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Resumen

El presente trabajo aborda el disefio, manufactura e instrumentacion de un ala recta
con perfil NACA 0015 para la realizacién de mediciones experimentales en tinel de viento.
El objetivo fue obtener la curva de sustentacion experimental y compararla con las

predicciones del modelo de Phillips para las primeras etapas de disefo.

El ala fue instrumentada con tomas de presion a lo largo de la cuerda en seis secciones
distribuidas en la envergadura, lo que permitié determinar la distribucion de presiones en las
superficies superior e inferior. A partir de estos datos se calcularon los coeficientes de presion

y, mediante integracion numérica, se obtuvo el coeficiente de sustentacion .

Los resultados se presentan en forma de curvas C[] — dangulo de ataque y
distribuciones de presion, mostrando la relacion entre los datos experimentales y los valores
tedricos. La comparacion permitid identificar coincidencias y diferencias, aportando

informacion sobre las limitaciones experimentales y del modelo tedrico.

Este estudio contribuye a la comprension de la sustentacién en alas rectas y a la
validacion experimental de modelos simplificados, sirviendo como base para futuros trabajos

de andlisis y mejora en ensayos aerodinamicos.
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Aj Coeficiente de la series de Fourier
AR relacion de aspecto
a Angulo de ataque geométrico

@, es Angulo de ataque efectivo
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b envergadura[m]|
Ca Coeficiente de la fuerza axial del perfil aerodinamico

C 3 Coeficiente de sustentacion[1]

C L Pendiente del coeficiente de sustentacion y angulo de ataque
Cp Coeficiente de presion[1]
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Cp,int Coeficiente de presion en el intradds[1]

Cn Coeficiente de la fuerza normal del perfil aerodinamico
D Fuerza de Arrastre [N]
d Distancia de induccion vertical [m]

Di Fuerza de Arrastre inducida[N]

L Fuerza de Sustentacion [N]
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P 5 Presion del flujo a la entrada [Pa]



P Presion del flujo libre [Pa]

VP es el gradiente de presion [Pa/m]
q,, Presion dindmica

p Densidad[kg/m’]

S Superficie alar [mz]
V Velocidad [m/s]

V1 Velocidad inducida [m/s]
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%4 5 Velocidad del flujo de salida [m/s]
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w Velocidad del downwash [m/s]

Y0 Distancia perpendicular desde la linea central al punto de medicion [m]

X X X . X 3) Sistema de coordenadas

DL Derivada material (también llamada derivada sustancial)
t

2
v e s sy .
— Energia cinética por unidad de masa

I" Fuerza de vortice ligado [N]

I 0Fuerza de vortice ligado en el origen (al centro de la envergadura)

¢ Angulo de la posicién sobre la envergadura a coordenada angular

8 Angulo de la superficie con respecto a la linea de la cuerda
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CAPITULO 1

Introduccion



1. Introduccion

Para el disefio de un ala existe la necesidad de la creacion de un banco de pruebas
experimentales, se justifica porque existen parametros aerodinamicos basicos que no siempre
pueden calcularse facilmente con teoria simplificada, ya que depende de fendémenos
tridimensionales del flujo. Anderson (2017) dice lo siguiente:”un perfil alar es simplemente
una seccion de un ala, y a primera vista, podrias esperar que el ala se comportara exactamente
igual que el perfil alar. Sin embargo, el flujo sobre un perfil alar es bidimensional. En
contraste, un ala finita es un cuerpo tridimensional, y como consecuencia, el flujo sobre el ala
finita es tridimensional; es decir, hay un componente de flujo en la direccion de la
envergadura.”

En un estudio aerodinamico, Clancy (1987) sefala que se debe utilizar el analisis
para profundizar y ampliar el conocimiento pero, debe incluir la experimentacién para
verificar la validez de sus suposiciones y mejorar su comprension del problema fisico. En
especial las estructuras cuya funcion depende de los efectos del flujo de aire, como las alas,
resulta fundamental contar con herramientas que permitan validar modelos teodricos.

Modelar teoricamente todos los efectos reales que actiian sobre un ala es complicado
porque involucra fendmenos aerodindmicos muy variados, como la interaccion entre flujo
laminar y turbulento, la variacion de presion a lo largo del ala, la influencia de la viscosidad
del aire, los efectos de borde de ataque y de salida, y las deformaciones estructurales del ala
durante el vuelo. Por lo que fiarnos Uinicamente de los estudios numéricos no es suficiente,
por ello la necesidad de agregar estudios experimentales que permiten observar directamente
estos efectos, proporcionando un conocimiento mas completo y realista que complementa los

modelos tedricos.



Para poder realizar estos ensayos es necesario el uso de un tinel de viento, ya que
permite contar con un entorno controlado y preciso. Este tipo de instalaciones hace posible el
obtener datos reales y confiables de equipos especializados. Como sefialan Barlow, Rae y
Pope (1999), los tuneles de viento constituyen la herramienta experimental mas utilizada en
el analisis de problemas aerodindmicos a bajas velocidades, y son esenciales para el disefio y
la verificacion de aeronaves y estructuras expuestas al flujo de aire para obtener pardmetros
esenciales que permite conocer el comportamiento general del sistema.

Entre estos parametros Anderson (2017) destaca:

e C(oecficiente de sustentacion (CL): Es un coeficiente adimensional que indica la

capacidad del ala para generar fuerza ascendente. Su valor depende de la distribucion
de presiones a lo largo de la superficie, la cual se ve afectada por efectos viscosos y
turbulentos dificiles de modelar inicamente con teoria .

e C(Coecficiente de arrastre (C D) : Es un coeficiente adimensional que indica la resistencia

al avance de la aeronave se refleja en el coeficiente de arrastre. Al medir
experimentalmente, se puede optimizar la eficiencia del ala y reducir pérdidas de
energia en vuelo. Ademads, permite identificar zonas criticas de separacion de flujo

que afectan la estabilidad y maniobrabilidad.

Sustentacion

Arrastre

Figura 1.1 Representacion de la fuerza de arrastre y fuerza de sustentacion.



e Distribucion de presiones: El efecto neto de las distribuciones de presion integradas
sobre la superficie completa del cuerpo es una resultante de fuerza aerodinamica y
momento sobre el cuerpo. Asimismo, ayuda a identificar zonas de succion o
estancamiento y mejorar el disefio de perfiles

e Angulos de ataque critico y comportamiento de pérdida (stall): Se define el angulo de
ataque como el angulo entre la cuerda del ala y la velocidad relativa del flujo. Este
angulo determina la magnitud y direccion de la fuerza de sustentacion y arrastre.
Medir y controlar experimentalmente es clave para conocer los limites de operacion

del ala y predecir fendmenos criticos como la pérdida de sustentacion .

El disefio de un banco de pruebas experimentales no solo permite obtener estos
parametros que ayudan a caracterizar el ala, sino que también respalda el principio de que la
experimentacion es indispensable para complementar la teoria y la simulacion, en especial en
el campo de la aerodindmica, que al ser altamente sensible a la condiciones del flujo y a las

caracteristicas geométricas del modelo

1.1 Planteamiento del problema.

En los ultimos 20 afios, los perfiles aerodindmicos tipo NACA han sido ampliamente
estudiados y caracterizados, generando una base de datos extensa respecto a su
comportamiento. Sin embargo, la mayoria de estos estudios se han realizado bajo un enfoque
bidimensional, es decir, considerando el flujo alrededor de una seccion infinita del ala, sin

contemplar los efectos tridimensionales que ocurren en configuraciones reales (Spearman,

1994).



Spearman (1994) not6 que los cambios en las propiedades del aire pueden afectar la
resistencia aerodinamica, la estabilidad y las caracteristicas de control de un avion. Por
ejemplo, los cambios en la distribucion de la presion. Este enfoque limita la precision al
momento de predecir el comportamiento aerodindmico de alas reales, ya que no se consideran
los efectos inducidos generados por la presencia de un borde de ala (como la aparicion de
vortices y la modificacion de la distribucion de presiones). Por ello, es necesario implementar
métodos de la caracterizacion de la sustentacion mas complejos que integren estas
condiciones tridimensionales, con el fin de obtener de manera mas precisa los coeficientes de

sustentacion y la distribucion de presiones en alas finitas.

Esta necesidad abre la oportunidad de desarrollar o aplicar herramientas de validacion
experimental que permitan representar con mayor fidelidad el comportamiento aerodindmico

real de las alas. En la siguiente Tabla 1.1 se puede observar las diferencia entre el uso de cada

modelo.
Tabla 1.1 Comparacion del modelo de ala finita e infinita
Caracteristicas Modelos de ala infinita (2D) | Modela de ala finita (3D)
Representacion Perfil aerodinamico Ala real de longitud limitada

Flujo de aire

Bidimensional (uniforme a lo
largo de la “envergadura”)

Variacion a lo largo de la
envergadura

Generacion de
resistencia inducida

No existe. Sin punta hay
ausencia de vorticidad y de
downwash

Existe. Causada por
vorticidad de punta del ala y
existencia del downwash

Resistencia total

Resistencia por forma y
friccion

Resistencia de forma, friccion
y resistencia inducida

Sustentacion

Constante para un mismo
angulos de ataque geométrico

Varia a lo largo de la
envergadura y el coeficiente
de sustentacion varia de
acuerdo al angulo de ataque
efectivo

Precision

Caso ideal

Realista




Célculo Se centran en la existencia de | Requiere mas complejidad y
un coeficiente de sustentacion | existen coeficientes locales y
y arrastre globales
Ventajas Simplificacion del problema Refleja la realidad fisica del
vuelo
Desventajas No representa un ala real Complejidad de analisis
Aplicacion Disefio y estudio de los Diseflo, analisis de
perfiles alares rendimiento y optimizacion
de ala reales

Es importante reconocer que los modelos bidimensionales han desempefiado un papel
fundamental en la etapa preliminar del analisis aerodinamico. Modelos como el de Prandtl o
Phillips parten de datos de las curvas de los perfiles bidimensionales para obtener la
distribucion de sustentacion donde consideran una cuerda local, el angulo de ataque
geométrico local y se analiza por separado cada seccion del perfil aerodindmico, sin la

necesidad de contar con equipo especializado, Anderson (2017).

ALA INFINITA (2D) ALA FINITA (3D)

| SUSTENTACION
N TOTAL

@
L N
S
@— DOWNWASH
R\

WINGTIP VORTCIES A\w

SUSTENTACION

RESISTENCIA
INDUCIDA

Figura 1.2 Comparacion entre el modelo 2D y 3D. En el caso 2D, al despreciar los
efectos de vortice, la sustentacion se asume uniforme a lo largo de la envergadura, mientras

que en el 3D aparecen variaciones inducidas.



No obstante, para garantizar el comportamiento de los perfiles alares de manera
integral resulta indispensable corroborar estas mediciones con el uso de infraestructura
adecuada, en este sentido el laboratorio perteneciente a la Alianza para la Formacion e
Investigacion en Infraestructura para el Desarrollo de México (Alianza FiiDEM) profundiza
en estos estudios aerodinamicos, permitiendo desarrollar la caracterizacion de sustentacion a

lo largo de una ala finita.

Esta herramienta cientifico-tecnologica sirve para resolver problemas relacionados
con la ingenieria de viento mediante el estudio experimental de los fendmenos y efectos
eolicos. Con el objetivo de fomentar y fortalecer el sector de la infraestructura,
especificamente a la ingenieria civil., las areas prioritarias de investigacion son los efectos
producidos por el viento en estructuras complejas, puentes, materiales de construccion e
incluso sobre personas (FiiDEM / LemAT, s. f.). Se observdé que existe un area de
oportunidad hacia el sector aeroespacial que permite introducir estructuras aéreas o del tipo
espacial en este tipo de laboratorio, debido a que el aire es en el medio en que operan y su

desempefio estd directamente relacionado a la interaccion con el flujo.

En una propuesta inicial por parte del personal del laboratorio, se sugiere realizar el
montaje de ala empotrando ambos extremos, con una seccion transversal de medicion y con

mayor nimero de tomas de presion.

Figura 1.3 Propuesta de montaje de ala empotrada en ambos extremos para aproximar

un ala infinita, con una seccion de medicion de las tomas de presion.



Este planteamiento se alinea con un enfoque bidimensional. Sin embargo, el objetivo
del proyecto es analizar el efecto tridimensional de un ala finita. Por ello, se optd por
empotrar unicamente un extremo de ala. Por la misma razon se decididé incrementar el
numero de secciones y reducir el nimero de puntos por cada una de estas, esto ultimo debido
a la limitaciones de los sensores de presion. Estas adaptaciones metodoldgicas permiten
ajustar el ensayo para lograr los objetivos, a pesar de no contar con un protocolo estandar

para este tipo de ensayos.

Sin embargo el laboratorio si cuenta con un procedimiento capaz de conseguir la
informacion suficiente para obtener valores de sustentacion a lo largo de la linea de la
envergadura. El tunel de viento cuenta con la instrumentacion necesaria para obtener las
presiones alrededor de la superficie con puntos especificos, para que en un postprocesamiento
arroje promedios, medias e incluso los coeficientes de presion. Siendo estos los datos base

que dan paso al calculo de la sustentacion experimental respaldado por uno teorico.

La informacidn restante necesaria para las primeras fases de disefio proporciona los
parametros geométricos clave de un ala, como: relacion de aspecto, cuerda, envergadura y
superficie alar, Raymer (1992). Estos se adaptan a los requerimientos del tinel para colocarla
en el area de pruebas, por ejemplo: Al ser un tinel mediano se recomienda utilizar que el
modelo a probar corresponda al 5% del area del espacio de pruebas y reconocer bien las

condiciones de escala y similitud sean adecuadas para el fendmeno que se quiere estudiar.

1.20bjetivos

1.2.1 Objetivos general.

Disefiar, construir y validar un banco de pruebas experimental en un tiinel de viento

de velocidad media que sea capaz de obtener la distribucion de presiones y verificar la



variacion de sustentacion a lo largo de la semi-envergadura a escala de una ala recta del perfil

NACAO015 para las primeras etapas de disefio.

1.2.2 Objetivos especificos

N° Tabla 1.2 Objetivo especificos

OEl Definir los coeficientes de presion y sustentacion locales y globales a lo largo de
distintos planos del ala

OE2 Integrar el sistema de presion sobre seis secciones transversales a lo largo de la
envergadura de la semi ala

OE3 Realizar ensayos a distintos angulos de ataque

OE4 Analizar los datos obtenidos para validar el modelo experimental con el modelo tedrico
de sustentacion de Phillips

OE5 Proponer mejoras de disefio estructural, como los soportes del ala y sujecion a la mesa
de pruebas.

OE6 Garantizar que la cantidad y distribucion de tomas de presion en cada perfil
bidimensional del ala sea adecuada para obtener la distribucion de presiones a lo largo
de la superficie, la que a su vez lo que permitird calcular la sustentacion generada por
cada seccion.

1.3Alcance del trabajo

El presente trabajo abarca el disefio, construccion y validacion de un banco de pruebas

destinado para obtener coeficientes de sustentacion y presion a lo largo de un ala de avion

recta a escala. El desarrollo del proyecto incluye la seleccion e implementacion del método



de mediciébn como sensores, asi como la ejecucion de los ensayos bajo condiciones
controladas en un rango de distintos angulos de ataque. El banco de prueba est4 disefiado para
operar en un laboratorio como el tunel de viento de circuito cerrado mediano como es el que
pertenece al LemAT, sin considerar una variaciéon de cuerda, una velocidad alta como en
condiciones de vuelo real y sin considerar flujo turbulento.

Esta tesis se enfoca especificamente en la validacion de un modelo de ala recta con
perfil simétrico NACA 0015, por lo que sus resultados son aplicables inicamente a este tipo
de geometria. El estudio estd orientado a las primeras etapas del disefio aerodindmico, donde
se requiere evaluar el comportamiento real de la sustentacion mediante métodos
experimentales. EI modelo propuesto permite observar de manera practica los efectos

tridimensionales en alas finitas, sin sustituir analisis avanzados ni ensayos a escala real.

La presente tesis se estructura en cinco capitulos principales. En primer lugar, se
expone la introduccion, que incluye el planteamiento del problema, los objetivos y el alcance
del estudio. Posteriormente, en el marco tedrico se desarrollan los fundamentos
aerodinamicos relacionados con la sustentacion, asi como la descripcion del tinel de viento.
El tercer capitulo aborda el disefio y construccion del banco de pruebas, detallando tanto el
proceso de disefio como la integracion al tinel de viento y el montaje de los sistemas de
medicion. En el cuarto capitulo se presentan las pruebas experimentales y la validacion de
resultados, incluyendo el analisis de la distribucion de presiones, la obtencion de coeficientes
aerodinamicos y la comparacién con el modelo tedrico de Phillips. Finalmente, se exponen
las conclusiones, recomendaciones y trabajos futuros, complementados con la bibliografia y

anexos correspondientes.



CAPITULO II
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Marco Teorico

2.1 Definicion de downwash

Debido a la diferencia de presiones entre la parte intrados y extrados del ala,
especialmente cerca de las puntas, el aire tiende a desplazarse desde la zona de alta presion en
la parte inferior hacia donde existe menor presion en la parte superior. Este movimiento
provoca que el flujo se curva alrededor de las puntas del ala, generando un patrén de
circulacion caracteristico conocido como vértices de punta, de la misma manera “los dos
vortices tienden a arrastrar el aire circundante, y este movimiento secundario induce una
pequeiia componente de velocidad descendente en el ala. Este componente descendente se

denomina downwash ~’ (Anderson, 2017)
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Figura 2.1 Distribucién del downwash
Los efectos bajo la presencia del downwash de acuerdo con (Anderson, 2017) es la
generacion de vortices en la punta que modifican el flujo sobre el ala, por debajo de la

direccion V_, entendido como la velocidad del flujo libre en la direccion de incidencia del

ala, generando un angulo de ataque inducido y su efecto al inclinar el viento relativo local
hacia abajo tiene dos consecuencias importantes sobre la seccion local del perfil, como se

indica a continuacion:

1. El &ngulo de ataque que realmente sucede en la seccion local del perfil es el angulo
entre la linea de la cuerda y el viento relativo local. Este &ngulo, mostrado como aeff
en la Figura 2.1, se define como angulo de ataque efectivo. Por lo tanto, aunque el ala
se encuentra a un angulo de ataque geométrico a, la seccion local percibe un dngulo
menor, es decir, el angulo de ataque efectivo aeff::

a__=a-—a 2.1

eff i

2. El vector de sustentacion local esta alineado de manera perpendicular al viento

relativo local y, por lo tanto, se inclina hacia atrds de la vertical un angulo a. En

consecuencia, existe un componente del vector de sustentacion local en la direccion

12



de V_es decir, se genera una resistencia debido a la presencia del downwash. Esta

resistencia se define como resistencia inducida, representada por Di en la Figura 2.2.

Asi, se nota que la presencia del downwash sobre un ala finita reduce el angulo de
ataque que cada seccion percibe efectivamente y, ademds, genera un componente de

resistencia: la resistencia inducida D . Es importante sefialar que se considera un flujo
l

incompresible e inviscido, donde no existe friccion superficial ni separacion de flujo,

Anderson (2017).

iL a — Angtl]u geométrico de aque
o — Angulo inducido de ataque
o Angulo efectivo de ataque
a; | A =a-a

Figura 2.2. Efecto del downwash sobre el flujo local en una seccion de perfil aerodinamico de
un ala finita.

La sustentacion es una fuerza resultante ortogonal a la ala generada por la diferencia
de presion de la parte superior a la inferior del perfil aerodindmico. Siendo esta la clave de la
presente investigacion porque es la diferencia la que permite que el ala se eleve, Anderson
(2017). La ecuacion de sustentacion proviene del modelo aerodinamico clasico de perfil

aerodinamico delgado. En ella, L representa la fuerza de sustentacion generada; p es la
densidad del aire, que determina cudnta masa de fluido interactia con el ala;V_ es la

velocidad del flujo libre no perturbado, cuyo cuadrado refleja la dependencia dindmica de la
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presion; S es el area alar de referencia; y C L €8 el coeficiente de sustentacion, un parametro

adimensional que captura los efectos de la geometria del perfil, el dngulo de ataque y el

régimen aerodinamico. Esta expresion de la sustentacion como la siguiente Ecuacion 2.2.

12 22
L=5pV.SC, (2.2)

Al analizar la curva de sustentacion del perfil aerodinamico, se puede utilizar
diferenciales del comportamiento lineal para obtener la sustentacion por unidad de

envergadura para ello es pertinente mencionar que:

A. La presion dinamica del flujo libre esta dada por:

1 2

[ee]

B. La pendiente de la curva coeficiente de sustentacion (C L) vs el angulos de

ac
ataque (o) Para un perfil delgado se puede definir C o= aaL ~ 2t .Verla

Figura 2.3.

Figura 2.3 Curva de sustentacion
C. Se utiliza la cuerda como el area alar reducida por unidad de envergadura
Para describir la fuerza de sustentacion por unidad de envergadura para un perfil

delgado se parte de la formulacion de la teoria lineal de sustentacion, que establece que el
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coeficiente de sustentacion varia proporcionalmente en cuanto al dngulo de ataque. La
siguiente Ecuacion 2.4 , [ es la sustentacion por unidad de envergadura, 2m proviene de la
Figura 2.3 siendo la pendiente teérica del coeficiente de sustentacion con el angulos de
ataque, la diferencia del angulo de ataque efectivo con el angulo de ataque para cuando la

sustentacion es cero permite conocer el dngulo de ataque que realmente existe en el ala.

l(a) = 2mq_c (aeff - aLzo) (2.4)

2.2 Modelos de sustentacion en linea

La variacion de la sustentacion a lo largo de la superficie alar fue analizada
previamente. Estd magnitud, responsable de generar la fuerza de sustentacion, no permanece

constante en toda la envergadura de un ala finita. De acuerdo con Anderson (2017, capitulo

5):

“La sustentacion no es igual en toda la envergadura de un ala finita;cambia con la
posicion debido a que la forma del perfil, la longitud de la cuerda y el d&ngulo de ataque puede
variar de un punto a otro. Como resultado, la sustentacion por unidad de envergadura varia en
cada punto, lo que se llama distribucidén de sustentacion. Esta distribucion siempre llega a
cero en las puntas del ala, porque ahi el aire de abajo se mezcla con el de arriba y ya no hay

diferencia de presion, por lo tanto, no se genera sustentacion en esas zonas.”

Aun cuando esté proyecto se plantea bajo condiciones reales, es fundamental
reconocer que todos los fluidos presentan propiedades de viscosidad y compresibilidad
(White, 2011). No obstante, cuando la velocidad del flujo es significativamente menor que la

velocidad de propagacion del sonido, es valido asumir la hipotesis de incompresibilidad,
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siempre que el numero de Mach sea inferior a 0.3 (Anderson, 2017). En cuanto a la
viscosidad, sus efectos son significativos Unicamente dentro de la capa limite, mientras que
fuera de ella el fluyjo puede considerarse, con buena aproximacion, como invisible
(Schlichting & Gersten, 2017). Bajo este contexto, en el andlisis aerodinamico resulta
suficiente la aproximacion de fluido perfecto,es decir, incompresible y no viscoso, para
describir con precision la mayoria de los problemas practicos, sin comprometer la validez de

los resultados (Fung, 2002).

2.2.1 Teoria de la linea de sustentacion por Prandtl.

La teoria que considera las propiedad aerodindmicas de un ala finita fue desarrollada
por Ludwig Prandtl. Hoy en dia sigue siendo base para caracterizar disefios preliminares

basados en la definicion del teorema de Biot-Savart para calcular la velocidad inducida.

Figura 2.4 Sistema de coordenadas del sistema
Prandt]l parte del siguiente razonamiento: Si se toma la circulacion alrededor de
cualquier camino que encierre al filamento de vortice que tiene una fuerza asociada que
permanece en una posicion fija dentro del flujo (vortice ligado, T') en direccion de la

envergadura Xz, el ala experimenta una fuerza [ (X 2) dada por el teorema de

Kutta-Joukowski. (Anderson, 2017)
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Cuando un ala genera sustentacion, se originan vortices a lo largo de su envergadura
que permanecen asociados al flujo principal. Estos vortices inducen una velocidad
descendentes sobre el flujo circundante, que es justamente el downwash. Por lo tanto, otra
forma de determinar la sustentacion, considerando la presencia de voértices ligados, se expresa

mediante la Ecuacion 2.5.

L=pV_T(X) (2.5)

Para simplificar el andlisis de un ala con envergadura finita b, se asume equivalente
en el cual el downwash es sustituida por un vortice ligado que se extiende desde y = -b/2
hasta y = b/2 donde se considera que existe una corriente descendente inducida por el vortice

ligado.

Figura 2.5 Formacion de vortices de punta en una ala. (Anderson, 2017)

Sin embargo, Prandtl se enfrent6 a la complejidad de representar todo el flujo
alrededor del ala en un solo vortice, por lo que decidié dividir en secciones el ala y que cada
una de estas tuviera un vortice que; en conjunto representa mucho mejor la distribucion del

downwash , Anderson (2017).
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Figura 2.6. Superposicion de un niimero finito de vortices de herradura a lo largo de la linea

de sustentacion. (Anderson, 2017).

Para obtener la velocidad inducida por el diferencial de circulacion dI' se parte de aplicar el

Teorema de Biot-Savart aplicado a un ala, el simbolo Y 0 indica la distancia perpendicular

desde la linea central del ala (o desde otro vortice) hasta el punto donde se estd midiendo la

velocidad inducida por los filamentos dl“1 , dI‘2 y d representa la distancia de induccion

vertical, es decir, la separacion en la direccion normal entre el punto donde se evalua la

velocidad inducida y el filamento vorticial que la genera.

Al aplicarlo a un filamento semiinfinito (es decir, comienza en un punto y se extiende hasta el

infinito en una sola direccidn), la velocidad inducida:

Vo=— (2.6)

Se requiere un diferencial de la velocidad inducida quedaria de la siguiente manera

_dr dr 2.7
dVi T 4nd T 4n (Y,~X,) 2.7

Se integra la velocidad inducida en direccion X , lo largo de la envergadura:
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b2 ar/ax
_ 1 2 - 1
dv. =— - T AX, S w(r) = 7;]
_b/z 0 2

or/ox, (2.8)
ax

o ~— =

Resulta la conocida velocidad inducida en un ala con flujo externo. Se puede determinar el

angulo de ataque inducido con la Ecuacion 2.9. En la Figura 2.7 se observa la ubicacion de

este angulo:

_ 1wy w(¥y) (2.9)
a = tan ( v )—— v
(2.10)
b/2 ariox
ai T4y _1{/2 Y =X, X2
v, N
— . -
—_ @ ~L
—_— T al : 1 \\
Ve ff TV iucida

Figura 2.7. Esquema de velocidad y 4ngulo inducido.

Si se compara la Ecuaciéon 2.4 con la Ecuacion 2.5 se puede describir al a ..en funcion de la

circulacion, para ello se hace el uso del el teorema de Kutta-joukowski:

(2.11)
21quoc(aeff— ai) = pVOOI‘(XZ)
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(2.12)

eV, T _ 2pV T(X)
aeff_ 2ng_c T = 2mpVic ta_
o« = re,) o (2.13)
eff  mV_c i

Finalmente si se sustituye el angulo de ataque inducido y efectivo. Se obtiene la ecuacion

fundamental de la Teoria de la sustentacion de Prandtl.

b/2 2.14)
Ty 1 ar/ax, (
O‘(Xz) oV c(X) + a0 + 4mV_ _1{/2 Y =X, 2

2.2.1.1 Distribucion eliptica de sustentacion

De acuerdo con Anderson (2017), hasta ahora se ha visto que la variacion de la
sustentacion a lo largo del ala est4 relacionada con la distribucion del downwash, el cual es
causado por los vortices ligados. Por ejemplo, en las puntas del ala, estos vortices generan un
flujo circular que reduce la diferencia de presion entre la parte superior e inferior del ala,
provocando que la sustentacion disminuye casi a cero en esa zona. En cambio, en el centro de
la envergadura, donde las pérdidas por fuga de aire son minimas, la diferencia de presion se
mantiene mas estable, lo que permite que la sustentacion sea méaxima. Por lo que
tedricamente la distribucion de sustentacion en una envergadura queda como mostrada en la

Figura 2.8.
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Figura 2.8. Distribucion de sustentacion por unidad de envergadura.

Si se considera un perfil eliptico para la circulacion de la fuerza de filamento I'(X 2), de

acuerdo con Anderson (2017) la distribucidn de circulacion esta dada por:

rx) =r,A/1- (Z—X)Z (2.15)

En la Figura 2.9 se representa el semicirculo de radio b/2 , representando la semi envergadura
del ala y parametrizada mediante el angulo ¢. Cada punto sobre la curva puede describirse en
términos de @ , y su coordenada horizontal resulta de la proyeccion del radio sobre el eje X i

obteniéndose asi X , = %coscp. Al variar ligeramente el angulo, el desplazamiento

correspondiente de dicha coordenada se obtiene derivando esta expresion, lo que conduce a

b ., . .
dX , = 5 COs5Q do . Esta transformacion de coordenadas permite relacionar de manera

directa la geometria del semicirculo con la descripcion analitica utilizada en el desarrollo del

modelo.
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Figura 2.9 Distribucion de sustentacion por unidad de envergadura en coordenadas cilindricas

Por lo que la Ecuacién 2.15 quedaria de la siguiente manera:

2.16
r(@) = 1 = (cosg)’ 1

Aplicando identidades pitagoricas, finalmente se tiene que.

['(p) = FO sen @ (2.17)

Sabiendo esto se puede definir el perfil de sustentacion local

(@) =pV_ FO seng (2.18)

Se calcula la sustentacion total, quedara de la siguiente forma:

pv. T b % (2.19)
L(@) =— —%"—[ sen” @ do
pV_ T, b (2.20)
L) ==

La Ecuacion 2.21 se obtiene al aplicar la misma transformacion de coordenadas utilizada
previamente (Ecuacion 2.8) para expresar el downwash en funcion del angulo . De este modo,

la expresion del downwash pasa a depender de la diferencia entre las proyecciones vy , asi

22



como del factor , que proviene directamente de la derivada del cambio de coordenadas

utilizado.

- o } 1 cos @ sen@ (2.21)
W((po) — 2bnY seng cosQ, —cosQ @
T

Y 2.22)

— 1—‘0 coS @ (

W((po) - anf €osQ —cosP ®
_ I, msenng, (223)
W(CPO) ~7 2bm sen @,

a 2.24
w(@) ==, (2.24)

De igual manera se calcula el angulo de ataque inducido:

— w(e) - T (2.25)
ai - v - 2bV_

A partir de la Ecuacion 2.20 se despeja FO y se sustituye en la ecuacion 2.25. Al

simplificar, se obtiene la expresion del angulo inducido en funcion de la fuerza de

sustentacion. En este mismo proceso, se reconoce que la sustentacion puede expresarse en

términos de la densidad del aire, la velocidad del flujo libre al cuadrado, la superficie alar y el

coeficiente de sustentacion, lo que conduce a las Ecuaciones 2.26 y 2.27:

2
Y- AL _ 2pV,SC, (2.26)
i 21pr2VZo 21prZV§o
a = s¢, ¢ (2.27)
i np?  TAR
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2.2.2 Teoria de tiras (Strip Theory)

Con base en la teoria sustentadora de Prandtl, Anderson (2017) menciona que la
semi-envergadura se divide en secciones longitudinales y se analiza cada una de manera
independiente y en el trabajo se considera 6 piezas de igual distancia de separacion entre cada
tira, se analiza individual y bidimensionalmente. Esto quiere decir que para cada perfil se
analizan condiciones de flujo, angulo de ataque, velocidad y distribucion de presiones.

Para comprender adecuadamente el fenomeno del flujo aerodinamico sobre alas, es
fundamental distinguir entre el comportamiento de un perfil bidimensional y el de un ala
tridimensional. Como sefiala Anderson (2017) en el capitulo 5, “un perfil aerodinamico es
simplemente una seccién de un ala, y al principio podrias esperar que el ala se comporte
exactamente igual que el perfil aerodindmico. En contraste, un ala finita es un cuerpo
tridimensional, y en consecuencia el flujo sobre el ala finita es tridimensional; es decir, hay
un componente de flujo en la direccion de la envergadura” .

El beneficio de aplicar esta teoria es que se aplica una integracion de los resultados a
lo largo de envergadura para obtener fuerzas y momentos globales mas realistas debido a que

esta la misma conlleva a hablar del efecto del ala finita.

2.2.3 Teoria de la linea de sustentacion por Phillips.

Phillips, parte de la teoria de distribucion generalizada de sustentacion para alas
rectas. En Phillips (W.F. Phillips et al., 2004), se propone representar la distribucion de

sustentacion a lo largo del ala mediante una serie de Fourier. Los coeficientes de esta serie (Aj

) estan relacionados con el angulo de ataque efectivo en cada seccion del ala.
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Se puede asumir la distribucion eliptica como el analogo de una funcién armonica
simple dentro de la dinamica de sistemas mecanicos, por lo que es posible que se represente

mediante el uso de series de Fourier.

Se parte de recordar la Ecuacion 2.17 que indica como es la circulacion en la teoria
de Prandtl para un ala con distribucion eliptica. Posteriormente de la Ecuacion 2.24 se

sustituye FO en términos de la velocidad inducida y de la Ecuacion 2.24 el angulo inducido

que se relaciona con esta velocidad, obteniendo:

I'(g) = 2DV _ o sen @ (2.28)
Los angulos inducidos se reflejan como los coeficientes de Fourier porque son los

indicadores que determinan la distribucion de la velocidad inducida a lo largo de la

envergadura. Por lo que se reflejaran como coeficientes A]_ hasta n términos que describen
bien la sustentacion.

n (2.29)

I(p) =2bV_ % A]_sen (o)
j=1

Implementando lo anterior a la ecuacion 2.22, queda.

v I 0 cos @ (2.30)
w(e) =— =3 A [—=¢—dg

i1 jT[ cos @ —Ccos ¢

Ahora se obtiene la derivada de la oI’/ 0

senjq)o (2.31)

j seng

w(g) ==V, ¥ jA
j=1

De acuerdo a lo anterior se obtiene el angulo inducido.
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senjo, (2.32)

jz:l] j sen@,

Sustituyendo las ecuaciones 2.30 y 2.32 en la ecuacion fundamental de la sustentacion de

Prandtl, finalmente se obtiene:

! . o senje,  (233)
ale,) = o) ElAj sen(jo ) +a,_, + le Aj b9,

Recordando que C = 27 para ala delgada en la ecuacion 2.33 y se acomodando se tiene:

@) ¢, (o )ao)—o,_| (2.34)
ZA[ m]se"(f@) = 0

j=1

El coeficiente que propone Phillips es una combinacion lineal del angulo de ataque

Aj = aj(a - aL_O). Esto es consistente debido a que la sustentacion tiene un comportamiento

lineal con respecto al angulo de ataque por lo que:

: ¢, .c(@) C Cl)|a(p)—a (2.35)
Z O((OL — (XL 0)[1 + ]m]sen(](p ) La 0 [4b 0 LOO]
j=1
. ¢, c(0) c,,C(0) (2.36)
. La 0 . _ La 0
'21 a[l + ]—4bsen<p0 sen(]cpo) =—7
]:

(2.37)

n

4b j ) _
.Z a_[ . + Semp{]sen(](pi) =1
j= i i
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2.3 Tunel de viento

2.3.1 Definicion de tanel de viento

De acuerdo con Barlow, Rae y Pope (1999), un tunel de viento es una herramienta
experimental basada en un circuito cerrado que se encarga de generar una corriente de aire
que pasa sobre cuerpos solidos. Este ambiente controlado permite estudiar los efectos del
flujo de aire, simulando las condiciones equivalentes a las reales en el que el objeto esta
sumergido .

Segun el informe de la conferencia ETME-2011 (2011), las tendencias emergentes en
la ingenieria mecanica, los tuneles de viento se utilizan para predecir la cantidad de fuerza
generada por objetos solidos. La informacion obtenida en el tinel de viento se utiliza para
mejorar el disefio de los objetos introducidos en el area de prueba donde se conectan
distintos instrumentos que mide y registra el flujo de aire alrededor del objeto y las fuerzas
aerodindmicas que actiian sobre ¢l. Hoy en dia, la mayoria de las aeronaves, naves espaciales
o vehiculos terrestres no se construye ni se compromete su disefio y componentes hasta que
se hayan probado exhaustivamente en el tinel de viento.

Si bien no existen normativas internacionales y nacionales donde menciona la
obligaciones de probar modelos en tunel de viento, el el siguiente caso es la NASA quien
propone requisitos obligatorios para estos modelos en su programas.

La NASA cuenta Cco
n el estdndar NASA-STD-8719.28, establece requerimientos técnicos de seguridad,
confiabilidad y aseguramiento de calidad en los modelos diseiados para pruebas en tunel de
viento. En su seccion 3.1 se indica “Los sistemas de modelos para tuneles de viento deben ser
disefiados, fabricados, inspeccionados y probados para garantizar la seguridad, la

confiabilidad y la calidad de los datos en las pruebas de tinel de viento.” (NASA,2008).

27



Por otro lado, segtn la Federal Aviation Administration (FAA), las pruebas dentro de
un tunel de viento representan un recurso complementario para el analisis aeroelastico. En la
Advisori Circular AC 25.629-1C, seccion 9 establece lo siguiente: “Las pruebas en tinel de
viento con modelos estructurales dinamicos son aceptables como un complemento al
analisis. Dichas pruebas estan normalmente destinadas a validar los métodos analiticos,
identificar posibles inestabilidades aero elasticas y verificar la suficiencia de los margenes de
flutter.” (FAA,2013). Esto evidencia la importancia de incluir ensayos experimentales para
validar modelos tedricos y reforzar margenes de seguridad.

Se puede observar que ambos documentos resaltan el papel fundamental de estas
pruebas dentro de los programas de validacion aeroespacial, asegurando la calidad y

confiabilidad de los datos obtenidos.

2.3.2 Funcionamiento y elementos que lo conforman.

Se vuelve imprescindible conocer el funcionamiento del tinel de viento de circuito
cerrado, es decir que tiene una trayectoria definida donde el flujo no escapa y vuelve al punto
de inicio. A continuacion se describe el objetivo principal de los elementos generales que
componen el tinel descrito por Barlow, Rae y Pope (1999) .

1. Ventilador: Es el dispositivo que genera el flujo de aire a la velocidades
necesarias requeridas. Al manejar un tinel subsonico este tendrd un unico
ventilador.

2. Difusor: Este elemento se encuentra después del ventilador esto debido a que
se encarga de estabilizar la presion del flujo disminuyendo su velocidad, por lo

que geométricamente tiene una forma divergente.
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Figura 2.10. Diagrama basico de un difusor

3. Tobera: Es una seccion también conocida como la seccidon de contraccion, es

4,

decir que la parte trasera estd ensanchada. Este cambio de geometria permite
que el flujo ingrese a la zona de pruebas con un perfilado de curvas suaves

para evitar turbulencias y que el flujo sea lo mas laminar posible.

Figura 2.11 Diagrama basico de una tobera
Rectificador de flujo: Este elemento se asemeja a una malla que se encarga de
ordenar el flujo que pasa a través de €l, reordenando las particulas del flujo,
existen diferentes tipos de arreglos geométricos, como el panal de abeja.

Observe la Figura 2.12.
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Figura 2.12 Esquema estructural de una malla tipo panal de abeja

Seccion de pruebas: En esta zona es la que estd disefiada para colocar los

objetos a analizar. De igual manera cuenta con una mesa giratoria donde se

empotran los modelos y esta puede modificar su angulo, simulador diferentes

direcciones de la corriente del flujo

2.3.3 Caracteristicas tunel de viento LemAT

2.3.3.1 Parametros de operacion.

El tinel de viento LEMAT del Instituto de Ingenieria de la UNAM es uno de los

laboratorios

de investigacion que cuenta con el 13° lugar de tineles mas grandes de

Latinoamérica, dedicada a estudiar los efectos del viento sobre estructuras, edificios, equipos

y efectos aerodinamicos (FiiDEM / LemAT, s. f.)..

Principalmente se utiliza para evaluar como el viento afecta estructuras

arquitectonicas o civiles, simulando incluso condiciones extremas como las de un huracan de

categoria 4. A continuacion se presentan las caracteristicas principales:
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A. Dimension de la seccion de pruebas: 0.80[m] x 1.20[m]

B. Longitud total:37.8 [m] de circuito completo

C. Velocidad méxima del viento: 150[ km/h]

D. Cuenta con motor y control programable: 75 [HP] con inversor para generar

turbulencia

La siguiente Figura 2.13 muestra el diagrama de la composicion del tinel de viento.
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Figura 2.13 Esquema tnel de viento LemAT

2.3.3.2 Instrumentacion para la medicion de presion

Para comprender el comportamiento real del sistema, la instrumentacion se vuelve un
conjunto fundamental para obtener la medicion y monitoreo de la variable, presion.. En este
apartado se hablarda especificamente del funcionamiento del equipo E-RAD4000 que se
encarga de registrar y almacenar datos de presion en tiempo real, que a su vez convierte las
sefiales analogicas a digitales para su andlisis posterior Scanivalve Corporation. (s. f.).

Observe la siguiente Figura 2.14.

31



Figura 2.14 RADBASE 4000 ¢

Este dispositivo no se ubica dentro del tinel, pero para su utilizacidon es necesario que
exista una interconexion con el modelo de pruebas al equipo, para ello son necesarios los
modulos electronicos de escaneo de presion, ZOC. Observe la Figura 2.15. Scanivalve
Corporation. (s. f.). Menciona que dichos sensores son quienes se encargan de proporcionar
los datos requeridos para los bancos de pruebas que no superen los 50 psi. Cada modulo
contiene 32 sensores de presion organizados en bloques de 16 sensores y cada bloque consta
de una valvula de calibracion con cuatro modos de operacion internos.
1.- Operacion: Registra la lectura
2.- Calibracién: Permite realizar calibracion a cero o multiples puntos de demanda
3.- Purga: Elimina condensacion o contaminantes de las lineas de entrada

4.-Aislamiento: Bloquea la entrada de presion hacia los sensores

JOAN

o o e b b

Figura 2.15 ZOC22B/23B
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En la siguiente Figura 2.16 se muestra el equipo DSM4000 con los ocho ZOCs ya
instalados, cada uno conectado mediante su respectiva mangueras, Scanivalve Corporation.
(2005.).Estas mangueras, con un didmetro exterior de 1 mm, se enlazan al modelo de pruebas
ubicado dentro del tunel de viento. Se distribuyen sobre la superficie del modelo con el

proposito de medir la presion en distintos puntos.

FOCIIEAR
Pressure Scanne

Figura 2.16 Escaner de presion con 8 ZOCs [12]

El tinel de viento de LemAT utiliza este sistema de adquisicion de datos debido a su
precision y resolucion temporal, ademas de contar con un software desarrollado por el
laboratorio para facilitar la digitacion de datos mediante el modulo RADBASE. Esta
disposicion de los sensores y la interfaz electronica permite desde la captura hasta la el
procesamiento tener una visualizacion mucho mas sencilla. En la siguiente Figura 2.17 se

observa el sistema completo.
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Figura 2.17 Esquema de la arquitectura de ERAD4000. Evolution Measurement.

(2024, abril)

2.3.4 Tipos de bancos de pruebas existentes

En las ultimas décadas, la realizacion de pruebas experimentales en aeronaves se ha
vuelto fundamental, especialmente en las alas, ya que son las principales responsables de
generar la sustentacion. Por ello, es esencial obtener datos reales sobre su comportamiento
aerodindmico, como las fuerzas que actian sobre ellas, la distribucion de presiones a lo largo
de su superficie y los efectos de la vorticidad inducida Anderson, (2017). A continuacion, se
presentan algunos ejemplos que muestran coémo se ha implementado el montaje de un ala

tridimensional en un tanel de viento.

En particular, McAlister, K. W., & Takahashi, R. K. (1991) se describe un
experimento realizado en el tinel de Viento Subsénico Ames de la NASA, utilizando alas
rectangulares con perfil NACA 0015. Estas alas tenian diferentes cuerdas pero mantenian la
misma relacion de aspecto. Solo una de ellas fue instrumentada para medir la presion. Las
alas se montaron sobre una pared divisoria dentro del tunel, y se tomaron mediciones de

velocidad y presion. En la figura siguiente se muestra el montaje del ala, donde puede
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observarse que se tomaron medidas para evitar que la capa limite de las paredes del tlinel

afectard los resultados del experimento.

Pilot-static probe
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Figura 2.18 Montaje ala NACAO0015 por la NASA []
El siguiente estudio fue realizado por Nguyen, N., Ting, E., & Lebofsky, S. (s. ).
Tiene como objetivo verificar la resistencia y la eficiencia aerodindmica. Se puede
contemplar que es un modelo a escala y que el sistema representa la mitad de la aeronave,

simulando la mitad de envergadura en la cual se debe validar la prediccion de la sustentacion

y validar su rigidez estructural.

Figura 2.19 Montaje del ala para un ensayo de rigidez estructural por Nguyen, N.,

Ting, E., & Lebofsky, S. (s. f.)..
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2.3.5 Integracion numérica

La integracion numérica se vuelve vital en el post procesamiento de los datos
obtenidos por el tunel, debido a que ya se cuentan con valores definidos en distintos puntos
de muestreo que corresponde a la representacion explicita de la funcidon. Al aplicar los
métodos correctos , como en este caso, el método del trapecio, obtendremos un valor global
que correlacione todas las lecturas (Chapra & Canale, 2015).

El método de los trapecios parte de la condicion de tener la interpretacion
geométrica, buscando que se aproxime de la mejor manera el area de la integral definida.
Esto se logra sumando las areas de trapecios formados baja la curva de la funcidn a partir de

valores discretos de la funcion(Diaz,M.). Observe la siguiente Figura 2.20.

4 /f_-\ . ::E.I)estras
f(xy)
f(xo)
Xo Xy

Figura 2.20 Representacion de integracion trapezoidal.
De acuerdo (Diaz,M.) se consiste en calcular el valor aproximado de la funcion f(x),
sustituyendo dicha funcién por un polinomio lineal de grado 1, es decir, f(x) = a0 + alx.
Tratando de aproximar el valor de la Integral (I) al area del trapecio que se obtiene al trazar la

recta que une los puntos (a, f(a))y (b, f(b)).
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Figura 2.21 aproximacion de area de una curva por método del trapecio
Para minimizar el error se utiliza la regla de trapecios compuesta que a diferencia de
la simple, consiste en dividir el intervalo en distintas secciones a lo largo de la curva, esto

dividiendo el intervalo [a,b] en subintervalos de la siguiente forma.

j = ba (2.40)

Siendo n el nimero de subintervalo en los que se divide la funcion completa. Asi
mismo esta variable /4 , representando la altura del trapecio. Ahora recordemos la formula de

area de trapecio, siendo bl y b2 las bases del trapecio:

A = %(b1 + bz) (2.41)

Ahora se sustituye los puntos discretos de la funcién como la representacion de las bases del

mismo, quedando de la siguiente manera:

A =5(fx) + f(x)) (2.42)

Finalmente se tiene lo necesario para aproximar el valor de una integral definida con

siguiente formula, ya incluyendo la sumatoria de cada uno de los trapecios.
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b , n—1 (2.43)
J1) = 5{fGx) + 2 3 FG) + fCx)

Hay que recalcar que al ser un método numérico y que es una aproximacion lineal de
una funcién por lo que este planteamiento ya cuenta con un error implicito. Si se desea

disminuir este valor se deben utilizar valores con mas nimeros de subintervalos.
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CAPITULO III

Diseno y construccion del banco de pruebas

3.1 Diseno

3.1.1 Diseiio CAD del ala y soporte.

Es importante recalcar que el perfil NACA seleccionado pertenece a la primera
familia de perfiles, de la serie de "cuatro digitos", como es el perfil NACA 0015. En este
caso, el primer digito representa la curvatura maxima en centésimas de cuerda, el segundo
digito indica la ubicacion de la curvatura méxima a lo largo de la cuerda desde el borde de
ataque en porcentaje de la cuerda, y los dos ultimos digitos indican el espesor maximo en
centésimas de cuerda. Para el perfil NACA 0015, la curvatura maxima es de 0, y estd ubicada
a 0% del borde de ataque, y el espesor maximo es de 15% de la cuerda. Hay que tener en
cuenta que el perfil aerodinamico sin curvatura, es decir, con la linea de curvatura y la linea
de cuerda coincidentes, se denomina perfil aerodinamico simétrico. Claramente, la forma de

un perfil aerodinamico simétrico es la misma por encima y por debajo de la linea de cuerda.
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Figura 3.1 Parametros de disefio de un perfil aerodindmico.

Los perfiles NACA han sido estudiados por décadas, especialmente en los afios 1930
y 1940 se llevaron a cabo una amplia serie de mediciones sobre los perfiles aerodinamicos
estandar que incluian los coeficientes de sustentacidn, arrastre y momento. Estas pruebas se
realizaron a baja velocidad dentro de un tinel de viento, utilizando alas de cuerda constante
que ocupaban toda la seccion transversal del tinel, de un lado al otro. Esta configuracion
simulaba lo que se conoce como un ala infinita, es decir, una ala sin puntas que se extiende
indefinidamente en direcciéon de la envergadura. Como el perfil es idéntico en toda la
longitud de dicha ala, sus propiedades aerodinamicas son las mismas que las del propio perfil
considerado por separado es por ello que el objetivo del trabajo de investigacion se base en
corroborar estos datos ahora con la consideracion de simular un ala finita en un tanel de
viento (Anderson, 2017).

Es importante iniciar las pruebas experimentales con un perfil simétrico porque este
tipo de geometria no genera sustentacion a angulo de ataque cero y presenta una distribucion
de presiones inherentemente balanceada. Esto permite aislar y comprender de forma mas
precisa el efecto del angulo de ataque, la velocidad del flujo y las condiciones del tinel sobre
la presion superficial, sin la influencia de curvaturas o asimetrias. Ademas, usar un perfil
simétrico facilita la calibracion del banco de pruebas y proporciona una referencia base
confiable para validar instrumentos, sensores de presion y métodos de adquisicion de datos,

antes de avanzar hacia perfiles mas complejos.
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La geometria del perfil aerodindmico utilizada fue obtenida a partir de recursos
disponibles en linea, estos ya cuentan con parametros especificos NACA para generarlos.
Particular se selecciono el perfil de la serie 0015 observe la Figura 3.2 . Posterior a ello se
descargaron sus coordenadas como archivo de texto y sendo exportadas al software de
modelo geometrico AutoCAD, generando el contorno con herramientas del mismo programa
y asegurar la fidelidad geométrica del perfil sin comprometer a que este tenga irregularidades

que provocan el desprendimiento de flujo.

Figura 3.2 Perfil aecrodindmico NACA 0015

Por otro lado se tiene que el ala cuenta con una cuerda constante de 0.42[m] a lo
largo de toda la semi-envergadura de 0.80[m]. De acuerdo a los datos anterior es la superficie
alar y la relacion de aspectos de la geometria tridimensional esta definida por la siguientes

ecuaciones:

S=b *c (3.1)
AR = 2 (3.2)
N

Se debe tener en cuenta que el modelo representa la mitad del ala por lo que se debe

tener especial cuidado al sustituir los valores, se obtiene:
S==2 *c=(0.8[m]/2) * (0.42[m]) = 0.168[m]

2 2
AR = L2 = OAMAL _ 9533
0.168[m"]
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Adicionalmente para garantizar la estabilidad estructural en el modelo se incluyeron
seis soportes a lo largo de la cuerda, los cuales se encuentran ortogonales a la superficie del
perfil. Esta disposicion permite asegurar que no interfieran con las tomas de presion.
Asimismo, en ambos extremos de la semiala se agregaron cuatro soportes de acrilico con un
grosor de 6[mm] , este reforzamiento interno que actlla como una costilla. Observe la

siguiente Figura 3.3

amEEEE €

Figura 3.4 Pieza de acrilico para soporte de la base

3.1.2 Distribucion de secciones

Se definieron seis secciones a lo largo de la envergadura del ala, las cuales cada una
representan un perfil aerodindmico bidimensional. Esta segmentacion se realizod
principalmente considerando las limitaciones impuestas por el sistema de adquisicion de

presion por lo que se tuvo que optimizar las tomas disponibles.

42



Cada una estd ubicada a una distancia constante de 13.3[cm], medido a partir de la
base del tinel de viento. Esta distribucion permite tener puntos estratégicos para las lecturas

de sustentacion.

3.2 Posicionamiento de tomas de presion

De acuerdo con el método del coseno, cada punto de medicion sobre la superficie del
perfil aerodindmico se ubica en posiciones especificas expresadas como porcentajes de la
cuerda tanto en el extradés como en el intradds. En total se definieron 15 puntos tanto en la
parte superior como en la inferior, estos puntos se replicaron a lo largo de las seis secciones
transversales del modelo, manteniendo la misma distribucion.

Para cada ubicacion, se realizo una perforacion utilizando un taladro con una broca de
un 1[mm] de didmetro, se asegurd que cada orificio quedara perpendicular a la superficie.

Originalmente, se planifico perforar los 30 puntos definidos. Sin embargo en la zona
cercana al borde de salida se tuvieron que eliminar cuatro de estos puntos, ya que sus
ubicaciones se superponen, lo que podria generar complicaciones al instalar las tomas de
presion, pues las mangueras podria quedar presionadas contra si y contra el propio modelo,

afectando la lecturas de los datos.
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Figura 3.5 Distribucion de tomas de presion a lo largo de la envergadura

3.2.1 Método del coseno.

Para obtener la distribuciéon de presiones alrededor del perfil se debe generar una
distribucion de puntos que no estén espaciados linealmente. Staubs (2008) encontr6 que en un
perfil aerodindmico real, las presiones superficiales cerca del borde de ataque presentan
variaciones significativas conforme cambia el dngulo de ataque, lo que evidencia que zonas
como el borde de ataque y borde de salida se caracterizan por gradientes de presion elevados.

Observe la siguiente Figura 3.6

Figura 3.6 Distribucion de presiones en un perfil simétrico a 0° grados.

Es por eso que se utiliza el método del coseno que utiliza la transformacion de mapeo
Bayliss, Class y Matkowsky (1990) analizan como los mapeos basados en transformaciones
de coseno permiten redistribuir los nodos de Chebyshev, generando mayor concentracion
hacia los extremos y mejorando la precision. Ademads estos puntos deben estar referenciados
en una linea normalizada de 0 a 1, siendo la cuerda la linea de referencia. El conjunto de
punto es generado por la siguiente ecuacion

1+ COS(M) (3-3)

n .
X = 5 i =1,2,.
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siendo X la posicion de la cuerda normalizada, i como el indice de ciclo y n como el

numero total de elementos, es decir en cuantas secciones de divide la cuerda. Posteriormente
se ubica cada uno de los puntos en la linea de referencia y a cada punto se traza una linea
ortogonal que intersecta con la superficie superior e inferior del perfil. Este proceso ofrece las
posiciones correspondientes en las que se debe medir el diferencial del coeficiente de presion.

Observe la siguiente Figura 3.7

Distribucion de Puntos alrededor del Perfil NACA 0015

0.3 === Cuerda
—— Perfil NACA 0015 (mitad superior)
= Perfil NACA 0015 (mitad inferior)

0.2 @ Puntos distribuidos (Método del Coseno)

0.1

0.0

Altura del perfil (y)

0.0 0.2 0.4 0.6 0.8 Lo
Posicidn a lo largo de la cuerda (x)

Figura 3.7 Distribucion de puntos alrededor del perfil NACAO0O01S5 por el método del

coseno

3.3 Integracion al tinel de viento

3.3.1 Disefio conceptual

El objetivo de desarrollar el banco de pruebas es evaluar la eficiencia aerodindmica de

un ala en las primeras etapas de disefio en condiciones controladas dentro de un tunel de
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viento. El sistema contempla un modelo rigido y liso, sujetado una base rigida centrada en la
mesa de pruebas, para minimizar la interferencia con las paredes del tinel.

El sistema completo del ala fijada a una mesa giratoria tiene el objetivo de simular el
comportamiento del ala en una semi envergadura fina. Esta configuracion permite analizar el
efecto aerodindmico de mantener un extremo del ala empotrado mientras que el otro extremo
permanece libre. Posteriormente se realizara un barrido de angulos de ataque para verificar la

variacion de sustentacion por cada seccion.

Figura 3.8 Esquema del banco de pruebas

3.3.2 Requerimientos técnicos

Para la implementacion del ala en el tinel es necesario reconocer que resultados se
necesitan los coeficientes de presion y de sustentacion son el objetivo principal del proyecto.

Hay que tener en cuenta que al medir fuerzas sobre el modelo dependen de la
densidad del aire, velocidad del flujo y tamano del modelo, y solo reportan valores en

Newtons o Pascales, no son directamente comparables, Ma y Feng (2022). Asi que el uso de
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coeficientes al ser adimensionales permite comparar los resultados a escala real o en otras
pruebas en distintos laboratorios. Por lo tanto el manejo de coeficientes es la mejor opcion
que permite validar la teoria y simulaciones sin tener que reproducir con la misma exactitud
las condiciones fisicas.

Al ensayar un ala en un tinel de viento de baja velocidad, la velocidad a la que esta se
enfrenta es del rango subsonico. El flujo del aire se encuentra en un rango de velocidad de
6[m/s] bajo un régimen laminar . Ademas de tener una relacion de area frontal del modelo

con respecto al area de la seccion de pruebas menor o igual al 5%.

El area transversal de la seccion de pruebas del tinel cuenta con una base de 3 m y una
altura de 2 m, lo que resulta en un area total de AT = 6 m? De acuerdo con las
recomendaciones operativas del laboratorio, la superficie ocupada por el modelo no debe
superar el 5 % del érea transversal, lo que equivale a un valor maximo permitido de 0.30 m?.
En este caso, el ala empleada posee una superficie alar de 0.168 m?, lo cual se encuentra
dentro del rango aceptable y, por lo tanto, cumple con el criterio minimo requerido para evitar
la influencia significativa de las paredes del tinel sobre el comportamiento aerodinamico del

modelo.

3.3.3 Sistema de instrumentacion y adquisicion de datos

3.3.3.1 Disefio de tomas de presion

Para determinar la presion estatica local se debe ubicar una distribucion de puntos en
la superficie alar que sea consistente a lo esperado a un perfil de presiones. Es decir, estas
regiones deberan garantizar que la presion en el interior de la toma sea coherente, esto porque
al ser un disefo aerodinamico cualquier protuberancia o irregularidad en la region podria
provocar variaciones que no concuerden con el sistema real. Es por ello que la abertura de las

tomas debera estar exactamente a ras de la superficie.
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Anderson hace mencidn del disefo de las tomas de presion estatica es fundamental.
La superficie alrededor de las tomas debe ser lisa para garantizar que la presion detectada en
el interior de la toma sea realmente la presion superficial a lo largo del tubo. Se puede
observar la siguiente Figura 3.9. que asegura que las mangueras utilizadas tienen un disefio

eficaz para obtener presiones estaticas.

\%
é
poo

[
C
Pe=Ps

Figura 3.9 Disefo de tomas de presion estatica (Anderson, 2017)

De acuerdo a lo anterior se mide correctamente las presiones en un flujo de aire para
obtener los términos de presiones del flujo libre, sin embargo hay que comenzar por
distinguir entre presion estatica y presion total.

Anderson (2017), propone que la presion estatica representa el movimiento aleatorio
de las moléculas del aire y se mide con pequefios orificios en las paredes de un conducto del
tubo de Pitot, colocados paralelos al flujo, de modo que no afecten su direccion. Por otro
lado, si se coloca con la entrada de frente al flujo, el aire que entra se detiene al no poder
salir, y su velocidad cae a cero. En ese punto, llamado punto de estancamiento, se mide la

presion total, que es mayor que la presion estatica.

Bernoulli menciona que, cuando la velocidad disminuye, la presion aumenta. Asi, la
presion total combina la presion estatica y la debida al movimiento del flujo. Esta diferencia
es clave en aerodindmica para calcular velocidades y fuerzas sobre perfiles. En la siguiente

Figura 3.10 se observa un esquema de un tubo de Pitot donde se obtienen ambas presiones.
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Total pressure felt here
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Figura 3.10. Diagrama de un tubo Pitot (Anderson, 2017)

Figura 3.11 Tubo Pitot instalado

3.3.3.2 Visualizacion de datos

Una vez se han realizado las pruebas a través del tinel de viento, es necesario
disponer de una herramienta que otorgue una visualizacion rapida y precisa. Con ello se pudo
ir interpretando los resultados durante la pruebas y se verificod que las pruebas que otorgan
informacion confiable.

El tinel de viento LemAT cuenta con un software propio de visualizacion. Esta

herramienta permite monitorear en tiempo real la lectura de la presion registrada durante los
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ensayos. El programa muestra el comportamiento y variacion de cada punto de medicion del
sistema.

El software no solo ofrece una visualizacion grafica, sino que también exporta un
archivo en funcion del angulo de ataque y de velocidad del flujo por cada corrida a un
archivo de formato Excel.

Existen dos modalidades de exportacion de datos
1. Datos crudos: Contiene las lecturas registradas durante la prueba de cada uno de los
puntos, a partir de estos se puede calcular la presion media. Este valor es necesario
por que reduce el efecto del ruido y de las variaciones instantaneas, como valores
pico, permitiendo un analisis aerodindmico mas estable y representativo.
2. Datos procesados: incluyen directamente los resultados estadisticos basicos

(promedio, media, desviacion estandar, entre otros) por cada punto de medicion.

En cualquier caso es fundamental haber verificado que ambos coincidan y una vez
confirmado, se pueden utilizar para el analisis de las pruebas. En la siguiente Figura 3.12 se
puede observar la pantalla de visualizacion. Primeramente hay que entender que permite
representar graficamente la presion registrada en cada punto de medicion del perfil
aerodinamico. En la interfaz, el eje horizontal corresponde a la presion, con valores positivos
hacia la derecha y negativos hacia la izquierda, mientras que el eje vertical muestra el nimero

total de mangueras conectadas al sistema de medicion.
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Figura 3.12 Ventana de visualizacion de presiones por cada toma de presion

Cada manguera esta asociada a una posicion especifica sobre la superficie del perfil. La
primera de ellas (en la parte inferior del grafico) corresponde al punto ubicado directamente
en el borde de ataque, mientras que las siguientes representan posiciones progresivas hacia el
borde de salida. El software asigna automaticamente cada lectura a su respectivo punto y

permite visualizar la variacion de presion a lo largo de la prueba.

3.4 Construccion y Ensamblaje

3.4.1 Diseno 3D

Por parte del modelo, la geometria de ala recta del perfil NACAOO1S5 cuenta con un
cuerda de 42[cm] y una semi envergadura de 80[cm]. Toda el ala debe contar con un acabo
liso y sin irregularidades que afecten la superficie. De no contar con un acabado liso este
puede generar arrastre pardsito que interfiera con las lecturas de los sensores y a su vez
afectando la sustentacion generada.

Para el disefio 3D del ala se realiz6 empleando software CAD de precision, a este

modelo se le agrega una configuracion de estructura interna tipo rombo que proporciona

51



rigidez en la estructura, reduciendo pesos total y manteniendo la estabilidad dimensional
durante toda la prueba. Los espesores de la pared van desde los 1.2[mm] y 2[mm]

Se fabricaron dos piezas de 40[cm] de envergadura mediante la impresion 3D, las
cuales fueron ensambladas para conformar una semiala. Posteriormente, se aplicd una capa
de resina con el objetivo de cubrir la estructura y generar una superficie uniforme, finalmente
se efectud el proceso de lijado con una lija de grano fino para afinar el acabado superficial y

garantizar la calidad aerodinamica.

Figura 3.13 Modelo de ala simétrica

3.4.1.1Seleccion de materiales

Segin Olasek y Wiklak (2014), el uso de PLA (&cido polilactico) para la impresion
3D resulta eficiente y viable debido a la facilidad de manufactura. Esto porque requiere que el
acabado sea lo mas uniforme posible, por lo que permite obtener superficies lisas y precisas
sin afectar la geometria aerodindmica, evitando perturbaciones en el modelo que afecte el
flujo del aire.

Su rigidez es suficiente para resistir las cargas aerodinamicas en este tipo de tlneles.
Ademas el material ya ha sido previamente utilizado en el laboratorio para la elaboracion de
geometrias que requieren de bastante complejidad, siendo de los materiales con mayor

disponibilidad, costo e incluso con experiencia para ser manejado.

52



Por otro lado, se debe lograr un montaje rigido de bajo peso, que permita estudiar el
comportamiento sin convertir el modelo en una pieza estructural pesada. Primeramente se
colocd una varilla roscada de acero inoxidable como soporte principal, que se empotr6 desde
el disco de la mesa giratoria hasta el extremo libre del ala. Esto ofrece la rigidez primaria del
sistema, reduciendo las deflexiones y reduciendo el riesgo de vibraciones en el ensayo.

Ademas se distribuyeron seis largueros de PVC espumado dentro de ala, su densidad
baja trabaja a bien a compresion, aunque el material no cuente con una resistencia similar a la
del soporte principal, si mejorar la resistencia de la estructura hueca del ala y al no
enfrentarse a pruebas de resistencia estructural para las pruebas resulta eficiente.

Finalmente la base de acrilico de 24[mm] proporciona una plataforma rigida, esto por
que el ensayo es superable a fluctuaciones si es que este varia ligeramente el dngulo de

ataque que puedan cambiar la distribucion de presiones.

3.4.2 Disefio de soporte de anclaje

Existen distintos soportes en el ala que garantiza la rigidez de esta ante la resistencia
que presente en los ensayos, asimismo se encuentra montada sobre una placa que se atornilla
al tinel con un eje que se encuentra alrededor del 25% de la cuerda y adicionalmente se
adhiri6 al piso de tunel con silicona. Este proceso se encuentra alineado con eje centrado en

el angulo cero.

Figura 3.14 Modelo con el soporte principal de varilla de acero galvanizado
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3.4.3 Montaje de componentes

El proceso de integracion del modelo en tinel de viento requirid la disposicion
estratégica de cada uno de los elementos estructurales para garantizar que el montaje
ofreciera la suficiente rigidez y estabilidad geométrica para mantener las condiciones
constantes de pruebas. Este apartado describe componentes utilizados para el ensamblaje
confiable.

El soporte principal mediante una tuerca se ajustd firmemente a la base del disco. El
uso de unico soporte reduce la desalineacion y trabaja como un voladizo, con condiciones
bien definidas y reproducible.

Para la plataforma de acrilico proporciond la rigidez necesaria para soportar el flector
transmitido, manteniendo la alineacion del ala asegurando un montaje ordenado y seguro. El
disefio de estos permitio ordenar el sistema de tomas de presion hacia la parte inferior y se
interconectan a la instrumentacién que se ubica fuera de la seccién de prueba. Se prestd
especial atencion a la organizacion de las mangueras, evitando dobleces o cruces que

pudieran ocasionar pérdidas de presion.

Figura 3.15 Soporte de la base del tinel
Por otra parte , para la medicion de la velocidad del flujo se instalé un tubo Pitot
sobre un soporte ajustable conectado a un iman, este se coloc6 apartado del modelo debido a

que se debe encontrar en la region del flujo libre, fuera de perturbaciones generadas por la
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estructura. La posicion se calibro por delante del modelo y a una altura de 50 [cm] de altura,
para evitar la capa limite de las paredes del tunel de viento, que es de aproximadamente de
15[cm]. Finalmente en la siguiente Figura 3.16 se muestra la instalacion completa del banco

de pruebas

Figura 3.16 Sistema de ala completo instalado

3.4.4 Instalacion del sistema de tomas de presion

Las tomas de presion se implementaron mediante mangueras de poliuretano con un
diametro exterior de 1[mm] y una longitud individual de 1.1[m], distribuidas a lo largo de
cada perfil aerodindmico. Se instalaron un total de 26 unidades que sobresalen del orificio;
este excedente fue recortado justo antes de iniciar la prueba, con el fin de eliminar cualquier
obstruccidon y asegurar que no exista interferencia en el sistema de medicion que dafie la
prueba y el equipo.

El uso de mangueras de un tamafo reducido se debe a que disminuye el volumen del
aire y minimiza el tamafio de respuesta. La longitud de estas se debe principalmente a que
recorre el modelo, baja por la mesa y se conecta al equipo de medicioén pero también ayuda a

la consistencia en la atenuacion de las lecturas.
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Figura 3.17 Integracion de las mangueras al modelo

Figura 3.18 Interconexion de las tomas de presion a los zocs

3.4.4.1 Calibracion

Para el proceso de calibracion, las tomas de presion fueron conectadas a los sensores
correspondientes (ZOCs). Posteriormente el software de adquisicion ejecutd la funcion de
calibracion (TARA), la cual establece en ciertas lecturas iniciales al eliminar las variaciones
residuales detectadas en las lineas de presion.

En caso de que alguna toma no alcance el valor de referencia cero, se procede a su
revision. El procedimiento consiste en desconectar la manguera asociada y limpiar la linea
haciendo conducir aire a presion con ayuda de un compresor, con el fin de eliminar posibles

obstrucciones . Si después de este procedimiento la lectura permanece diferente a cero, se
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asume que el puerto de presion o el canal del sensor presentaban una falla, por lo que se debe
descartar, como fue en el caso de la toma ntimero 131. Una vez verificado que la mayoria de
las tomas de presion se encontraban correctamente calibradas, se considera que el sistema se

encuentra en condiciones adecuadas para dar inicio a las pruebas experimentales.
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CAPITULO IV

Pruebas y Validacion

experimental
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4.1 Procedimiento de pruebas

El modelo se ensayo a diferentes angulos de ataque dentro de un rango de 0° a 8° con
incrementos de 2°, manteniendo una velocidad del flujo de 6[m/s]. En total se realizaron 5
pruebas, correspondientes a cada posicion angular establecidas. La eleccion de este intervalo
responde a criterios experimentales como aerodinamicos. Una variacion de 1° se considera
demasiado pequena para producir diferencias significativas. En contraste a un incremento de
2°, permite observar con mayor claridad la evolucién de los coeficientes aerodindmicos,
ademads de abarcar el rango de interés con menos pruebas sin comprometer la resolucion de
los datos.

Por esta razon, se decidid limitar el estudio a un rango de 8°, suficiente para describir
el comportamiento lineal de cada perfil y evitar condiciones cercanas a la pérdidas que,
ademads de ser mas dificiles de medir con precision y exceden los objetivos de la prueba.

En el andlisis se utilizé los parametros AVG: 5, periodo: 50 y frecuencia de muestreo:
125 Hz. La frecuencia de muestreo indica que se registraron 125 datos por segundo, mientras
que el periodo de 50 corresponde al nimero de muestras consideradas en cada intervalo de
calculo (equivalente a 0.4 [s]). Finalmente, el valor de AVG: 5 sefala que se promediaron
cinco de estos periodos para obtener un dato mas estable y representativo del comportamiento

medido.

e
Unidades: (TN = 70c' (N - Z0¢ EFH

AVG [l  Feriodo [  Datarate [  Max:500( Hz/channel)

i

Figura 3.19 Ventana de configuracion el AVG, periodo y frecuencia de muestreo
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Para comenzar las pruebas en el tinel de viento fue necesario calibrar las condiciones
iniciales que tendrian los ensayos, como fue el angulo de ataque de partida, que corresponde
a 0° y que las puertas que acceden a la zona de pruebas estuvieran correctamente cerradas y
sellada, asi no afectaron el flujo laminar que se necesita.

Posteriormente se comenzo a registrar en una pequefia bitacora del dia, nimero de
prueba, angulo de ataque y velocidad del flujo para evitar alguna confusion de lo que se
estaba ensayando. Una vez que se anotaron todos estos factores se procede a encender el
tinel de viento a una velocidad de 6[m/s]. Para este momento el software comienza a detectar
lecturas, sin embargo estas no estaran registradas hasta que el usuario le indique, esto por que
en cada posicion se debe esperar cierto tiempo de estabilizacion para que el flujo alcance un
régimen laminar. El tiempo requerido en este tipo de pruebas fue de minuto y medio. Pasado
este tiempo se comienzan a registrar las lecturas de presion durante un minuto.

Una vez se obtienen los datos, el tinel de viento se apaga y se establece un tiempo de
espera de al menos dos minutos, con el fin de evitar que las corrientes residuales de aire
afecten la siguiente prueba. Esta pausa también resulta necesaria para ajustar el angulo de la
mesa giratoria y recalibrar los sensores con la siguiente medicion.

Este procedimiento se repitio para todo el rango de angulos de ataque establecido, y
en algunos caso se repitieron casos donde existian variaciones que no corresponden a lo
esperado, por lo que se necesitaba comprobar la repetibilidad de los resultados. Al finalizar
los cinco angulos, se apaga el tinel y la mesa giratoria vuelve a su posicion original.

De acuerdo a la observaciones rapidas de los resultados se decide si repetir todo el
desarrollo anterior, el personal de laboratorio recomienda que sean dos veces si la estructura
es compleja, durante el ensayo mostraron de manera preliminar un comportamiento esperado,
lo que permitié una validacion rapida de los resultados. No obstante, el modelo se mantuvo

instalado en la camara de pruebas hasta completar un analisis detallado de los registros.
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Partiendo de estos analisis se concluye que los valores presentaban la confiabilidad y
repetitividad necesaria, por lo que se establece que una tnica corrida experimental resultaba

suficiente para los fines del estudio.

[ Inicio J
|

Preparacién del modelo

* Ala tridimensiénal impresa en 3D

« Integracién del soporte interno
para el enrulado de mangueras

¢ Conexion de las mangueras de
presion a los puntos distribuidos
enelala

Instalacién en el tinel de viento

« Montaje del ala en la seccién de
pruebas del tinel de viento de
circulto cerrado

¢ Alineacion del modelo con el flujo
y ajuste del angulo inicial (@ = 0°)

» Asegurar fijacion rigida y correcta
orientacion gedémetrica

Calibracion inicial
« Configuracion de los sensores
de presion a referencia de 0 Pa
ya instalados en el sistema
* Verificacion de lectura estable en
cada canal antes de iniciar el ensa

}

( Establecimiento del flujo W

Adquisicion de datos de Procesamiento de datos
presion » Analisis en Excel para cada canal
* Registro de presiones en todos ¢ Obtencion de valores promedio
los puntos del ala para a = 0° y parametros estadisticos
« Repeticién del proceso para ¢ Integracion de presiones para
cinco angulos de ataque adiccion- determinar la sustentacion total
ales dentro del rango de 0° a 8° del ala

Figura 3.20 Esquema del proceso experimental

4.2 Analisis de resultados

Como parte de los primeros acercamientos de las lecturas obtenidas, la primera manguera,
correspondiente al borde de ataque, present6 la mayor variacion de presion, lo cual coincide
con la region donde se produce el cambio mas pronunciado del flujo. Las demas mangueras
(hasta un total de 25) registraron variaciones de menor magnitud, manteniendo una

distribucion coherente con la teoria aerodinamica.

61



Las presiones negativas indican zonas de succion sobre el perfil, lo que implica una
aceleracion del flujo en esa region y, en consecuencia, la generacion de sustentacion. Este

comportamiento se observo de manera consistente a lo largo de las seis secciones medidas.

Se detectd, sin embargo, un punto atipico (manguera namero 131) que no presentd
una lectura valida. Esto podria deberse a una obstruccion en la linea de medicién o a un fallo

en la instrumentacion, lo cual se debera considerar en el analisis final.

Figura 3.21 Primer registro experimental en el tinel de viento

Para evaluar la calidad de los datos obtenidos, se realizo un analisis de incertidumbre
y repetibilidad de las senales registradas durante el ensayo. La Figura 3.20 presenta en el eje
horizontal el nimero de canales y en el vertical el tiempo, donde cada sensor registra presion
en intervalos de 0.008 segundos a lo largo de todo el ensayo. El comportamiento de la sefial
muestra una medicidn estable, sin variaciones extremas, aunque es perceptible la presencia de
pequefias fluctuaciones e interferencias propias del sistema de adquisicion. A partir de todos
los valores obtenidos se calcula un promedio, el cual se utiliza como referencia para el
analisis de incertidumbre. Este mismo comportamiento se observa en todos los canales,
incluso cuando existe variacion del angulo de ataque, lo que indica una buena repetibilidad

del sistema y reduce la incertidumbre asociada a las mediciones. Finalmente, la comparacion
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de estos promedios con los valores teoricos generados por el codigo del modelo de
sustentacion confirma la coherencia entre ambos resultados, por lo que el procedimiento

experimental se considera viable.

Variacion de la presién en el tiempo por canal
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Figura 3.22 Variacién de la presion en el tiempo por canal

4.2.1 Distribucion de Cp

Los datos obtenidos en los ensayos corresponden a presiones locales, por lo que es
necesario transformarlos a coeficientes de presion (Cp) empleando la ecuacidon

correspondiente:

PP, (4.1)

Para este calculo se considera la densidad del flujo medida en el tunel de viento, cuyo
valor fue de 0.92 kg/m?, mientras que la velocidad de ensayo se establecid en 6 m/s, al ser un
parametro controlado. Adicionalmente, el tubo Pitot proporcion6 las mediciones de presion
estatica y dindmica requeridas para la determinacion del coeficiente.

En las siguientes graficas se presentan los resultados obtenidos de la distribucion del

coeficiente de presion (Cp) a lo largo de la cuerda del perfil alar. Para cada uno de los cinco
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angulos de ataque analizados, se grafico en una sola figura el comportamiento del Cp en las
seis secciones evaluadas, considerando tanto la superficie superior como la inferior. De esta
manera permite observar la distribucion de presiones a lo largo de toda la curva del perfil
aerodindmico y entre las secciones, asi como los efectos que tienen las presiones al variar el

angulos de ataque.

Coeficiente de presion vs cuerda[m]
Seis secciones transversales en un angulo de ataque 0°
1.5 == CpSupl

== CpInfl
1.0 - CpSup?2
== Cplnf2

CpSup3
& ; CpInf3

== CpSup4
m= CpInf4

m= CpSup5

1.0 w= CpInf5
0.0 0.1 0.2 0.3 0.4 CpSup6

¢ [m] Cplnf6

Figura 3.23 Coeficiente de presion a lo largo de la cuerda en un dngulo de ataque 0°

Coeficiente de presion vs cuerda[m]
Seis secciones transversales en un angulo de ataque 2°

15 m= CpSupl
== Cplnfl
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0.4
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Figura 3.24 Coeficiente de presion a lo largo de la cuerda en un angulo de ataque 2°
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Coeficiente de presion vs cuerda|m]

Seis secclones transversales en un angulo de ataque 4°
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Figura 3.25 Coeficiente de presion a lo largo de la cuerda en un dngulo de ataque 4°
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Figura 3.26 Coeficiente de presion a lo largo de la cuerda en un angulo de ataque 6°
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4.2.2 Obtencion de Cl global y local

Anderson (2017) dice que la sustentacion por unidad de envergadura de un perfil
bidimensional se puede determinar utilizando los coeficientes aerodindmicos a partir de la
distribucién de presiones sobre el perfil, estos coeficientes se expresan en funcion del flujo
libre. De este modo, se obtiene el coeficiente de sustentacion, correspondiente a la
componente de la fuerza perpendicular al flujo, y el coeficiente de arrastre, asociado a la
componente paralela al flujo. La relacion entre ambos sistemas se establece mediante el
angulo de ataque para ello, se utilizaron las diferencias de coeficiente de presion entre la
superficie superior e inferior, proyectadas de acuerdo con la inclinacidon local del perfil.

Observe la siguiente Ecuacion.

CL = Cncosa + Casena (3.5)

También dice que la diferencia de presiones proporciona la carga normal que actiia de
manera perpendicular a la superficie, sin embargo, para evaluar correctamente las fuerzas
aerodindmicas en el sistema de referencia ligado a la cuerda del perfil, es necesario
descomponer dicha carga en dos componentes: la fuerza normal (Cn), perpendicular a la
cuerda, y la fuerza axial (Ca), paralela a la cuerda. En este proceso, se desprecian los efectos
cortantes debido a que en perfiles delgados y ensayos a bajas velocidades, estos efectos son
muy pequefios comparados con las fuerzas normales y axiales, ademas la pendiente local de
la superficie interviene mediante el término tan(0), que permite proyectar la contribucion de
las presiones hacia la direccion axial. (Anderson, 2017). Las siguientes ecuaciones se definen

los coeficientes:

c (4.2)
Cn=if(c_ —C )dx
c 0 p,int p,ext
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¢ (4.3)
Ca:—lf(C —C,)tanedx
p,ext p,int

c
0

Esta integral definida permite analizar una distribucion de presiones a lo largo del
perfil aerodinamico por lo que los valores coeficientes de presion estan discretizados en
ubicaciones determinadas para poder varios puntos de analisis y, posteriormente, la fuerza de

sustentacion mediantes la integracion trapezoidal.

La integracion trapezoidal se realizara en dos etapas, una por cada coeficiente. En
ambas se emplea un paso h variable, determinado mediante el método del coseno quien

indica mayor densidad en los extremos de la cuerda.

La distancia a lo largo de la cuenca se calculé tomando un porcentaje especifico, y el
paso h se obtuvo como a diferencia de las distancia asegurandose que la geometria del
trapecio coincida asi se evaluara con precision la contribucion de cada segmento de la cuerda.

Cada integral se evaluo con 13 puntos discretos, posteriormente se sumaron los
resultados parciales de los coeficientes Ca y Cn para cada perfil acrodinamico del ala. Estos
coeficientes, calculados para los cinco angulos de ataque considerados, se sustituyeron
finalmente en la ecuacidn 3.5 para obtener el coeficiente de sustentacion global del perfil. A

continuacion un ejemplo de como se realizo la integral de los coeficientes .

c c c
S n, 2h, 2h,
Cn = Tl‘({ 2 (Cp,intO - Cp,extO)dx + { 2 (Cp,intl - Cp,extl)dx Fo F f 2 (Cp,intlz - Cp,extlZ)dx]

Zh12
2

Ch € 2h ¢
_ 1 0 _ 1 _ _
Ca = T[f 2 (Cp,extO Cp,intO)tanGde + { 2 (Cp,extO Cp,into)taneldx et { (Cp,exto Cp,into)tanelzdx]

Las siguientes graficas representan las curvas de sustentacion obtenidas a lo largo de
la envergadura del ala, comparando los diferentes métodos empleados. En primer lugar, se

muestra la curva teorica generada mediante el método de Phillips con la mayor cantidad de
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puntos posible, calculados a través del codigo de programacion, lo que representa la
referencia tedrica mas precisa.

Posteriormente, se incluye la curva de Phillips empleando tinicamente seis secciones,
correspondientes a los puntos caracteristicos del modelo original, con el fin de evaluar si esta
discretizacion resulta suficiente para reproducir el comportamiento tedrico. También se
presentan los resultados experimentales obtenidos en el tinel de viento, que reflejan
directamente el comportamiento aerodindmico del ala bajo las condiciones de ensayo.

Una vez obtenido el C 5 global para cada seccion, tanto tedrico como experimental, se

calcula el porcentaje de error correspondiente. Posteriormente, dicho error se transforma en
un factor de seguridad dividiéndolo entre 100 y suméndole uno. Se obtiene asi un factor de
seguridad por seccion, el cual se promedia para cada angulo de ataque. De este proceso se
obtiene un factor de seguridad final para cada caso analizado.

Finalmente, se incorpora la curva experimental ajustada con la aplicacion de un factor
de seguridad. Este procedimiento se aplicd de manera sistematica para todos los angulos de

ataque evaluados durante las pruebas.

Distribucion de CL a lo largo de la semienvergadura
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Figura 3.28 Distribucion del C L2 lo largo de la semi-envergadura a angulo de ataque 0°
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Distribucion de CL a lo largo de la semienvergadura
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Figura 3.29 Distribucién del C LA lo largo de la semi-envergadura a angulo de ataque 2°
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Figura 3.30 Distribucion del C L lo largo de la semi-envergadura a angulo de ataque 4°
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Figura 3.31 Distribucion del € L2 lo largo de la semi-envergadura a angulo de ataque 6°



Distribucion de CL a lo largo de la semienvergadura
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Figura 3.32 Distribucion del C L2 lo largo de la semi-envergadura a angulo de ataque 8°

A continuacion se presentan las graficas del coeficiente de sustentacion en funcion del
angulo de ataque para cada una de las secciones del ala. En ellas se incluye la curva tedrica,
obtenida a partir de las caracteristicas aerodindmicas del perfil, y la correspondiente curva
experimental medida en el tinel de viento. Esta comparacion permite analizar como varia la
sustentacion en cada seccion y evaluar la concordancia entre el comportamiento tedrico y los
resultados experimentales.

CL vs Angulo de ataque(®) Seccl
@ Seccl Phillips @ Seccl Tunel
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Figura 3.33 Coeficiente de sustentacion vs angulo de ataque en la seccion 1
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Figura 3.34 Coeficiente de sustentacion vs angulo de ataque en la seccion 2
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Figura 3.35 Coeficiente de sustentacion vs angulo de ataque en la seccion 3
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Figura 3.36 Coeficiente de sustentacion vs angulo de ataque en la seccion 4
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CL vs Angulo de ataque (°) Secc5
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Figura 3.37 Coeficiente de sustentacion vs angulo de ataque en la seccion 5
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Figura 3.38 Coeficiente de sustentacion vs angulo de ataque en la seccion 6

4.3 Calculo de la sustentacion por el modelo de phillips

El modelo de Phillips parte de la distribucion generalizada de la sustentacion a lo
largo del ala, proponiendo la combinacién lineal de dngulos de ataque. Esta aproximacion

permite calcular de manera eficiente la sustentacion teérica considerando las caracteristicas
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aerodindmicas del perfil y la geometria del ala. Para ello se desarrolldo un codigo en
Mathematica que realiza los siguientes pasos:
1. Definicion de las caracteristicas del ala y condiciones del vuelo:
e Envergaduray cuerda del ala.
e Velocidad del flujo
e Angulos de ataque.
e Numero de estaciones en las que se divide el ala para discretizarla.
e Densidad del aire
e Curvas caracteristicas del perfil aerodinamico
2. Discretizacion y obtencion de la curva de sustentacion: Se selecciona un rango de
interés de la curva de coeficiente de sustentacion y el angulo de ataque, con el fin de
trabajar inicamente en la zona lineal. Se ubican posiciones correspondientes dentro de
los vector de resultados y se construyd una nueva tabla que contiene los pares

ordenados de ((xl,C li) en dicho intervalo.

3. Calculos de la pendiente de la curva de sustentacion: Se realiza un ajuste lineal por
minimos cuadrados para obtener el modelo lineal para obtener la pendiente que
relaciona el cambio de sustentacion con respecto al cambio del angulos de ataque y la
ordenada al origen que corresponde al angulo de ataque de sustentacion nula.

4. Definicion del numero de puntos y paso angular: Aqui se define con cuantos
segmentos se divide la envergadura de la semiala, que seran los angulos de colocacion
en 180°

5. Construccion de la matriz de coeficientes: Con los angulos y la geometria del ala, se
construye la matriz Fij. Esta matriz relaciona los términos de la serie de Fourier con

la condicion aerodindmica.
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6. Célculo de los coeficientes a; Al resolver el sistema lineal con Fij Se obtiene el

vector que contiene los coeficientes base de la serie de Fourier, que describe la
distribucion de sustentacion.

7. Escalamiento Aj: Los coeficientes fisicos representan la distribucion real y con ellos

se construye la sustentacion mediante una serie de senos. Al multiplicarlos por

factores aerodinamicos se obtiene la sustentacion local por unidad de envergadura.

8. Visualizacion de la sustentacion: Retoma los valores anteriores y se graficas a lo

largo de toda la envergadura.

4.4 Analisis de errores experimentales

Una vez se obtuvieron los datos experimentales de presion en las distintas secciones
del ala NACA 0015, se procesaron para calcular los coeficientes aerodinamicos locales y
globales. El andlisis de estos resultados permite identificar los fenomenos asociados a la
generacion de sustentacidon, asi como comparar el comportamiento experimental con las
predicciones tedricas. A continuacion, se presentan las observaciones mas relevantes
obtenidas a partir de las curvas de distribucion de presion y de las variaciones del coeficiente

de sustentacion en funcion del angulo de ataque y de la envergadura.

Los coeficientes de presion a lo largo de la cuerda permitieron identificar la zona de
succion en el extrados, caracterizada por valores negativos, y el comportamiento opuesto
en el intradds, donde los coeficientes son positivos. Esto evidencia la generacion de

sustentacion y la presencia de downwash asociado a los efectos tridimensionales del ala.

En los angulos iniciales (0° y 2°), las curvas correspondientes a las seis secciones

transversales se muestran practicamente coincidentes, lo cual era de esperarse al tratarse de
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un perfil simétrico sin incidencia significativa. En estas condiciones, la variacion de presiones
es minima y la sustentacion practicamente nula. A medida que aumenta el angulo de ataque,
la diferencia entre las secciones se hace mas notoria, especialmente en la seccion 1, ubicada
en el extremo libre del ala, donde se presenta separacion del flujo y, en consecuencia, lecturas
menos confiables. Asimismo, se detectd los puntos aislados con desviaciones respecto al
comportamiento esperado, lo que sugiere la necesidad de incrementar el nimero de tomas de

presion para definir mejor la curva.

En cuanto a la distribucion de sustentacion a lo largo de la envergadura, se observo
que para 0° existia una variacion significativa, posiblemente atribuible a perturbaciones en el
flujo dentro del tunel de viento. Conforme aument6 el angulo de ataque, el factor de
seguridad de los datos disminuyo, lo cual puede deberse a inestabilidades en el flujo cercanas
a la pérdida o a pequefios desajustes en las condiciones experimentales, como turbulencias o

alineacion del ala. Sin embargo, la tendencia general se mantuvo: el maximo C . se ubico en

la zona central de la envergadura, disminuyendo progresivamente hacia las puntas, con un
perfil cercano al eliptico predicho por la teoria de Phillips, aun cuando el ala no cumplié

estrictamente la relacion de aspecto exigida por el modelo.

Finalmente, las graficas de C ,en funcion del angulo de ataque por seccidon mostraron

un comportamiento lineal en la mayor parte del rango de operacion. Aun considerando un
margen de error experimental, los resultados se consideran muy validos para esta etapa de
conceptualizacion del disefio, pues aportan informacion confiable y consistente con la teoria

aerodinamica del perfil NACA 0015.

Las discrepancias entre los resultados teoricos y experimentales se deben
principalmente a la presencia de efectos viscosos, tridimensionales y de interaccion con las

paredes del tinel, asi como a la posible separacion de la capa limite, la rugosidad superficial
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del modelo y las interferencias de la superficie donde se encuentran los sensores. Ademas, las
simplificaciones inherentes a los modelos tedricos (flujo potencial, linealizacion y
bidimensionalidad) no representan completamente el comportamiento real del flujo, lo que

genera diferencias en la distribucion de presiones y la sustentacion.
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CAPITULO V

Conclusiones, Recomendaciones

y trabajo futuro
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V. Conclusiones, Recomendaciones y trabajo futuro

El proyecto captura de manera efectiva el fenomeno de la variacion de la sustentacion
a lo largo de la envergadura y evidencia de forma directa la influencia de los efectos
tridimensionales, como el downwash, sobre la eficiencia aerodinamica. Las graficas
obtenidas confirman este comportamiento, lo que demuestra que el banco de pruebas
desarrollado opera como un prototipo funcional y adecuado para el estudio de estos

fendmenos.

Los resultados muestran que la distribucion de los coeficientes de presion a lo largo
de la cuerda es consistente con el modelo teorico para cada dngulo de ataque. Se observa una
mayor variacion entre las secciones transversales conforme el dangulo de ataque aumenta, lo
que confirma la presencia de los gradientes de presion responsables de la generacion de
sustentacion. Uno de los objetivos del proyecto era identificar el comportamiento lineal del
coeficiente de sustentacion con respecto al angulo de ataque, y los datos experimentales
evidencian que los dngulos de 0° y 2° son los que presentan mayor concordancia y estabilidad

en esta relacion.

Por otro lado, la distribucion del CL a lo largo de la envergadura conserva la forma

eliptica esperada, mostrando coincidencias mas marcadas a medida que el angulo de ataque

aumenta.En conjunto, estos resultados indican que los sensores registraron adecuadamente la
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distribucion de presiones, mantuvieron una mediciéon estable durante cada ensayo y

permitieron obtener un calculo fiable de la sustentacion generada por el ala.

Se recomienda incrementar el niimero de sensores, incluyendo algunas que registren
presion en el borde de salida, con el fin de obtener un mapeo mas detallado de la distribucion
de presiones. El sistema interno de soporte del ala debe disefiarse considerando la cantidad y
ubicacion de estos puntos de medicion para evitar la necesidad de soportes adicionales, y las
mangueras deben sustituirse en cada ensayo para prevenir errores por deterioro o
contaminacion. Asimismo, se afirma la importancia de mantener un acabado liso en ambos

extremos del ala, minimizando perturbaciones que puedan afectar la capa limite.

El ensayo debe realizarse en la mesa giratoria 2, ya que su mayor distancia respecto a
la tobera garantiza un flujo mas laminar y mejora la consistencia de los datos. También se
afirma que los ensayos deben ejecutarse a mayores velocidades, dado que los coeficientes
aerodinamicos se vuelven menos sensibles a pequefias perturbaciones, lo que produce

resultados mas estables y representativos del comportamiento real del ala.

Como trabajo futuro se propone realizar una investigacion integral del
comportamiento aerodinamico de alas mediante ensayos experimentales y analisis numérico.
Se plantea estudiar alas con distintas relaciones de aspecto, perfiles aerodindmicos y
configuraciones, como una cuerda variable, con el objetivo de evaluar como estas variables
afectan los coeficientes aerodinamicos. Se puede integrar una balanza aerodindmica de seis
componentes que permitird medir de manera directa las fuerzas y momentos sobre el modelo.

Se recomienda que la primera estacion de medicion se ubique fuera de la region
afectada por la capa limite generada por las paredes del tinel de viento, garantizando asi que
los datos obtenidos representen fielmente el flujo libre. Ademads, se sugiere que el ala

empleada cumpla con una relacion de aspecto minima de 6, conforme a los criterios
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establecidos por el modelo de Phillips, asegurando que los efectos de extremo y de finite span
sean consistentes con las hipotesis del modelo.

El estudio puede abarcar un rango de 4ngulos de ataque, incluyendo valores proximos
y posteriores al desprendimiento, lo que posibilitard analizar el comportamiento del ala en
condiciones de pérdida.

Los datos obtenidos se pueden comparar con simulaciones numéricas de dindmica de
fluidos (CFD), permitiendo validar los modelos y detectar posibles discrepancias entre la

prediccion y la realidad experimental.
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VII. Anexos

Los anexos incluyen el conjunto de herramientas y datos complementarios utilizados
en el desarrollo de este trabajo. En primer lugar, se presenta el codigo en Python empleado
para la discretizacion del perfil mediante el método del coseno. Posteriormente, se incorpora
el cddigo desarrollado en Mathematica para la obtencion del modelo de sustentacion bajo la
teoria de ala finita. Finalmente, se anexan las tablas con los resultados experimentales
obtenidos en el tinel de viento, las cuales sirven como referencia y validacion de los modelos

numeéricos implementados.

Codigo de distribucion de puntos alrededor del perfil por el método del coseno en python

import numpy as np
import matplotlib.pyplot as plt

defnaca 0015(x):
Genera el perfil alar NACA 0015.

x: arreglo de posiciones a lo largo de la cuerda (entre 0 y 1).
t=0.15 # espesor maximo de 15% de la cuerda
yt=5*t*(0.2969 * np.sqrt(x) - 0.1260 * x - 0.3516 * x**2 +

0.2843 * x**3 - 0.1036 * x**4)
return yt

def coseno_distribution(n):
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Genera la distribucion de puntos utilizando el método del coseno.
n: nimero de puntos a distribuir.

X = np.cos(np.pi * (np.arange(1, n+1) - 0.5) / n)
return (x + 1) /2 # Escalado para que esté entre 0 y 1

# Numero de puntos
n_points = 15

# Distribucion de los puntos a lo largo de la cuerda
X_points = coseno_distribution(n_points)

# Obtener las coordenadas y para el perfil NACA 0015
y_points =naca_0015(x_points)

# Imprimir porcentaje de la cuerda para cada punto
print("Porcentajes de la cuerda (x*100) donde se encuentran los puntos:")
for i, X in enumerate(x_points):

print(f"Punto {i+1}: {x*100:.2f} % de la cuerda")

# Graficar
plt.figure(figsize=(10, 6))

# Perfil alar NACA 0015 (mitad superior)
x_profile = np.linspace(0, 1, 500)
y_profile =naca_0015(x_profile)

# Graficar la cuerda (eje x)
plt.plot([0, 1], [0, 0], color="black", linestyle="--", label="Cuerda")

# Graficar la mitad superior del perfil NACA 0015
plt.plot(x_profile, y profile, label="Perfil NACA 0015 (mitad superior)",
color="blue", linewidth=2)

# Graficar la mitad inferior del perfil (espejado)
plt.plot(x_profile, -y _profile, label="Perfil NACA 0015 (mitad inferior)",
color="blue", linewidth=2)

# Graficar los puntos distribuidos alrededor del perfil

plt.scatter(x_points, y points, color="red", label="Puntos distribuidos (Método del
Coseno)", zorder=5)
plt.scatter(x_points, -y_points, color="red", zorder=5) # Puntos en la mitad inferior

# Ajustes para la grafica

plt.title('Distribucion de Puntos alrededor del Perfil NACA 0015")
plt.xlabel('Posicion a lo largo de la cuerda (x)')

plt.ylabel('Altura del perfil (y)")
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plt.grid(True)
plt.axis(‘equal')
plt.legend()

# Mostrar la grafica
plt.show()

Cadigo del calculo del coeficiente de sustentacion a lo largo de la linea de la envergadura
mediante el método de Phillips basado en la teoria de Prandtl

Funciones
Fij|[Envergadura , a0 , Cuerda ,j , Angulo ] := (4 Envergadura/ a0 * Cuerda) + j /Sin[Angulo] seno
Sin[j * Angulo]

Datos iniciales
b=1.6; (*[m]*)

¢ =0.42; (*[m]*)
Vo=6//

valor numérico
N;(*[m/s]*)

p0 = 0.92(*kgm3*)
o=2_8;

Curva de sustentacion

data =Import["derivaD:\\Tareas\\Noveno\\Aeroelasticidad\\xf n2415.csv"];

data \\TableForm

Import: File D:\Tareas\Noveno\Aeroelasticidad\xf n2415.csv not found during Import.
selector de nombrFileNameSetter[dinamicoDynamic|[Directorio]]

Solucién de ala recta

Nota: El nimero de puntos a analizar debe ser par.
NPuntos = 18;

Ag = 180/NPuntos

¢i =Table[i * Ao, {i, 1, NPuntos - 1}]// valor numérico N
Length[oi]

Matriz de coeficientes

Fij[b, cla, ¢, 1(*j*), ¢i [1] Degree]Table[Fij[b, cla, ¢, 1(*j*), ¢i [i] Degree], {i, 1,Length[¢i]}]
Coeficientes =Transpose[Table[Table[Fij[b, cla, ¢, j(*j*), @i [i] Degree], {i, 1,Length[i]}], {j, 1,
Length[ei]}]];

Coeficientes //MatrixForm
FijInv =Inverse[Coeficientes];
FijInv //MatrixForm

aj = FijInv.Table[1, {i, 1,Length[¢i]}] //Chop

aj //MatrixForm
Aj = aj (aDegree - al0);
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Distribucion de la sustentacion

loi =2 p0 Voo2 bj=1Length[Aj]Table[Aj [jI Sin[j ¢i [i] Degree], {i, 1,Length[¢i]}]
PuntosAla =Table[b/2 Cos[ei [Degree], {i, 1,Length[i]}

Sustentacion] =Table[ {PuntosAla [i] ,lei [i] }, {i, 1,Length[PuntosAla]}];

ListPlot[Sustentacionl, Frame — True, GridLines — Automatic,
PlotStyle - CMYKColor[0.5, 0.23, 0.97, 0.23], FrameLabel — {"X[z m]", "L'(x) [N]"},
Joined — True, PlotLabel — "Distribucion de la sustentacion de la envergadura del ala"]

L1 =InterpolatingPolynomial[Sustentacionl, X2];
b/2

Ltotall = [ L1d X2
~b/2

Ltotall / 9.81
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Datos de presion y calculo de presion obtenidos del tiinel de viento

Tabla 1.3 Datos experimentales del perfil NACAO0O015 con un angulo de ataque de 0°

Angulo de ataque; 0°

0

Seccion

1-1
1-2
1-3
1-4
1-5
1-6
1-7
1-8
1-9

1-10

1-11

1-12

1-13

1-14

1-15

1-16

1417

1-18

1-19

1-20

1-21

1-22

1-23

1-24

1-25

1-26
21
22
23
4
25
26

P Local

15.8
1.6
-2.2
-25
-2.9
-2.8
-0.1
0.1
0.4
1.1
0.4
26
3.1
24
27
19
1.4
0.4
1.1
-0.9
2T
-1.3
1.4
5.7
-1.1
E.4
20
123
-2.1
5.2

-4.8
-3 7

P

0.734

0.239
-0.353
-0.31
-0.395
-0.399
-0.226
-0.214
-0.190
-0.1453
-0.165
-0.063
-0.033
-0.003
-0.057
-0.105
-0.129
-0.190
-0.153
-0.274
-0.383
-0.293
-0.105
-0.564
-0.296

0167

0.982

0.523
-0.347
-0.534

-0.410
-0.443

Z0C2 Seccion P Local ce A0C3 SeccionP Local CP | A0C4 Seccion P Local CF
1 7 -3.8 -0.449 F3 53 0.100 419 -39 -0.455
2 28 -1.5 -0.30 >4 56 0118 420 -4.5 A0.492
3 9 -0.7 -0.262 F15 3 -0.039 4+ .4 -0 606
4 210 -0.5 -0.250 316 08 -0171 477 7.4 0667
3 21 -0.5 -0.250 FHI7 0.5 -0.190 4-73 6.7 -0.624
G 212 21 -0.093 8 06 -0256 474 .3 0,600
7 213 43 0.040 319 -1 -0.280 4-75 4.1 -0.528
2 214 47 0.064 F20 149 -033% 476 6 0,256
9 215 212 -0.087 | -1 -0.467 a1 199 0932

10 216 -0.1 -0.226 FX2 49 0516 52 16 0.746
1 217 -0.3 -0.238 F23 -5 -0.522 3 -36 -0.437
12 218 -0.6 -0.256 F24 45 0492 o4 a7 A0.745
13 219 -0.9 -0.274 F5 14 -0304 5 -6 0679
14 220 -26 -0.377F 336 26 -0.063 o6 4.5 A0.552
15 ¥yl -4 -0.461 41 N6 1.085 &7 -4.2 -0.473
16 7 -B -0.582 437 164 [IFF| 58 -16 0.437
17 223 -6.6 -0.618 43 23 -0.359 9 -21 -0.347
18 224 -6.3 -0.600 44 -f.4  -0.667 510 -1.4 -0.304
19 225 -4.4 -0.486 45 56  -0.558 a1 0.7 -0.262
20 226 2.2 -0.087 46 44  -0.485 512 0.3 A0.238
2 H 19.6 0.964 47 -29  -0.395 13 4 0022
2 32 125 0.535 48 24 -0.075 514 31 -0.033

23 33 -4.2 -0.473
e 34 -6.2 -0.534
25 35 -5.8 -0.570
26 36 -3.8 -0.449
i 37 -3.3 -0.419
28 38 -21 -0.347
29 39 -1 -0.280
30 310 0.4 -0.196

A 31 -0.2 -0.232
32 12 2.2 -0.087

49 06 -0.256
410 o7 -0.178
41 1.2 -0.147
4+12 31 -0.033
413 46 0.058
414 48 0.070
415 3 -0.033
416 1.6 -0.123

417 0.2 -0.208
418 01 -0.226

15 0.1 -0.226
516 L6 A0.256
517 1.3 -0.298
18 -2.4 -0.365
19 4.2 0.473
a-20 -4 -0.461
a2 4.1 0.528
522 .5 0612

523 -1.8 0691
524 6.8 -0.630

MY EEENERE NN E s SRl R S S ® 0N OO e
ME RN RN e s run o0 @ a0 awn=

Z0C5 Seccion P Local

==t I = R TR R

Fod Bl Bl Bl Bed Bl B Bed Bed = =A% =k A o oA oA oA s A
00 " OV M = L3 b =2 OO 0D 00 - 0 R = Lo b = o 2

29
30

£
32

8-25
5-26
1
B2
B3
B4
B5
F-G
BT
F-2
F-9
G-10
B11
F-12
G-13
F-14
G-15
B-16
B-17
F-18
f-19
F-20
G-21
F-22
F-23
G-24
F-25
BG-26
est
tot

-3.1
2.2
18.8
9.7
-3.5
-8.3
7B
-5.3
-4
3.4
-2.1
-0.8
-1
2.1
5
3.2
0.7
-1.1
0.7
1.8
-2.8
-3.5
47
BT
-8.3
-6.4
-2.3
0.8
0
20.2

CF

-0.407
-0.087
04914
0.366
-0.431
-0.721
-0.691
-0.540
-0.461
-0.424
-0.347
-0.374
-0.280
-0.093
nogz
-0.027
-0.262
-0.286
-0.262
-0.329
-0.389
-0.431
-0.504
-0.624
-0.721
-0. 606
-0.359
-0.171
-0.220
1.000

-0.220
-0.220
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Tabla 1.4 Datos experimentales del perfil NACA0015 con un angulo de ataque de 2°

ACA

00~ M h = L) b —

Section
141
12
1-3
14
14
1&
17
148
14
140
1-11
142
143
144
145
1416
147
148
1419
120
1-21
122
123
124
125
126
241
22
23
24

245
246

P Local
168
5

4
-3
-34
36
045
04
03
04

]
18
27
34
25
24
19
1.2
1.4
049
148
14
24
A5
oA
g4
A3
T2
54
741

£.2
-4 &

P
.77
0.070
0.473
0425
0.443
0.435
023
0262
025
0214
0235
0129
0073
0.033
0,03
011
0123
0185
0153
0292
05347
.32
0411
40570
0232
0.300
1.045
0187
05594
0667

0612
41.516

IOC2 Seccion P Local

1 27 =37
2 245 1.5
3 243 1.2
4 210 4.9
3 21 2.3
G 12 36
Fi 13 4.4
g 14 22

9 3 1.3
10 6 1.6
" A 1.1

12 18 0.6
13 13 0.2
14 220 1.4
12 vy 25
16 222 -4

17 223 4.2
18 224 -3.1
19 225 .6

N 2T
21 34 21.4
e, 3.2 73
25 33 51
24 34 78
2 35 7

y.s 36 44
7 37 36
Vi 36 22
2 3.9 A6
D MO0 0B
3 311 26
2 M2 37

P
40,461
0.529
£.310
0,292
0.093
0.0
0.025
0105
4129
4141
4171
0,02
0.230
0,522
£.339
0.479
0,432
0425
0.274
0.1
1.054
0.203
L0727
0.703
40.661
0504
0435
.57
.335
0.274

40081
0.0 4

.ﬁrgulu oe atacue
A3 Secdon P Local

1 313 4.3
2 314 25
3 313 1.2
4 316 1.3
3 317 0.9
G 318 a2
Fi 319 1.1
g 320 -2

9 32 -3.3
10 322 -4
1 323 -4
12 324 2.2
13 323 1.9
14 3-26 T2
13 441 241
16 42 10.5
17 4-3 S
18 44 A10.1
19 4.5 5.1
20 4.6 £.3
ey 4-7 49
22 43 2
23 44 1.8
24 410 a2
25 411 0.6
26 412 27
27 413 4.1
28 414 36
29 415 22
30 416 0.5

K 417 0.3
32 415 041

CP
0.03z2
0.087
0163
0129
0134
0.230
0.304
.39
0437
0479
0.443
.31
0123
0197
1.0%E
0.39%6
0.697
0.545
0727
0615
-0.534
EINAE
0347
0.230
0202
0073
.00
0.0
0105
0190

0.220
0,244

FDCd Zeccion P Local

1 419 4.2
2 4 A7
3 42 3

4 43 4

5 47 31
B 4 A6
74 0.9
5 4% 6.4

9 | 1.8
10 52 129
M 33 -4
12 4 4.5
13 33 5.1
14 56 L7
13 > 4.3
16 54 =31
17 24 2

18 510 1.3
19 a1 0.2
20 512 36
21 513 2.4
22 14 1.9
23 13 1.5
24 16 1.4
25 17 1

26 13 a

27 19 -1.5
28 20 -1.8
29 524 25
30 522 -39

Ky 523 -3.4
32 524 21

P
0.310
.34
0419
0.479
0.425
.33
RINE
0.149
1.079
0.241
40 633
.53
07E
0552
0455
0.425
0338
0.316
402530
.04
0.055
0123
0147
0133
0178
0235
0347
035347
.53
40.449

0473
40.365

|70C5 Secdon PLacal CP

M e SR E RN

525
526
B-1
B2
B-3
B4
G5
B5
B-7
]
(R
B-10
B-11
B-12
B-13
B-14
B-15
B-16
E-17
B-15
E-19
B-20
£-21
B-22
B-23
B-24
B-25
B-26
ed
tot

1.7

g.1
221

2.5
-7
-10.6

0133
025

1.097
0.0H
£0.703
0.575
£.733
.630
L0516
40,461
0.407
.54
.24
f.0n4
0.076
0.154
0,196
0.6
0,205
0.230
£.529
4.339
£.407
0504
£.570
0.407
0.057
e
0.235
1.000

40081
40051
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Tabla 1.5 Datos experimentales del perfil NACAO0015 con un angulo de ataque de 4°

A

0o moh s L) b —

kB R B R B R B RD R = S = S a2
O M h E L k= O W mOh L) k= O

(R}
Fa =

Seccion P Local

1-1
1-2
1-3
14
14
16
17
14
14
1-10
1-11
112
113
1-14
113
1-16
117
1-15
1-19
1-20
1-21
1-22
1-23
1-24
1-23
1-26
241
22
2-3
24

24
25

17.2
1.4
45
36
4.3
4.2
1.3
15
1.6
-1
0.2
1.2
1.4
26
26
2.3
21
1.3
1.4
0.4
049
0.3
2.3
4.7
1.6
1.3
Ay
0.7
-10
a7

-3
2.4

CF
079
L1335
£.555
0467
£.522
£.504
£.5329
0.341
£.547
£.310
£.262
L0173
414
0.093
0.093
411
L1235
0171
L£.165
£.274
£.504
0250
£.093
.55
£.153
0.432
1.060
02065
£.554
£.775

H0.651
L.576

FOC2 Seccion P Local

1 27
2 25
3 28
4 210
5 211
B 212
7 213
8 214
5 215
0 28
11 217
12 28
13 219
14 220
15 22
16 222
17 223
15 224
19 225
276
31

32
33
34
35
36
37
38
34
30
311
32

MY S EE RN

4.6
249
A7
1.1
2
24
3T
3
3
25
1.5
1.2
0.6
4.7
1.3
2.4
1.5
.2
3
115
|
0.3
-13
449
5.4
4.6
4.9
-39
29
1.5

24
3

CP
0525
0,425
£.353
0154
£.129
.03
L0027
£.069
0.069
40.099
01441
L0173
4.4
£.292
.34
£.335
4.359
£.462
£0.069
0.444
1.018
.50
-1.033
.543
£.757
4.535
£.545
40,456
0,425
£.159

0103
£.069

.ﬁ-rgulu oe atacue 4°

FOC3 Seccdon P Local

1 343
2 344
3 345
4 348
5 347
B 318
7 349
& 320
321

10 322
11 323

12 324

13 325

14 326

15 44

16 42

17 43

18 44

19 45

20 48

21 4.7

22 48

23 449

24 440

25 411

26 442

27 443

28 4414

23 445

30 4418

< I

32 4418

473
3
27
25
14
nA4
4.1
4.7
-1.8
1.9
4.7
14
5.1
12.1
19.9
3.2
1249
123
4.4
1.8
£.1
21
1.3
0
n4
248
41
36
26
1.8

1.2
0.3

CP

0.0
.09
£.0587
40.099
£.133
40.196
4.236
0,292
£.359
£.355
£.232
£.1683
0118
0.43

0952
£.057
A.029
£0.993
0545
0721
L5135
L0123
0341
£.230
£.196
40.051
£.002
£.033
£.093
01441

L0173
0,202

IC4 Seccion P Local

1 448
2 4m
3 47
4 4
5 4
B 4
74
5 4%
g 51

10 52
11 53
12 54
13 55
14 56
15 &7
16 58
17 54
18 510
19 51
0 512
21 513
22 514
23 515
24 518
25 547
2 518
27 548
2% 5m
23 53
s 5@
)
32 5

0.3
.5
-1.6
-2.4
RN
1.5
449
1
205
6.4
133
A2.5
4.4
-4
54
4.5
-2.4
0.3
1
27
4.4
25
25
23
16
0.6
-1
0.5
-1.1
-1.5

1.3
1.4

CF
0265
0255
0547
.59
025
413
0.046
0414
0555
0136
-1.053
-1.00
0.543
0.697
HEE
.540
45395
0265
4190
£.087
0.ME
.09
.09
411
0153
0.214
£.310
0280
0.316
0541

.32
L1683

[z0C5 Secdicn P Local P

e S EE R RN

5.25
526
B-1
B-2
B-3
B4
-5
56
7
55
-9
B-10
B-11
B-12
B-13
B-14
B-15
B-16
B-17
B-18
B-19
B-20
B-21
B-22
B-23
B-24
£-25
B-26

6.2
1341
208

2076
126

13
105
-ra
5.7

A
-3
A
1

35

47

1E

14

1.5

16

01
-0.5
07
-1.1
=21
W25

1

6.2

13

0.1
207

27
2.3

0124
0.54

1.012
1.004
-1.0M

-1.033
4.534
L0727
4.655
40432
40,431
£.310
40.190
40.039
0.0
£.153
£.135
£.159
£.153
0244
£0.230
£.232
L5316
L3577
40,401
40190
0161

0.535
0244
1.000

£0.087
0,051
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Tabla 1.6 Datos experimentales del perfil NACAO0015 con un angulo de ataque de 6°

A

Lo I I T SRR S B

L e e L B el el g el el el el Bl o
L B R Y R A 5 I U B e I R w e B o B % ) % e o |

[N}
o —=

Seotion
141
1-2
1-3
14
15
16
1-7
18
14
140
1-11
1412
143
114
1415
1416
147
1418
1419
1-20
1
122
123
124
125
126
24
22
23
24

25
26

P Local

169
47
74
42
54
55
3
34
28
4.9
15
03
01
1.4
1.6
15
1.4
0.8
1.4
06
44
04
2.2
41
25
13
M5
58
A4.4
A0.6

£5
£.5

P

0.764
0,358
0,70
0510
055
0.5
0457
0461
0425
037
0.347
0.274
0262
014
0147
0165
047
0,208
0190
029
0.3
0.280
0123
0.504
0.087
0.529
0.958
0557
A1
0.5%

0783
0.667

D022 Zeccion P Local

1 2.7 56
2 2.5 26
3 249 4

4 20 02
5 2411 13
B M2 22
7 23 3

g 214 35
g 215 35
0 M 29
11 M7 24

12 28 15
13 219 049
14 220 041
15 221 04
165 222 A4
17 223 04
15 224 24
19 225 B

MW 226 147
2 34 187
o, 3.2 A0
s 33 483
24 34 422
e 35 402
i 36 74
i 37 7.4
3 38 37
9 3.9 4.5
W M0 04
<) 311 1.4
2 M2 23

CP

0.625
0413
0316
0.244
0178
0123
L.075
0045
.45
0.0

0129
0165
0202
.62
0,230
0522
0.262
-01m

0106

0532

0873

-0.580
-1.551

0,995
0.872
0.703
0,703
0.479
0347
0232

017
017

Argulo de stacue £
AOC3 Seccon P Local

1 313 35
2 314 38
3 315 35
4 346 32
5 347 24
B 315 15
7 319 07
g 320 03
q 32 05
10 322 0

1M1 323 16
12 324 4

13 325 93
14 326 158
15 41 16
16 42 58
17 43 186
18 44 147
19 45 1241
20 45 47
2 47 T2
22 4.5 2

23 489 4148
24 440 06
25 41 04
26 442 23
27 443 35
25 444 35
29 445 34
30 448 27
M 447 22
32 448 17

CP

0.045
.07
0.043
0.063
-0
0163
0214
0.235
0. 256
40.256
0139
004
0.306
06595
0710
40606
-1.5379
-1.144
0.937
0542
0.691
0133
40.571
0,232
0.232
0117
0.043
0.045
0.031
0.093

0123
40.153

IDC4 Zection P Local

1 419 0.6
2 4m 0.3
3 42 0.1
4 4 08
5 47 1.3
B 4 4.5
7 4% g4
5 4:% 149
q 51 17.2
10 52 1.8
1 53 494
12 54 444
13 55 A5
14 5§ 402
15 57 a4
16 58 45
17 59 27
18 510 A1
19 511 0.4
0 512 2.4
21 513 3.5
22 514 3.3
23 515 3.4
24 548 2.9
25 547 2
26 518 1.4
27 519 0.2
25 5] 0.5
29 52 0.4
30 52 0.5
M 5: 1.4
32 5% 4.5

CP

0230
025
0262
0.5
047
0.MG
0.231
0.644
0.753
0.385
145
A1.4%
-0.9:30
0.872
0.624
0.5
0.419
0.3
023
SN =]
0.0Z
0.0a7
0.0
0.0
0135
SINE ]
0265
025
023
025

CINE ]
0.6

'Izocs Secdon P Local G

Lo bt B m Yy [ SR L R

MUY EEEY MR

5.25
526
B-1
B-2
63
B4
5
56
57
B3
59
B-10
B4
B-12
B-13
B-14
B-15
B-16
BT
B-15
B-19
B-20
B-21
B-22
B-23
B-24
B-25
B-26

9.9
16.5
16.5
424
474
454
423
405
3
4.5
35
1.4
07
5
4.2
27
27
2.2
18
07
0.3
05
0.4
0.4
0.3
4.2
10.7
17
0
20.5

2.3
2.5

0342
0.746
0.361

-1.035
-1.337
1.6
0.939
0,830
.679
0.528
0467
0.3
0.4
L0.075
0002
0083
0.083
0123
0147
0214
0235
0226
0232
0.252
0.238
0,002
0.390
0.7

0.236
1.000

0.037
0.087
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Tabla 1.7 Datos experimentales del perfil NACAO0015 con un angulo de ataque de 8°

Fisley

[ ¥ I L R O Y

L e L S et vt oot gl T
= 000~ Mmook = O w00 moh Bk = O

Zeccion P Local

1-1
12
13
14
145
16
1-7
148
149
1-10
1-1
112
1-13
1-14
1-13
1-16
117
1-15
1-19
1-20
1-21
1-22
1-23
1-24
1-23
1-26
241
22
23
24

245
25

158
46
arF
S5
-
4.4
43
A6
-35
s34
44
28
27
0.4
0.3
0.4
0.6
03
0.3
1.5
14
05
1.3
37
3.4
142
1ra
12.8
19.3
26

0.5
a6

CP

.76
0576
0.524
0570
40661
.78
0555
0576
0467
40.443
0504
0407
0.4M
D15
019
0214
0202
D25
0220
0528
.32
02655
0123
40461
0.005
0.620
0537
A1.192
-1.413
.99

.59
0.515

D02 Zeccion P Local

27
25
2.9
210
211
212
23
214
215
216
M7
218
214
220
221
209
225
224
225
206
534
3.2
33
54
35
36
37
3.8
3.9
0
311
312

[ ¥ I L R O Y

P e e =T
w0 < moh Bk = O

AR R R R

S5
-3.8
A7
0.3
0.3
1.4
2.3
4.2
4.1
3.2
2.2
1.4
1.3
0.3
0.7
0.4
2.1
44
9
175
142
21.2
-23.9
A5
A28
106
5.2
4.2
-2.3
0.2

1.2
2

P

4570
0467
.34
0.236
44.130
0123
0.057
0016
0.0
0.043
0103
L0123
£.129
44.130
.196
.24
0111

0.033
0.306
0.514
0620
A1.515
-1.631
-1.144
A1.0M

0575
£.552
0432
L3577
0,230

0165
17

Argulo de stague &

FDC3 Zeccon P Local

1 313
2 314
3 315
4 316
5 317
B 318
7 319
8 3-20
g 3-21

10 322
11 323

12 324

13 325

14 325

15 4

16 4.2

17 4.3

15 44

19 45

20 45

21 47

22 45

23 49

24 440

25 41

26 442

27 443

25 4414

29 445

30 4415

M 447

32 4418

33
46
42
38
3
22
1.5
1.4
1.4
1.7
38
=3}
125
18.5
9.5
174
251
-17.3
-15.2
-10.4
-TE
18
2.7
-1
0z
22
33
4
4.3
33

2.5
2.3

CP

0.039
0.040
0.016
0.005
£.057
0.103
0147
0153
417
0133
0.002
017
0317
0.3mM
0.3
-1.259
A1.754
A1.2493
-1.136
H0.536
£.637
0123
0.4
0.295
.26
0103
£.0539
0.0
0.0z
£0.039

£.069
0.057

Az Zeccion P Local

1 419
2 4m
3 4
4 42
5 47
B 42
7 42
5 4%
g 51

10 52
11 53
12 54
13 55
14 58
15 57
16 58
17 59
16 510
19 541
20 512
M 513
22 514
23 515
24 548
25 547
26 518
27 514
25 5
29 52
0 5x
M 5%
32 52

1.7
1.6
1.2
11
41
7.3
1.8
15
16
11T
=239
74
-14.5
-14.3
£.3
]
-3.4
-1.6
01
1.8
3.3
41
4.1
37
25
1.3
0.5
1.6
2
2.3

3.8
7.3

CF

0135
RN
L0165
417
0.ma
0.203
0.473
0.344
0.453
.944
-1.602
-1.23
1432
A1.4Mm
0615
.55
0.443
.33
0244
L0129
.03
0.ma
0.ma
£.014
0.0
40123
4190
414
L7
0.087

.00
0213

[70C5 Secdon P Lacal CP

L T B s B L B O P T S ]

— o — o ok b ok m—— m—— —
Wwo~ @D Wk = oD

SRR R R R R R

5-25
3-26
5-1
B-2
B-3
G4
G-
GG
B-7
GG
g3
g-10
B-11
g-12
B-13
6-14
6-15
G-16
B-17
6-15
6-19
g-20
g-21
B-22
G-23
g-24
G-25
G-26

128
1849
128
-23.5
-23.9
-19.2
157
133
-7
-ar
-4.3
=21
0.z
22
3.3
3.3
3.3
26
22

1.5
1.6
1.6
26
6.5
135
19.4

205

24
2.3

0.535
0.903
0.535
-1.6a7
-1.631
A1.337
-1.136
1.0
4.635
0.532
0.435
0,353
0.2526
0103
0033
0.039
0.039
0.031
0103
LA7E
0178
0147
L0141
414
0031
0173
0.57v
0.93
0.235
1.000

0093
0.057
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