maximizaron la relaciéon sustentacién-
arrastre. La metodologia desarrollada constituye una herramienta robusta para el diseno
aerodinamico en aplicaciones de bajo numero de Reynolds, incluyendo vehiculos aéreos
no tripulados, turbinas edlicas de baja velocidad, y sistemas de propulsién naval y
submarina.

Uno de los hallazgos mas relevantes del estudio es la capacidad adaptativa del método
adjunto, que ajusta su estrategia de optimizacion segun las condiciones de operacion. En
el régimen de baja velocidad (10 m/s), el algoritmo priorizé el incremento de sustentacion
mediante circulacién y vorticidad controladas, aceptando una penalizacion moderada en
arrastre. En alta velocidad (20 m/s), la optimizacién se orienté hacia la reduccion del arrastre
mediante flujp mas ordenado y menos turbulento, preservando niveles adecuados de
sustentacion. Esta capacidad de adaptacion demuestra la robustez del método adjunto para
responder a diferentes regimenes de flujo caracteristicos de aplicaciones de bajo Reynolds.

La efectividad del método adjunto se demostr6 mediante mejoras sustanciales en la
eficiencia aerodinamica, con incrementos promedio del 59.4% y 66.5% para las condiciones
de 10 m/s y 20 m/s respectivamente. La magnitud de las mejoras obtenidas sugiere que la
metodologia desarrollada puede tener un impacto significativo en la eficiencia energética
de sistemas aerodinamicos operando en condiciones de bajo Reynolds.

El andlisis de los mecanismos fisicos proporcioné comprension profunda de los procesos
responsables de las mejoras. Se identific6 que el control estratégico de la capa limite
mediante modificaciones geométricas localizadas, la gestion optimizada de la vorticidad y
turbulencia, y la optimizacion de la distribucién de presién constituyen los pilares
fundamentales del éxito metodoldgico. Esta comprension de los fendmenos fisicos
subyacentes facilita la interpretacion de los resultados y proporciona fundamentos
cientificos para el desarrollo de estrategias de optimizacion mas avanzadas.

No obstante, el estudio presenta limitaciones que deben ser consideradas en futuras
investigaciones. La comparacion con datos experimentales se vio afectada por las
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caracteristicas del tunel de viento utilizado, que presentaba una relaciéon de aspecto baja
(AR = 1.525), introduciendo efectos tridimensionales que no fueron capturados en las
simulaciones bidimensionales. Esta limitacién sugiere la necesidad de extender la
metodologia a simulaciones tridimensionales para obtener una representacion mas fiel de
las condiciones reales de operacion.

Una linea de investigacion particularmente prometedora es la exploracién de tecnologias
de morphing wings que permitan la implementacion practica de las geometrias optimizadas.
El estudio de (Giordano, y otros, 2024) representa un ejemplo exitoso de esta aproximacion.
Sistemas similares basados en actuadores hidraulicos, neumaticos o de memoria de forma
podrian implementarse para materializar las modificaciones geométricas identificadas por
el método adjunto, especialmente las variaciones de curvatura y las hendiduras estratégicas
en los bordes de ataque y fuga.

En este contexto, se propone como extension fundamental del presente trabajo el desarrollo
de modelos de orden reducido (ROM) entrenados a partir de simulaciones CFD de alta
fidelidad. Esta aproximacion metodoldgica permitiria crear un sistema predictor de flujo en
tiempo real que capture las caracteristicas aerodinamicas esenciales del perfil bajo
diferentes condiciones de operacion y configuraciones geométricas. El modelo de orden
reducido propuesto integraria técnicas de descomposicién en modos propios ortogonales
(POD) para capturar la dinamica dominante del flujo, algoritmos de aprendizaje automatico
para establecer relaciones entre parametros geométricos y respuesta aerodinamica, y
métodos de interpolacion temporal para prediccion de estados transitorios durante el
morphing, similar al trabajo semestral realizado por (Rojas Araya & Sepulveda Carrasco,
2024).

Este sistema predictor constituiria la base para el diseno posterior de un sistema de control
robusto para morphing wings, permitiendo la optimizaciéon adaptativa en tiempo real de la
geometria del perfil en funcion de las condiciones de vuelo cambiantes. La implementacion
de este enfoque integrado representaria un avance significativo hacia la materializacién de
aeronaves verdaderamente adaptables y eficientes, donde la optimizacién aerodinamica
computacional se combine con tecnologias de actuacion fisica y control predictivo para
crear sistemas aerodinamicos que respondan automaticamente a las variaciones en las
condiciones operacionales.

Esta integracién entre optimizaciéon computacional y tecnologias de morphing constituye
una frontera tecnoldgica que podria revolucionar el disefio aerodinamico adaptativo en
aplicaciones de bajo Reynolds. Los incrementos sustanciales en eficiencia aerodinamica
demostrados en este estudio sugieren que la implementacion de esta metodologia,
especialmente cuando se combina con tecnologias de morphing alar y sistemas de control
predictivo, podria resultar en mejoras significativas en el desempefio operacional y la
eficiencia energética de estos sistemas, abriendo nuevas posibilidades para el disefio de
aeronaves altamente eficientes y adaptables.
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