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Resumen

El presente trabajo de investigacién evalia experimentalmente el efecto del Control Activo de Flujo
(AFC) mediante inyeccién tangencial de momento para mejorar el desempefio aerodindmico y mitigar
el desprendimiento de la capa limite en un perfil asimétrico en flujo turbulento. Ante el incremento
severo en el arrastre de presién a altos angulos de ataque y la penalizacién parasita que imponen los
generadores de voértices pasivos en la fase de crucero, este estudio emplea el suministro continuo de

momento en la regiéon de inicio del gradiente adverso de presién.

La experimentacion se llevé a cabo en el tinel de viento de circuito cerrado LeMAT bajo un régimen
incompresible a un bajo nimero de Reynolds (Re ~ 1 x 10%). Se diseii¢ y manufacturé un modelo alar
instrumentado con una matriz de orificios al 55 % de la cuerda para inyectar un flujo continuo a 20 psi,
vectorizado a 65° respecto a la normal para inducir un chorro tangencial a la pared. Para homologar el
comportamiento de la capa limite a condiciones operativas, se aplicé una banda de rugosidad al 5% de
la cuerda. Las cargas aerodinamicas se cuantificaron mediante una balanza ATI Gamma de seis grados
de libertad, implementando un diseno de experimentos fundamentado en el re-tarado consecutivo para

neutralizar las derivas instrumentales.

Los resultados evidencian que el sistema AFC modifica favorablemente el balance de cargas del perfil
a lo largo de la polar. A bajos dngulos de ataque, el entraflamiento viscoso (entrainment) suprime el
ensanchamiento temprano de la estela provocado por la banda de rugosidad, reduciendo el arrastre de
forma y anticipando el pico de méxima eficiencia aerodinamica (L/D) de 9° a 6°. Cuantitativamente,
se lograron incrementos de eficiencia del 56.28 % a 3° y del 60.12 % a 6°. Sin embargo, a 9°, el soplado
sobre una capa limite naturalmente en buen estado indujo una penalizacién por exceso de friccién
viscosa que mermo la eficiencia en un 9.64 %. En el régimen no lineal de altos dngulos, la inyeccion
continua mitigd el desprendimiento masivo, sosteniendo una pendiente de sustentacién superior en el

tramo 18°-21°, y generando una recuperacién del 8.58 % en la eficiencia aerodindmica a los 18°.

Se concluye que el Control Activo de Flujo por soplado tangencial es una alternativa viable para
optimizar el rendimiento global de perfiles asimétricos en flujo turbulento, deduciendo analiticamente
una reduccién masiva del arrastre de forma en regimenes criticos y extendiendo los mérgenes de

seguridad operativa frente a exigencias de vuelo severas.
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1. Introduccion

1.1. Antecedentes

Histéricamente, el desarrollo de la aviacion comercial ha estado regido por la btsque-
da constante de mejorar la eficiencia operativa de las aeronaves. En las tltimas décadas,
la fluctuacion de los precios del combustible, el alza en la demanda de transporte y car-
ga, vy las estrictas normativas ambientales resultantes de acuerdos internacionales para
la sustentabilidad, como el Acuerdo OACI 2026-2050 [17], han obligado a la industria
aeronautica a optimizar el rendimiento y operacién de las aeronaves. Esto ha llevado a
las empresas aeroespaciales OEM (Original Equipment Manufacturer, por sus siglas en

inglés) a perfeccionar cada aspecto del diseno de sus transportes.

Plataformas altamente exitosas como la familia Boeing 7XX han evolucionado re-
finando sus motores y geometrias alares para eficientar su operacion, siempre con el
objetivo de consumir menos combustible, lo cual se traduce en un menor coste de ope-
raciéon y un mayor margen de ganancia. Ejemplos de dichas mejoras se hacen visibles
en el cambio de motores CFMb56-3 en el Boeing 737 Classic a motores CFM56-7 en
el Boeing 737 Next Generation (NG), reduciendo asi un 8 % el consumo especifico de
combustible (SFC). Segiin GE Aerospace [2], esto equivale a un ahorro anual de $15,000

USD por cada 1% de reduccién en el consumo de combustible.

Por otro lado, las mejoras aerodinamicas se hacen visibles en el uso de blended
winglets. Segun Awviation Partners Boeing, estas superficies, al reducir la resistencia
inducida y mejorar la eficiencia aerodinamica general, incrementan el kilometraje del

combustible de crucero hasta en un 6 % [9].

A pesar de estas notables optimizaciones geométricas y propulsivas, el diseno aero-
dindmico de las aeronaves comerciales se enfrenta a una limitacion técnica persistente:
el arrastre presentado a angulos de ataque altos. Dicha fuerza, mejor conocida como
arrastre de forma o presion, es el resultado de la separacion del flujo de la superficie, lo
cual altera drasticamente la distribucion de presiones sobre la misma . Este fenémeno es
el responsable de aumentar la oposiciéon al movimiento de la aeronave, traduciéndose en

una mayor demanda de propulsion y, por ende, en un mayor consumo de combustible.

Dado lo anterior, la industria aeroespacial ha implementado sistemas de reenergiza-

cion del flujo en la superficie para garantizar su adherencia, clasificados como elementos
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de control activo y pasivo. Sin embargo, estos tltimos presentan una desventaja inhe-
rente: anaden una penalizacién constante de arrastre pardsito (parasitic drag) durante
la fase de crucero, donde no son necesarios. Es por ello que los elementos de control
activo han sido materia de profundo estudio por la alta eficiencia que presentan en la
reduccién del arrastre. Ejemplo de lo anterior se presenta en la investigacion de Zhiyong
Zhang [22] sobre los efectos de la succién y soplado en un perfil NACA 0012, evaluados
mediante un programa de Dindmica de Fluidos Computacional (CFD). Los resultados
que obtuvo mostraron un aumento en la eficiencia aerodindmica de casi 1400 %, con-
trolando variables como velocidad de soplado, ubicacién z/c y dngulo de inyeccion. Por
otro lado, Baljit (2017) [7] realiz6 un experimento fisico con condiciones similares en un
mismo perfil NACA 0012. Baljit situ6é el mecanismo de soplado al 25% de la cuerda,
obteniendo resultados de un incremento de la eficiencia méxima (L/D) del 460 % a un

angulo de ataque de 3°.

Bajo el mismo esquema experimental, Kornilov (2016) [16] realizé un experimento
con un perfil Clark Z. A diferencia de los otros autores citados, Kornilov ubicé su sistema
de inyeccién en la parte "plana”del extradds, obteniendo una insignificante reduccién
de arrastre. Esto lo llevé a hacer recomendaciones para futuras investigaciones sobre
ubicar los puertos en la zona de rarefaccion del perfil, es decir, donde se presenta el

gradiente adverso de presion (dp/dz > 0).

A pesar de los resultados prometedores expuestos por la literatura, la mayor parte
de las investigaciones experimentales y numéricas se han centrado en perfiles simétricos
de uso académico o han ubicado los puertos de inyeccion en el primer cuarto de la
cuerda (x/c < 0,25). Por lo tanto, existe un vacio en el estudio experimental de los
efectos del control activo localizado en secciones alares asimétricas de uso comercial,
donde las caracteristicas geométricas provocan que el gradiente adverso de presion y
el desprendimiento de la capa limite ocurran en estaciones mucho més atrasadas. Es

precisamente en esta brecha donde se inserta el presente trabajo de investigacion.
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1.2. Planteamiento del Problema

El problema que aborda esta investigacion se divide en dos partes. La primera es el
incremento abrupto del arrastre y la pérdida de sustentacion debido al desprendimiento
de la capa limite a altos angulos de ataque (a). La segunda es la falta de evidencia
experimental sobre el uso del Control Activo de Flujo (AFC) para mitigar este fenémeno

en perfiles asimétricos comerciales, como los de la familia Boeing 737.

Para entender qué estd sucediendo exactamente sobre el ala y cuales son sus causas,
es necesario observar la fisica del flujo. Durante el vuelo a altos dngulos de ataque,
el aire se enfrenta a un fuerte gradiente adverso de presién (dp/dx > 0). Al mismo
tiempo, a medida que el fluido se desplaza sobre la curvatura del extradds, se encuentra

continuamente sujeto a la friccion viscosa en la pared.

Debido a la condiciéon de no deslizamiento, esta friccién actiia como un sumidero
constante de cantidad de movimiento. Si bien la viscosidad es una propiedad inherente
del aire, su efecto sobre el flujo genera una pérdida acumulativa de energia cinética a
lo largo de toda la trayectoria sobre la superficie alar. Dado que la energia cinética es
directamente proporcional al cuadrado de la velocidad local, esta pérdida progresiva se

traduce en una severa desaceleracién del fluido mas cercano a la pared.

La magnitud de esta friccion estd gobernada por la ley de viscosidad de Newton,
donde el esfuerzo cortante (7) depende directamente del gradiente de velocidad dentro

de la capa limite:
ou
T=l—
H By
El fluido, mermado de energia por su recorrido a lo largo del extradds, se vuelve

incapaz de empujar contra el aumento de presion. La causa directa de la separacion

aerodinamica ocurre cuando la desaceleracion es tan severa que el gradiente de velocidad

(&),
oy =0

En este punto critico, el esfuerzo cortante en la pared se anula (7, = 0). Sin cantidad

en la pared se vuelve nulo:

de movimiento para seguir avanzando, el perfil de velocidades se invierte, provocando

que la capa limite se desprenda fisicamente de la superficie.
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Las evidencias de este problema son claras en la aerodindmica experimental. Al
alcanzar el angulo de pérdida (), las mediciones registran una caida dréstica en el
coeficiente de sustentacion (C;) y un incremento abrupto en el coeficiente de arrastre
(Cy), el cual pasa a estar dominado casi en su totalidad por el arrastre de forma debido a
la estela generada. Esta limitacién compromete el rendimiento de la aeronave y obliga
al uso de elementos pasivos fijos que, como se menciond anteriormente, penalizan el

vuelo de crucero.

Ante esto, la presente investigacion busca responder la siguiente pregunta: ;Es posi-
ble retrasar la separacién de la capa limite y recuperar la eficiencia aerodindmica (L /D)
inyectando aire presurizado a un perfil asimétrico en flujo turbulento? El objetivo del
problema es comprobar si la inyecciéon de momento en la zona de inicio del gradiente
adverso es suficiente para mantener el flujo adherido a altos angulos de ataque, sin

necesidad de usar alteraciones geométricas que generen arrastre parasito.

1.3. Objetivos

1.3.1. Objetivo General

Evaluar experimentalmente el efecto de la inyeccién tangencial de aire presurizado
como estrategia de control activo de flujo sobre la eficiencia aerodinamica y el retraso

de separacion de un perfil aerodindmico asimétrico.
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1.3.2. Objetivos Especificos

Fase

Descripcion del Objetivo

1. Diseno e Instrumen-

tacion

Desarrollar un modelo experimental instrumentado que
permita evaluar el efecto del AFC mediante inyeccion

tangencial.

2. Caracterizacién Ba-

se

Caracterizar experimentalmente en el tinel de viento
LeMAT las polares de sustentacion y arrastre del perfil

limpio en un rango de angulos de ataque de 0° a 21°.

3. Evaluaciéon de Efi-

ciencia

Cuantificar el incremento en la eficiencia aerodinamica
durante regimenes de bajos angulos de ataque mediante

la activacion del sistema a 20 psi.

4. Analisis de Despren-

dimiento

Analizar el retraso del punto de separacién de la capa
limite y la mitigacién de los efectos de pérdida de sus-

tentacion (stall) a altos angulos de ataque.

1.4. Alcances y limitaciones

Para delimitar con precisiéon la validez y el campo de aplicacién de los resultados

esta investigacion, se establecen las siguientes fronteras metodolégicas y operativas.

1.4.1. Alcances

de

= Naturaleza del estudio: El proyecto es de caracter estrictamente empirico y

experimental. Se centra en la manufactura, instrumentacién y prueba fisica de un

modelo de un perfil aerodindmico asimetrico en flujo turbulento en el tinel de

viento del LEMAT.

= Envolvente de pruebas: La caracterizacion de las cargas aerodinamicas se lleva

a cabo mediante una balanza instrumentada, realizando un barrido controlado de

angulos de ataque («) que comprende desde 0° hasta 21°.

= Parametros del sistema de control: La inyecciéon de momento se evaltia bajo

una Unica configuracion geométrica y de presiéon: suministro continuo de aire a

20 psi manométricos a través de una matriz de orificios localizada exactamente al

55 % de la cuerda.
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1.4.2. Limitaciones

= Exclusiéon de métodos numéricos: La investigacion prescinde por completo de
simulaciones por computadora o andlisis de Dinamica de Fluidos Computacional
(CFD). Las conclusiones y curvas de eficiencia se derivan exclusivamente de la

adquisicion y procesamiento de datos fisicos reales obtenidos en el laboratorio.

s Similitud dinamica: Dadas las capacidades operativas de la instalacion experi-
mental, los ensayos se restringen a un régimen incompresible con bajos niimeros
de Reynolds (Re ~ 10°). Por lo tanto, no se replican los efectos térmicos ni los
nimeros de Mach correspondientes a las altitudes de crucero de una aeronave

comercial.

= Sistema de lazo abierto: El flujo de aire inyectado opera de manera continua a
demanda del operador. No se contempla el disefio ni la implementacion de algorit-
mos de control automético en lazo cerrado (feedback) que modulen la presion de

inyeccion en tiempo real.

= Optimizacion geométrica: El estudio evalia el efecto del sistema en la estacion
predeterminada del 55 % de la cuerda, por lo que no abarca un anélisis paramétrico

para encontrar la ubicacién u orientacion éptima de los puertos de inyeccién.
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2. Capitulo II. Marco Teérico

2.1. Fuerzas aerodinamicas

“Los unicos mecanismos que tiene la naturaleza para comunicar una
fuerza a un cuerpo que se desplaza a través de un fluido son las
distribuciones de presion y de esfuerzo cortante sobre la superficie

del cuerpo.”

— John D. Anderson

El vuelo de cualquier aeronave estd regido por la interaccion fisica entre su geo-
metria sélida y el fluido en el que se desplaza. Independientemente de la complejidad
aerodinamica del cuerpo, la resultante de todas las fuerzas y momentos proviene exclu-

sivamente de dos fuentes fundamentales distribuidas sobre su superficie:

1. Distribucién de presién estatica (p): Actia de manera normal (perpendicular)

a la superficie local del cuerpo en cada punto.

2. Distribucién de esfuerzo cortante (7,): Derivada de la friccién viscosa del

fluido, actiia de manera tangencial a la superficie local.

Para comprender el origen de la sustentacion y la resistencia al avance, es necesa-
rio analizar un diferencial de area (ds) sobre la superficie de un perfil aerodindmico
bidimensional. Siguiendo el desarrollo analitico clasico de Anderson [3], si se define un
angulo # como la inclinacién geométrica de la superficie local respecto a la linea de
la cuerda, las contribuciones diferenciales a la fuerza normal (dN') y a la fuerza axial
(dA") por unidad de envergadura estdn dadas por la proyeccién trigonométrica de p y

Tw-

Figura 2.1: Fuerzas aerodindmicas en un elemento de superficie de un perfil alar.
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Al integrar estos diferenciales a lo largo de toda la superficie, desde el borde de ataque
(LE, por sus siglas en inglés) hasta el borde de salida (TE), separando la contribucién
del extrados (subindice u) y del intradés (subindice [), se obtienen las fuerzas resultantes

relativas a la cuerda del perfil:

TE TE
N = — / (py cos O, + 7, sinb,,) ds, + / (pycos by — 1 sin ;) ds; (2.1)
LE LE

TE TE
Al = / (—=pusinb, + 7, cosb,) ds, + / (prsin 6, 4+ 7, cos 0;) ds; (2.2)
LE LE

Fisicamente, el desarrollo de estas integrales demuestra que la fuerza aerodindmica
neta es el resultado del diferencial entre las distribuciones de presiéon y esfuerzo cortante

que actian sobre la superficie superior e inferior del ala.

Sin embargo, las fuerzas Normal (N') y Axial (A’) resultantes de esta integracién
estan referenciadas al sistema de ejes del cuerpo, es decir, alineadas con la cuerda
geométrica del perfil. Por convencion de la aerodinamica, las fuerzas que determinan el
desempeno en vuelo se definen en funcién del vector de velocidad de la corriente libre
(Vo) (Ver Fig. 2.2), estableciendo un sistema de ejes de viento con dos componentes

ortogonales:

» Sustentacién (L’): Definida como la componente de la fuerza aerodindmica neta

perpendicular a la direccién de V.

» Resistencia al avance o Arrastre (D'): Definida como la componente de la
fuerza aerodinamica neta paralela a la direccion de V,, representando la oposicién

directa al movimiento.

Figura 2.2: Fuerzas aerodinamicas resultantes proyectadas en ejes de viento.
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Para vincular las fuerzas generadas en el cuerpo con su efecto real en la trayectoria
de vuelo, se deben transformar N’ y A’ al sistema de ejes de viento mediante el angulo
de ataque (o). Esta rotacién geométrica proyecta las fuerzas sobre las direcciones de L'

y D’ de la siguiente manera:

L'= N'cosa — A'sina (2.3)
D'= N'sina+ A cosa (2.4)

Este desarrollo matemético muestra un principio crucial para la presente investiga-
cién: si bien a bajos dngulos el arrastre es altamente sensible al esfuerzo cortante (7,),
a medida que la aeronave levanta la nariz, la fuerza normal (N’) comienza a dominar

la resistencia por presion.

2.2. Coeficientes adimensionales

Las ecuaciones 2.1 y 2.2 definen el origen fisico de las fuerzas aerodinamicas, ex-
presadas en unidades absolutas (fuerza por unidad de envergadura). Sin embargo, en
la aerodinamica experimental, cuantificar fuerzas absolutas resulta impractico para el
disefio. Para que los datos obtenidos en un tunel de viento tengan valor ingenieril y pue-
dan extrapolarse a un prototipo real, es indispensable establecer una similitud dinamica.
Esto exige la transformacion de las magnitudes dimensionales en coeficientes adimen-
sionales, garantizando que los flujos alrededor de geometrias similares se comporten de
forma igual, independientemente de la escala fisica del modelo o de la densidad del aire

en el laboratorio.

2.2.1. Numero de Reynolds (Re)

Como establece Anderson [3], el niimero de Reynolds es el pardmetro adimensional
mas importante en el estudio de la aerodindmica de fluidos viscosos. Matematicamente,
se define como la relacién directa entre las fuerzas de inercia convectivas (la masa del
fluido en movimiento) y las fuerzas viscosas (la friccién interna del fluido) que actian

sobre una particula aerodindmica:

PVl Ve
==
donde p es la densidad del fluido, V., es la velocidad de la corriente libre, ¢ es la

Re

(2.5)

longitud caracteristica (la cuerda del perfil) y p es la viscosidad dindmica (siendo v la
viscosidad cinemadtica).
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El orden de magnitud del ntimero de Reynolds dicta el estado fisico de la capa
limite. A valores bajos de Re, las fuerzas viscosas son lo suficientemente fuertes para
amortiguar cualquier perturbacién en el flujo. Esto mantiene un régimen laminar que, al
carecer de intercambio energético entre sus capas, es altamente susceptible a separarse

ante la minima presencia de un gradiente adverso de presion.

Por el contrario, a valores altos de Re (tipicos en la aviacién comercial, del orden de
10% a 107), las fuerzas de inercia abruman por completo a la friccién viscosa. Este exceso
de energia cinética induce una transiciéon natural hacia una capa limite turbulenta.
Gracias al fuerte mezclado y al intercambio macroscopico de cantidad de movimiento
hacia la pared, un flujo con alto nimero de Reynolds posee una resistencia muy superior
al desprendimiento, lo que se traduce en coeficientes de sustentacion maximos mas

elevados y menores arrastres de forma.

Para la presente investigaciéon, los ensayos en el tunel de viento LeMAT se ejecu-
taron a un nimero de Reynolds bajo (Re ~ 1 x 10°). En este régimen, las fuerzas
viscosas tienen un peso considerable, provocando que el perfil asimétrico experimente
una pérdida de sustentacion prematura y un incremento severo en el arrastre de forma.
Es precisamente esta vulnerabilidad aerodinamica impuesta por el bajo Re la que jus-
tifica la pertinencia del estudio: la implementacién del Control Activo de Flujo (AFC)
por inyeccion tangencial tiene como propodsito contrarrestar artificialmente este déficit
inercial, suministrando al modelo la cantidad de movimiento necesaria para operar con

la rentabilidad y seguridad caracteristicas de nimeros de Reynolds mucho mayores.

2.2.2. Adimensionalizaciéon de las Ecuaciones Integrales

El aspecto més relevante de este desarrollo analitico ocurre al introducir el término
JsoC en ambos lados de las ecuaciones integrales 2.1 y 2.2. Al dividir la diferencial de su-
perficie ds entre la cuerda ¢, se obtiene una coordenada geométrica adimensional d(s/c).
Simultdneamente, las variables termodindmicas y viscosas locales (p y 7,) quedan di-
vididas por la presion dindmica, dando origen a los dos parametros fundamentales de

distribucién sobre el perfil:

1. Coeficiente de Presion C),: Normaliza la distribucion de presion estatica. Cabe
destacar que integrar la presion absoluta p sobre un contorno cerrado es matemati-

camente equivalente a integrar la diferencia (p—ps ), ya que la presién atmosférica
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uniforme no genera fuerza neta. Por ello, se define como:

:p_poo
Goo

Cp (2.6)
2. Coeficiente de Friccion Superficial c¢;: Normaliza la distribuciéon del esfuerzo

cortante debido a la viscosidad:
Tw

G

Cr (27)

Sustituyendo estas definiciones adimensionales en las integrales originales, nacen los

coeficientes de fuerza normal (c,) y axial (¢,):

" 0 o) d () [ (0, cos0 ind)d () (2.8
Cp = — i (Cpucos by + cpysinb,) <C>+ . (Cpicos b — cpysinb) (c) (2.8)

Yo sing 0,)d (2 e sing 0)d (L) (2.9
Coq = i (—Cpusinb, + ¢y cosby,) <C>+/LE (Cpusinb; + ¢y cos b)) <c> (2.9)

Finalmente, aplicando a ¢, y ¢, la misma rotacién geométrica de las ecuaciones 2.3 y
2.4, se obtienen las expresiones formales y universales para los coeficientes aerodinami-

cos en el sistema de ejes de viento:

» Coeficiente de Sustentacién (¢):

L/
€ = €, COSQ — Cu SNy = —— (2.10)
GocC
» Coeficiente de Arrastre (c4):
D/
Cqg = CpSina + ¢y cos v = —— (2.11)
(ocC

Coeficiente de Momento de Cabeceo ¢,

Al igual que el desarrollo analitico de las fuerzas resultantes, la distribucién asimétri-
ca de la presion p y del esfuerzo cortante 7, genera un momento de rotacién sobre el
perfil. Fisicamente, el momento absoluto bidimensional M se obtiene al integrar estas
mismas distribuciones a lo largo de la superficie, multiplicadas por sus respectivos bra-
zos de palanca (coordenadas espaciales x e y) medidos desde un punto de referencia

geométrico, como el borde de ataque LE. Un momento de cabeceo que tiende a levantar
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la nariz del perfil se considera algebraicamente positivo.

Siguiendo el andlisis dimensional dictado por el Teorema de Pi de Buckingham!, este
momento debe normalizarse. Dado que tiene naturaleza fisica de fuerza x distancia, su
adimensionalizacién requiere dividir entre la fuerza de referencia g..c, multiplicada por
la longitud caracteristica (cuerda c) para cancelar el brazo de palanca. La expresién

para el coeficiente de momento bidimensional es:

M
Cm =

- (2.12)

Esta deduccién matematica demuestra que los parametros globales ¢;, ¢4 y ¢,, no son
simples relaciones matematicas, sino la integracion geométrica exacta de la presion y la
friccion. En el contexto de esta investigacion, la adimensionalizacién constituye el pilar
que hace posible la comparacion experimental. Al reducir las mediciones en la balanza
a coeficientes, se elimina el sesgo de la presion dinamica local del tinel de viento. Esto
permite contrastar de manera directa, justa y universal el rendimiento aerodinamico del
modelo base frente a las variaciones introducidas por el actuador neumatico, aislando

fenomenolégicamente el verdadero impacto del sistema.

LE]l Teorema Pi de Buckingham permite simplificar fenémenos fisicos complejos reduciendo el niimero de variables
originales a grupos adimensionales independientes. Su funcién principal en la aerodindmica es facilitar la experimentacién,
garantizando que las variables de similitud dindmica rijan el escalamiento riguroso de modelos ensayados en tunel de
viento a prototipos a escala real.
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2.3. Teoria de la Capa Limite

El analisis macroscépico de las fuerzas aerodinamicas visto en la secciéon anterior
depende intrinsecamente de un fenémeno microscépico que ocurre a pocos milimetros de
la superficie del perfil. Histéricamente, la mecanica de fluidos clésica (basada en fluidos
inviscidos) era incapaz de predecir la resistencia al avance, resultando en la Paradoja
de d’Alembert?. No fue hasta 1904 que el fisico alemén Ludwig Prandtl resolvié este

conflicto al introducir el concepto de capa limite.

2.3.1. Condicion de No Deslizamiento

El principio fundamental de Prandtl establece que cuando un fluido real fluye sobre
una superficie sélida, las moléculas del fluido que entran en contacto directo con la
superficie se adhieren a esta debido a las fuerzas de friccién intermolecular [21]. Esto
impone una restriccién cinematica conocida como la condicién de no deslizamiento
(no-slip condition): en la pared (y = 0), la velocidad relativa del fluido es exactamente

cero (u = 0).

A medida que nos alejamos perpendicularmente de la superficie (en la direccién
y), las capas sucesivas de fluido se deslizan unas sobre otras. La viscosidad del fluido
actiia como una friccion interna que frena a las capas adyacentes, creando un gradiente
de velocidades. Este gradiente crece progresivamente hasta que la velocidad del fluido

alcanza el valor de la corriente libre externa (V, = V).

Ueo U
= N == S O
1 ugxy)

t/ X/ Va4 SIS / a4 d PSS

Figura 2.3: Perfiles de Velocidad de capa limite a lo largo de una superfie recta

Prandtl definié a la capa limite como la region delgada adyacente a la superficie del

cuerpo donde se concentran los efectos viscosos. Matematicamente, el espesor de dicha

2Formulada en 1752 por Jean le Rond d’Alembert, esta paradoja establece matematicamente que un cuerpo sélido
sumergido en un flujo incompresible e ideal (totalmente carente de viscosidad) experimenta una resistencia al avance
exactamente igual a cero (D = 0). Este resultado analitico contradecia drasticamente la experiencia empirica, eviden-
ciando que la teoria potencial de Euler era insuficiente para modelar la fricciéon superficial y la consecuente separacién
del flujo real.
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region (9) se define convencionalmente como la distancia vertical desde la pared hasta

el punto donde la velocidad del flujo alcanza el 99 % de la velocidad exterior:
y=20 cuando wu(y)= 0,99V, (2.13)

Fuera de esta delgada regién (y > 9), los gradientes de velocidad son despreciables,
por lo que el flujo puede considerarse ideal y gobernado puramente por las ecuaciones
de Euler y el principio de Bernoulli [21]. Es importante mencionar que el espesor &
incrementa respecto a la distancia recorrida desde el borde de ataque (LE), lo que
significa que § = §(x). Esto se hace visible en la Fig. 2.3: El perfil de la izquierda
corresponde al de la corriente externa, el cual carece de gradiente, mientras que la

forma curveada de los perfiles 2, 3 y 4 se hace mas pronunciada conforme recorren .

Sin embargo, dentro de la capa limite el gradiente de velocidad perpendicular a la

pared (Ou/0dy) es severo, y es este gradiente el que crea el esfuerzo cortante superficial

(Tw):

ou
= — 2.14

donde u es la viscosidad dinamica del fluido. Al igual que el espesor ¢, el esfuerzo

cortante es una funcién de la posicion longitudinal, 7, = 7, (z).

2.3.2. Espesores Integrales y Déficits del Flujo

Aunque el espesor de la capa limite (§) proporciona una frontera visual de los efectos
viscosos, su definicién basada en el 99 % de la velocidad exterior resulta arbitraria para
el calculo riguroso de la friccion. Para cuantificar con precisién el impacto fisico de
la viscosidad, la aerodinamica recurre a los espesores integrales. Se denominan de
esta manera porque no dependen de un limite de velocidad local, sino que cuantifican

el déficit de flujo integrando el perfil de velocidades desde la pared hasta la corriente
libre.

El retardo que sufren las particulas de fluido cerca de la pared implica una pérdi-
da directa de masa y energia en comparacién con un flujo ideal. Asumiendo un flujo
incompresible para regimenes subsoénicos, esta penalizacion se cuantifica mediante dos

parametros analiticos fundamentales:

» Espesor de Desplazamiento (0*): Fisicamente, es un indice proporcional al flujo
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masico faltante debido a la presencia de la capa limite. Representa la distancia
vertical que las lineas de corriente externas deben desviarse hacia afuera para

compensar la reducciéon del flujo masico cerca de la pared.

5 = /06 (1 - 5) dy (2.15)

» Espesor de Cantidad de Movimiento (#): Fisicamente, es un indice propor-
cional al déficit de flujo de cantidad de movimiento. Representa la altura de un
tubo de corriente hipotético que transporta el momentum que el fluido real ha

perdido debido de la fricciéon en la pared.

o u
9_/0 v (1— v;) dy (2.16)

Este ultimo parametro es fundamental para la prediccion analitica de la resistencia
viscosa. Como establece Anderson [3], el valor de 6 evaluado en una estacion longitu-
dinal especifica (x;) es directamente proporcional al coeficiente de arrastre por friccién

integrado (C) desde el borde de ataque hasta dicho punto:

1 =
6 — dex =C 2.17
(@) x — ["esdn = (217)

T1
donde ¢y es el coeficiente local de friccién superficial. Dado que el fluido es conti-
nuamente frenado por el esfuerzo cortante 7, (x), este déficit de momento se acumula;

es decir, el espesor 6 crece progresivamente a medida que el flujo avanza sobre la curva
del perfil.

2.3.3. Ecuacién de Cantidad de Movimiento

Para comprender cémo este déficit de momento conduce a la separacion del flujo,
es necesario analizar la dindmica de la capa limite. Mediante un analisis de érdenes
de magnitud a partir de las ecuaciones de Navier-Stokes para ntimeros de Reynolds
elevados®, Prandtl demostré que la conservacién de la cantidad de movimiento en la

direccién longitudinal al flujo (z) se reduce a:

3La simplificacién de las ecuaciones de Navier-Stokes propuesta por Prandtl depende matematicamente de que el
espesor de la capa limite sea mindsculo en comparacién con la longitud caracteristica del cuerpo (6 < ¢). Esta condicién
fisica (donde las fuerzas de inercia confinan a los efectos viscosos a una regién sumamente delgada adyacente a la
pared) solo se cumple a altos nimeros de Reynolds. A nimeros de Reynolds bajos, los gradientes viscosos se extienden
macroscopicamente en el campo de flujo, invalidando el anédlisis de 6rdenes de magnitud de la teoria de capa limite.
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ou (’9u__dp 0 ( 8u> (2.18)

Esta ecuacion diferencial revela un balance de fuerzas fisicas sobre cualquier elemento

de fluido cercano a la pared:
= Kl lado izquierdo representa las fuerzas de inercia convectiva del flujo.

» En el lado derecho, el término dp/dz representa la fuerza impuesta por el gradiente

de presion externo.
s F] dltimo término cuantifica la fuerza de friccidén viscosa.

El fenémeno de la separacién aerodinamica se puede predecir analizando la ecuacion
2.18 exactamente en la interfaz de la superficie y el fluido (y = 0). Debido a la condicién
de no deslizamiento, las componentes de velocidad se anulan (u = 0,v = 0), suprimiendo
por completo las fuerzas de inercia. Considerando una viscosidad dinamica constante,

la ecuacion se reduce a:
82u> dp
! ( = — (2.19)
? ),y dx

Esta relacion establece que la curvatura del perfil de velocidades en la pared esta

dictada directa y exclusivamente por el gradiente de presién longitudinal externo.

2.3.4. Gradiente Adverso de Presién

Durante el vuelo, a medida que el flujo sobrepasa el punto de espesor maximo del ala
y avanza hacia el borde de salida, se enfrenta a un ensanchamiento geométrico de las
lineas de corriente. Por el principio de Bernoulli, esta desaceleracion de la corriente libre
genera un aumento progresivo de la presion estatica, condicién conocida analiticamente
como Gradiente Adverso de Presién (Op/0x > 0). Fisicamente, este gradiente actia

como una fuerza de retroceso que se opone al avance de la capa limite.

Al someter a la capa limite a este gradiente adverso, la ecuacion de Prandtl que la
curvatura en la pared debe ser positiva (9*u/dy* > 0). Esto fuerza matematicamente
la apariciéon de un punto de inflexién en el perfil de velocidades, desacelerando drasti-

camente el flujo cercano a la superficie. Si el gradiente adverso es lo suficientemente
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severo (como ocurre a elevados dngulos de ataque), las fuerzas convectivas son supera-
das, el gradiente de velocidad en la pared se anula (Ou/dy = 0), el esfuerzo cortante
(1) desaparece, y el flujo se desprende de la superficie aerodindmica, desencadenando
la pérdida de sustentacion o stall. En este estado critico de estancamiento, el espesor
de cantidad de movimiento () experimenta un crecimiento dréstico, indicando que el

déficit de inercia ha llegado a su limite.

Gradiente
de presion
adverso

Elemento
de fluido

Flujo inverso

(a) Separacién del flujo inducido por un gradiente adverso de
presion.

Recuadro (a) Recuadro (b)

——t

&Q‘D B

Punto de
separacion

Region sep
3

o
b
&

(b) Efecto de la viscocidad en un cuerpo de un fluido en
movimiento: Esfuerzo cortante y separacién de flujo

Figura 2.4: Fenémenos microscopicos de la capa limite. Recuperadas de [3]

En la Fig. 3.1a se muestra un elemento de fluido en tres diferentes estaciones a lo
largo del extrados alar, S1,55 y S3. En la primera estacion, situada cerca del LE, el
elemento tiene una velocidad menos conforme avanza en el eje z, alcanzando su minima
entre la estacion Sy y S3 alcanzando el punto de separacion en esta tltima. Se aprecia
en la figura el flujo revertido. Arriba, se muestra la presién en cada punto a lo largo
de z, teniendo una presiéon méaxima p en Ss. La "Reversibilidad” del flujo se debe al

gradiente de presion adeverso mostrado en la imagen. En la Fig. 2.4 se muestra el punto
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de separacion y la zona misma donde se presenta dicha reversibilidad.

2.3.5. Ecuacién Integral de von Karman

Si bien la ecuacion diferencial de Prandtl describe el balance de fuerzas local de una
particula de fluido, la evolucién global de la capa limite a lo largo de la cuerda (z) esta

regida por la Ecuaciéon Integral de Momentum de Von Karman

o c; 04V,

dr 2 V. dx

(2+H) (2.20)

La deduccién de dicha ecuacién se encuentra en el Anexo D

Esta forma de la ecuacion expone el balance que gobierna el buen estado de la capa

limite a lo largo de la cuerda: el término c;/2 representa la pérdida de momentum por

friccion viscosa en la pared, mientras que el término Vidd‘;e (2 4+ H) cuantifica el dano
adicional impuesto por el gradiente adverso de presion. Cuando este segundo término

domina, 6 crece sin control, H escala hacia su valor critico y la separacién es inminente.

A partir de lo anterior, se establece la hipdtesis analitica de la presente investigacion:
la separacion del flujo no es una condicion inevitable, sino el resultado de un déficit acu-
mulado de cantidad de movimiento que puede ser compensado artificialmente mediante

la inyeccién localizada de momentum en la zona de inicio del gradiente adverso.

Al implementar un sistema de inyeccién de aire presurizado de manera casi tangencial
sobre el extradds, se interviene directamente en el balance de la ecuacion 2.20 a través

de dos mecanismos simultaneos:

= Primero: la inyecciéon introduce un caudal de alta velocidad directamente en la
capa limite, reduciendo localmente el valor de 6 en la estaciéon de inyeccion y

compensando el déficit acumulado desde el borde de ataque.

= Segundo: al acelerar el fluido adyacente a la pared, el perfil de velocidades se
mantiene “lleno”, forzando a H a permanecer por debajo de su valor critico (H,, ~

3,5 para régimen laminar) y preservando el esfuerzo cortante 7, > 0 en la superficie.

El efecto neto esperado de esta intervencién es doble: a bajos angulos de ataque,

donde el gradiente adverso es moderado, la inyeccion reenergiza la capa limite incre-
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mentando ¢y local y mejorando la eficiencia aerodinamica L/D; a altos angulos de ata-
que, donde el gradiente adverso es severo, la inyeccion retrasa el punto de separacion

manteniendo 8 controlado.

2.3.6. Regimenes de la Capa Limite: Laminar y Turbulenta

La evolucién de la capa limite a lo largo de una superficie presenta una transicion
que rige el comportamiento global del perfil y su resistencia ante gradientes de presién.
Dependiendo de la distancia recorrida desde el borde de ataque, el nivel de perturbacion
de la corriente libre y el nimero de Reynolds local, el flujo se manifiesta en dos regimenes

dindmicos principales separados por una zona de transicién [3, 21].
Capa Limite Laminar

Inmediatamente downstream del punto de estancamiento, el flujo que se desarrolla
sobre la superficie es laminar. En este régimen, los elementos de fluido se mueven en
laminas paralelas y estratificadas, deslizandose unas sobre otras de manera regular. El
intercambio de cantidad de movimiento transversal se debe puramente a la friccion

viscosa a nivel molecular.

Debido a que este mecanismo de transferencia es débil, el fluido adyacente a la pared
pierde velocidad drasticamente por la condiciéon de no deslizamiento, lo que genera un
perfil de velocidades de forma parabdlica [21]. Para el caso ideal de una placa plana con
gradiente de presién nulo (dp/dx = 0), la solucién exacta de Blasius establece que el
espesor de la capa limite laminar (0) es inversamente proporcional a la raiz cuadrada

del nimero de Reynolds local (Re,):

5,0z
v/ Re,

Asimismo, los espesores integrales de desplazamiento (6*) y de cantidad de movimiento

§ = (2.21)

(0), los cuales cuantifican los déficits de flujo y momentum, estan dados por:

1,72x 0,664z
== 0= - 2.22
v Re, Y v Re, ( )

En consecuencia, el coeficiente de friccién superficial local (¢y) para el régimen la-

minar decrece en funcién de Re;'/2:
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. 0,664
F= v Re,

La ineficiencia en la transferencia de cantidad de movimiento molecular provoca que

(2.23)

el fluido cercano a la superficie carezca de la inercia requerida para penetrar gradientes
adversos de presién. Por esta razén, el gradiente de velocidad en la pared (0u/0y),—o
decae rapidamente, haciendo que la capa limite laminar sea altamente vulnerable a la

separacion temprana.
Transicién Laminar-Turbulenta

A medida que el flujo avanza sobre las superficies del extradods e intradés, el niime-
ro de Reynolds local se incrementa y las fuerzas viscosas dejan de ser suficientes para
amortiguar las perturbaciones del entorno [21]. El flujo no cambia de régimen en un
unico punto, sino a lo largo de una regién de transicion. Este proceso se inicia con la
amplificacién de ondas bidimensionales (ondas de Tollmien-Schlichting), las cuales se
desestabilizan generando estructuras tridimensionales (vértices en A) que eventualmen-

te colapsan en manchas turbulentas y desencadenan la turbulencia plena.

Para propositos de ingenieria, se define un ntimero de Reynolds critico (Re..) que
modela el punto de transiciéon. En aplicaciones tedricas de placa plana lisa, este valor
suele aproximarse a Re.. ~ 5 x 10°. Sin embargo, en perfiles aerodindmicos reales, este
pardmetro es fuertemente modificado (y usualmente adelantado) por el gradiente de

presion externo, la rugosidad superficial y el nivel de turbulencia de la corriente libre.
Capa Limite Turbulenta

Al finalizar la zona de transicion, el flujo adopta un comportamiento marcadamente
irregular y fluctuante. La principal caracteristica fisica de la capa limite turbulenta es la
presencia de un fuerte mezclado macroscopico. En este régimen, los vértices turbulentos
transportan paquetes de fluido de alta velocidad desde la corriente exterior hacia la

pared, y simultaneamente desplazan fluido de baja velocidad hacia afuera.

Este mecanismo altera el transporte de momentum, requiriendo la adiciéon de los
esfuerzos aparentes o esfuerzos de Reynolds (1; = —pu/v’) a las ecuaciones de gobierno.
El esfuerzo cortante total se define entonces como la suma de la contribucién viscosa y
la turbulenta:

T = ua—y — puv’ (2.24)

A altos niimeros de Reynolds, la capa limite turbulenta adquiere una estructura de
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doble capa [21]. La mayor parte del flujo corresponde a una capa exterior dominada
por la turbulencia y los esfuerzos de Reynolds, mientras que, directamente adyacente
a la superficie sélida, reside una subcapa viscosa extremadamente delgada donde el
transporte de momentum vuelve a ser de origen molecular. Entre ambas existe una

region de superposicion donde la velocidad sigue una ley logaritmica universal:

1
ut==-Iny"+C* (2.25)

K
donde ut = w/u, y y© = yu,/v son variables adimensionalizadas utilizando la
velocidad de friccion u, = /7, /p, k = 0,41 es la constante de von Karman, y C* ~ 5,0

para una pared lisa.

Debido a este mezclado convectivo, la capa limite turbulenta engrosa de manera
distinta a la laminar. Empiricamente, el coeficiente de friccién local en régimen turbu-
lento decrece con una pendiente menor (siguiendo una proporcionalidad aproximada de
Re; /%), 1o cual resulta en valores de friccién sustancialmente mayores frente a los del

flujo laminar bajo el mismo niimero de Reynolds.
Balance Aerodinamico y Control Activo de Flujo

La naturaleza dindmica de la capa limite define el desempeno de la aeronave. El
"bombeo”de momentum hacia la pared en el régimen turbulento genera un perfil de
velocidades mucho mas lleno o rectangular. Esto provoca que el gradiente de velocidad
en la pared (Ou/0dy)y—o sea significativamente mas empinado que en el flujo laminar,
incrementando el esfuerzo cortante y, por consiguiente, la penalizaciéon por arrastre de

fricciém.

Sin embargo, la abundante inercia en las capas inferiores otorga a la capa limite
turbulenta una resistencia superior ante los gradientes adversos de presién [3]. Un flujo
turbulento logra mantenerse adherido a la superficie mucho mas tiempo sobre el ex-
tradods del perfil, retrasando el punto de separacién y mitigando la formacién de una

estela amplia, lo cual reduce drasticamente el arrastre de forma o presion.

Este balance justifica directamente la intervencion analitica del Control Activo de
Flujo (AFC). Cuando las condiciones de vuelo imponen altos dngulos de ataque, el
gradiente adverso resulta tan severo que incluso la capa limite turbulenta sufre un
déficit critico de cantidad de movimiento y se separa. La inyeccién de aire presurizado
se emplea para suministrar cantidad de movimiento adicional a los elementos de fluido

que han agotado su inercia. Con esta inyeccién tangencial se busca formar un perfil
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de velocidades del tipo chorro de pared (wall jet) directamente sobre la superficie. De
esta forma, se repone artificialmente la cantidad de movimiento faltante, se preserva un

esfuerzo cortante positivo (7, > 0) y se suprime la inminente separacién aerodindmica.

2.4. Caracteristicas generales de perfiles aerodinamicos comerciales

Las secciones alares de los aviones comerciales modernos (frecuentemente derivadas
de modificaciones a las familias BAC de Boeing o aproximaciones de perfiles supercriti-
cos) estan optimizadas para maximizar la eficiencia aerodindmica (L/D) y retrasar la
formacion de ondas de choque durante el régimen de vuelo de crucero transénico (Mach
~ 0,78) [20, 18]. A diferencia de los perfiles simétricos convencionales, estas geometrias

comerciales se caracterizan por presentar:

» Curvatura media (camber) pronunciada: Disefniada para generar sustentacion

incluso a un dngulo de ataque de cero grados [1].

» Espesor maximo desplazado: Ubicado habitualmente mas atras del 30 % de
la cuerda, lo cual modifica la distribucién de la masa del perfil para controlar la

aceleracion del flujo exterior [20].

= Radio del borde de ataque modificado: Optimizado para tolerar variaciones
en el angulo de ataque durante las fases de despegue y aterrizaje sin separar el

flujo inmediatamente [1, 3].
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Estas caracteristicas geométricas singulares provocan que la capa limite se desarrolle,
transite y se separe de una manera significativamente distinta a la observada en perfiles
académicos [21]. La asimetria y la distribucién de espesores de la familia Boeing 737
alteran la ubicaciéon y severidad del desprendimiento del flujo a altos angulos de ataque
[18]. Por esta razoén, el estudio experimental del Control Activo de Flujo sobre este
tipo especifico de geometrias resulta indispensable, ya que no es posible extrapolar

linealmente los resultados obtenidos en perfiles simétricos genéricos.

2.5. Fundamentos del AFC mediante inyeccién de momento

El control activo de flujo (AFC) constituye una técnica orientada a modificar el
campo aerodinamico a voluntad, interviniendo directamente en la dinamica de la capa
limite. A diferencia de los métodos pasivos, el AFC permite la activacion del sistema
unicamente en las fases de vuelo donde el gradiente adverso de presion propicia la
separacion del flujo [21].

Segtn los principios establecidos por Schlichting en la teoria de control de capa limite
[21], la separacién del flujo puede prevenirse suministrando energia cinética adicional
a los elementos de fluido que han agotado su cantidad de movimiento. Este suministro
energético se logra mediante la inyecciéon de un fluido a alta velocidad a través de
superficies permeables o ranuras. Dependiendo de la orientacion geométrica del flujo

inyectado, se distinguen dos mecanismos con efectos aerodindmicos contrastantes:

» Inyeccién normal (Micro-blowing): Consiste en inyectar una cantidad de masa
en direccién perpendicular a la pared. Esta técnica reduce de manera efectiva el
esfuerzo cortante local (7,,) y, en consecuencia, el arrastre por friccién [10, 12]. Sin
embargo, al introducir masa en direcciéon normal a la superficie, el espesor de la
capa limite crece considerablemente. Mtultiples investigaciones demuestran que, si
bien la friccién disminuye, el abultamiento de la capa limite intensifica el arrastre
de forma o presion, lo que puede resultar en un incremento neto del arrastre total

si la ubicacién no es éptima [13, 12].

= Inyeccion tangencial: El fluido se inyecta de forma paralela o con un angulo
muy agudo respecto a la superficie solida. Directamente detras de la ranura de in-
yeccién, se forma un perfil de velocidad de tipo chorro de pared (wall jet) [21]. Al
coincidir con la direcciéon del flujo principal, este chorro reenergiza la capa limite
en su base, forzando un gradiente de velocidad (Ou/dy),, > 0. Esto contrarres-
ta directamente el efecto del gradiente adverso de presion, manteniendo el flujo
adherido y retrasando significativamente el angulo de pérdida (stall) [7, 19].
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2.5.1. El Coeficiente de Momento de Inyeccién (C,,)

Para estandarizar y comparar la efectividad de la inyeccién frente a las fuerzas
aerodinamicas de la corriente libre, la intensidad del sistema AFC no se define por
su presion estatica de suministro, sino mediante un parametro adimensional universal
conocido como el Coeficiente de Momento de Inyeccién (C,,).

Este coeficiente relaciona el flujo de cantidad de movimiento inyectado por el meca-
nismo con el flujo de cantidad de movimiento exterior. Para un anélisis bidimensional
sobre un perfil alar, se define formalmente como [19]:

Cp= Wi _ ol (Vs
(oo C c \ Vg

donde 7 es el flujo mésico inyectado por unidad de envergadura, Vi, es la velocidad

(2.26)

tangencial de salida del chorro, ¢, es la presion dindmica de la corriente libre, ¢ es la
cuerda geométrica del perfil y h representa el ancho equivalente de la ranura u orificio
de inyeccion.

Es importante considerar que la adicién de masa y momento en el volumen de control
conlleva una penalizacién aerodindmica intrinseca (BLC penalty o Blowing Penalty).
Esto se debe a que el flujo inyectado, inicialmente estancado respecto a la aeronave, debe
ser acelerado por la corriente principal para integrarse a la estela [13]. En consecuencia,
la viabilidad analitica del control activo exige que la drastica reducciéon del arrastre
de forma (obtenida al evitar la separacién) supere el costo en cantidad de movimiento

dictado por el valor de C),.

2.5.2. Influencia de la Ubicacién y el Angulo de Inyeccién (05)

El impacto aerodinamico del sistema de inyeccién depende criticamente de dos
parametros geométricos fundamentales: las coordenadas longitudinales de soplado sobre
el extradds (x/c) y el dngulo de vectorizacion del chorro.

Estudios experimentales demuestran que situar los puertos de soplado en zonas de
gradiente de presion nulo o fuertemente favorable rinde beneficios marginales en la
reduccion del arrastre total [16]. Para obtener incrementos sustanciales en la eficiencia
aerodindmica (L/D), la inyecciéon debe aplicarse de manera estratégica, coincidiendo
con el inicio de la zona de recuperacion de presiones, es decir, donde se consolida el
gradiente adverso de presion [16, 7).

Respecto a la vectorizacion, el éngulo de soplado (6, tipicamente medido desde la
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normal de la superficie) dicta la capacidad del sistema para reenergizar la capa limite
sin perturbar destructivamente el flujo exterior. Un chorro inyectado de manera normal
a la superficie (05 = 0°) tiende a actuar como un obstaculo fluidico, generando arrastre
parasito. A medida que el angulo fp se incrementa, orientando el chorro aguas abajo
hacia una configuracion tangencial, la oscilacion del coeficiente de sustentacion se mitiga
progresivamente [22].

Simulaciones numéricas y validaciones en tinel de viento indican que existe un rango
angular éptimo (generalmente entre 60° y 80° respecto a la normal) donde el tamano de
las estructuras de recirculacion se reduce a cero. Esta vectorizacion rasante maximiza
la transferencia de cantidad de movimiento en la direccién longitudinal (x), eliminando

el desprendimiento y optimizando la relacién de sustentacién a arrastre [22].

2.6. Clasificacién de los Sistemas de Control Activo de Flujo (AFC)

A diferencia de los métodos pasivos (como los tradicionales generadores de vortices),
el Control Activo de Flujo (AFC) se caracteriza por la inyeccién de energia externa al
campo fHuidodindmico, ofreciendo la ventaja operativa de poder ser encendido, apagado
o modulado segtn las exigencias instantaneas del vuelo. Dependiendo del mecanismo
fisico y termodindmico empleado para manipular la capa limite, estos sistemas se cla-

sifican en las siguientes categorias principales:

» Soplado Pulsado (Pulsed Jets): A diferencia del soplado continuo, este ac-
tuador neumadtico introduce rafagas de aire a frecuencias especificas (modulacién
periddica). Su objetivo es acoplarse con las inestabilidades naturales de la capa
de corte para promover la formacion de grandes estructuras coherentes (vortices)
que fomentan el mezclado turbulento, logrando mitigar el desprendimiento con un

requerimiento de flujo masico netamente inferior.

» Chorros Sintéticos (Synthetic Jets): También conocidos como actuadores de
flujo mésico neto nulo (ZNMF, por sus siglas en inglés). Operan mediante la osci-
lacién mecanica o piezoeléctrica de un diafragma dentro de una cavidad ciega. Al
oscilar, succionan e inyectan aire del mismo entorno de manera ciclica, logrando
transferir cantidad de movimiento a la corriente libre sin requerir una fuente de

aire comprimido a bordo de la aeronave.

» Succién (Suction): En lugar de anadir inercia a la capa limite, este método ope-

ra extrayendo el fluido de menor energia cinética. A través de ranuras o paneles
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superficiales porosos, el sistema succiona la subcapa viscosa severamente desacele-
rada, forzando a que las lineas de corriente superiores —con la velocidad y energia

de la corriente libre— desciendan y se adhieran a la superficie del perfil.

» Actuadores de Plasma (Plasma Actuators): Dispositivos electrohidrodinami-
cos que carecen por completo de partes mecanicas moviles, siendo el mas comin el
actuador de Descarga de Barrera Dieléctrica (DBD). Utilizan potenciales eléctri-
cos de alto voltaje para ionizar el gas adyacente a la pared. El campo eléctrico
resultante acelera los iones, los cuales colisionan con las moléculas neutras del aire
(fenémeno de jon wind), transfiriendo cantidad de movimiento directo a la subcapa

viscosa para estabilizar el flujo.

2.7. Tunel de Viento LeMAT

A pesar de los avances en la Dindmica de Fluidos Computacional (CFD), la valida-
cién empirica en tuneles de viento sigue siendo el estandar indispensable en la investiga-
cién aeroespacial. Los fendémenos gobernados por la viscosidad, tales como la transicion
de la capa limite y el desprendimiento masivo del flujo (stall), presentan una naturaleza

cadtica que exige medicién fisica directa bajo condiciones estrictamente controladas [8].

2.7.1. Arquitectura del Ttnel LeMAT

Para llevar a acabo el objetivo de esta presenta investigacion, la fase experimental se
ejecutd en el tunel de viento del Laboratorio de Estructuras y Materiales de Alta Tec-
nologia (LeMAT), operado por el Instituto de Ingenieria de la UNAM. Esta instalacién
es de circuito cerrado, una arquitectura que recircula el flujo de aire continuamente

a través de un anillo perimetral rectangular.

La calidad de la corriente libre en este tipo de instalaciones es el resultado de un
acondicionamiento del flujo a través de las distintas secciones del circuito aerodinamico.
El recorrido fisico del aire y sus transformaciones termodinamicas se dividen en las

siguientes etapas fundamentales:
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Figura 2.6: Esquema de Ttnel de Viento LemAT

1. Propulsiéon y Difusion: El flujo es energizado por un ventilador axial de alta
potencia. Después, el aire ingresa a un difusor, una seccion de transiciéon donde el
area transversal se incrementa gradualmente. Por el principio de conservacion de
masa y la ecuacién de Bernoulli, esta expansion geométrica desacelera el flujo y
recupera presion estatica, lo cual es vital para minimizar las pérdidas por friccion

en las paredes del resto del tiinel.

2. Seccion de Pruebas Secundaria y Retorno: El aire de baja velocidad atra-
viesa una seccién de pruebas secundaria (Seccién de pruebas 2). Al llegar a las
esquinas del circuito, el flujo se enfrenta a arreglos de dlabes directores (deflectores
de flujo). Estos perfiles curvos obligan al aire a girar 90 grados de manera orde-
nada, previniendo el desprendimiento de la capa limite en las paredes interiores
y suprimiendo la formacién de vértices secundarios que danarian la calidad de la

corriente.

3. Camara de Asentamiento (Settling Chamber): Tras recorrer el brazo de
retorno, el flujo llega a la seccién de mayor area transversal del tunel, donde la
velocidad es minima. Esta camara es el corazén del acondicionamiento del flujo y

alberga tres componentes criticos:

= [ntercambiador de calor: Extrae la energia térmica anadida por el trabajo
del ventilador y la friccién, garantizando una temperatura (y por ende, una

densidad y viscosidad) constante durante el ensayo.

» Panel de abejas (Honeycomb): Una matriz de celdas hexagonales largas que
alinea forzosamente las lineas de corriente, eliminando componentes de velo-

cidad lateral (swirl) y vorticidad a gran escala.
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» Mallas de turbulencia (Screens): Telas metélicas finas que rompen los remoli-
nos turbulentos remanentes en vortices microscépicos, los cuales decaen rapi-

damente por disipacién viscosa.

4. Cono de Contraccion: Al salir de las mallas, el flujo perfectamente alineado
ingresa a una tobera de contraccién (un ”"embudo” aerodindmico). Al reducirse
drasticamente el area transversal, el aire experimenta una severa aceleracién con-
tinua. Fisicamente, esta contraccién no solo eleva la velocidad a las condiciones de
prueba, sino que reduce la intensidad de turbulencia, creando un flujo equivalente

al cielo abierto.

2.7.2. Seccién de Pruebas 1

Al término del cono de contraccion, el flujo acelerado ingresa a la secciéon de Prue-
bas 1. Esta seccion de area transversal constante esta equipada con una mesa giratoria
instrumentada, la cual permite anclar modelos bidimensionales y controlar milimétrica-
mente el dngulo de ataque (a) durante las pruebas. Tras pasar por esta camara, el aire
atraviesa dos esquinas con deflectores adicionales para retornar al ventilador, cerrando

el ciclo ininterrumpido.

Es exactamente en la mesa giratoria de la Seccién de Pruebas 1 donde se monto el
modelo del perfil Boeing 737 para la presente investigacion. Las pruebas se ejecutaron
calibrando el ventilador para mantener una velocidad de corriente libre incompresible

constante de Vo, = 10 m/s.

Esta velocidad de operacion define el nimero de Reynolds del ensayo. Aunque el
régimen obtenido (Re & 10°) es inferior al Reynolds de vuelo de un avién comercial
(fenémeno conocido como efecto de escala), la fisica cualitativa del gradiente adverso
de presiéon y el mecanismo de reenergizacion de la capa limite mediante AFC mantienen
una analogia directa. Esto valida la experimentacion en la Seccion 1 del LeMAT como un
entorno robusto para evaluar el retraso del desprendimiento (stall) frente a la inyeccién

de momento tangencial.
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3. Capitulo III. Desarrollo Experimental

3.1. Instalaciones y equipos de prueba

La ejecucion de la fase experimental requiri6 la integracién de cuatro subsistemas de
hardware. Estos sistemas permiten el control de las condiciones de flujo, el posiciona-

miento del modelo y la captura de datos de alta resolucion.

3.1.1. Sistema de Posicionamiento

El angulo de ataque « se realizdé medinte la mesa giratoia integrada en la seccién de
pruebas 1 del tinel LemAT (Ver Fig. 2.6). Este sistema permite el pivotaje del modelo

bidimensional respecto a un punto conocido.

» Accionamiento: Sistema automatizado con sermotores de alta precision.
= Resolucién: Capacidad de ajuste en incrementos de 0.5°.

= Funcién en el ensayo: Actuacion de la variable indepenediente av durante los barri-
dos estaticos desde 0° hasta 21°. La rigidez del mecanismo asegura que el angulo
se mantenga constante bajo las cargas aerodindmicas generadas por el modelo con

el tunel de viento en funcionamiento.

(a) Mesa de Giro (b) Control de mesa de giro

Figura 3.1: Control de sistema de giro

3.1.2. Transductor de Fuerza y Torque

La cuantificacion de las cargas aerodinamicas se realizd mediante un sistema de

sensorizacion multieje de grado robético ATI Network Force/Torque (Net F/T),
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utilizando un transductor modelo Gamma. Este dispositivo constituye el nicleo del
sistema de adquisicion de datos, permitiendo la resolucion de las fuerzas y momentos

inducidos por el flujo sobre el perfil alar [4].

Figura 3.2: Sensor ATI Net F/T perteneciente al LemAT

Arquitectura del Sistema y Procesamiento Digital

El sistema opera como una unidad integral compuesta por el transductor fisico, el ca-
bleado de alta fidelidad y el médulo de interfaz Net Box. El transductor Gamma es un
elemento electromecanico que proporciona seis grados de libertad (6-DoF), resolviendo
simultaneamente tres componentes de fuerza (Fy, Fy, F,) y tres momentos (1, T,,T%)

en un sistema de coordenadas cartesianas [5].

Figura 3.3: Net Box

Internamente, el dispositivo emplea una matriz de galgas extensométricas (strain
gages) de alta sensibilidad. Ante la aplicacién de cargas, la estructura sufre microdefor-
maciones elasticas que son capturadas y procesadas mediante un convertidor analégico
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a digital (ADC) de 16 bits. El sistema mitiga el error por seniales cruzadas (cross-talk)
[6] mediante la aplicacion de una matriz de calibracién de coma flotante de 4 bytes,
especifica para la unidad. La conversién de senales eléctricas crudas (SGy a SGs) a
unidades de ingenierfa (N, Nm) se realiza dividiendo los resultados matriciales por los
factores de escala Counts per Force (CpF) y Counts per Torque (CpT) configurados de
fabrica [5].

Figura 3.4: Vectores de fuerzas y torques aplicadas en el sensor F/T: gamma

Protocolo de Comunicacién y Adquisicion Dinamica

La transmisiéon de datos hacia el equipo de computo se efectiia a través de una
interfaz Ethernet mediante el protocolo Raw Data Transfer (RDT). Este protocolo opera
sobre UDP (User Datagram Protocol) [5] para minimizar la latencia en la transferencia
de flujos de datos continuos. Durante la fase experimental, se configuré una tasa de
muestreo (RDT Sample Rate) optimizada para capturar los fenémenos dindmicos del
tunel, incorporando filtros digitales para atenuar el ruido de alta frecuencia derivado

de las vibraciones mecanicas de la instalacion.

Procedimiento de Biasing y Validez del Dato

Un aspecto critico para la integridad de los resultados es la implementacién de la
funcién de Biasing (tara o sesgo a cero) [4]. Este procedimiento consiste en la captura
de las cargas estaticas (peso propio del modelo y del soporte de montaje) en condiciones
de aire en reposo (Vo = 0).

El valor resultante se establece como referencia cero y se resta automéaticamente de
las mediciones activas durante la corrida del tinel. Esta operacion garantiza que las
fuerzas registradas correspondan exclusivamente a las cargas aerodindmicas inducidas
por el flujo de aire y no a componentes inerciales o gravimétricos del montaje. Los datos
se exportan en formato CSV, incluyendo sellos de tiempo, nimeros de secuencia para
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verificar la integridad de los paquetes UDP y las seis componentes de carga evaluadas.

Figura 3.5: Funcionalidad del Bias

Integracion y Limites Operativos

El sensor se encuentra rigidamente acoplado entre la base de la seccién de pruebas y

el soporte del perfil, eliminando grados de libertad que pudieran contaminar la lectura.

El monitoreo de la saturacién de las galgas es constante para prevenir condiciones de

sobrecarga mecanica, ya que las cargas dinamicas en el tinel de viento pueden exceder

los limites estaticos del sensor, lo que comprometeria la linealidad de la respuesta y la

fidelidad de las mediciones de sustentaciéon y arrastre.

Tabla 3.1: Especificaciones de calibracién y rangos del sensor.

3.1.3. Sistema de Suministro de Aire y Presurizaciéon

Calibracion Fx,Fy Fz Tx, Ty Tz Fx,Fy Fz Tx, Ty Tz
kg kg kg-m kg-m kg kg kg-m kg-m
SI-32-2.5 3,3 10,2 0,254925 | 0,254925 | 0,0006 | 0,0013 | 0,00005 | 0,00005
SI-65-5 6,6 20,4 0,50985 0,50985 0,0013 0,0025 0,00008 0,00008
SI-130-10 13,3 40,8 1,0197 1,0197 0,0025 0,0051 0,00013 0,00013
SENSING RANGES RESOLUTION
MAX _Momento | 25,00 kg-cm
MAX_Cortante 3,0 kg

La implementacion del AFC requirié un suministro neumético constante e indepen-

diente de la corriente principal del tinel de viento. Para este fin, se utiliz6é un compresor

industrial Craftsman de un solo cilindro, con una potencia nominal de 2 HP y un tanque

de almacenamiento con capacidad de 33 gal, disenado para operar hasta una presion

maxima de 150 psi.
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Figura 3.6: Compresor neuméatico Craftsman

La estabilidad de la inyecciéon dependié de un arreglo de regulacion y control de flujo
conformado por dos manémetros instalados en serie. Ambos instrumentos de medicién
presentan idénticas especificaciones técnicas en términos de resolucién y limites opera-
tivos; esta configuraciéon permitié una monitorizaciéon redundante y un ajuste de alta
precision en la presion de descarga. La disposiciéon de manometria sucesiva garantizo
que el flujo suministrado al pleno interno del modelo mantuviera una consigna cons-
tante de 20 psi durante la totalidad de los barridos de angulo de ataque, mitigando
fluctuaciones neumaticas que pudieran alterar el calculo del coeficiente de momento de

inyeccién (C,,).

(b) Conexién de la salida del compresor al
(a) Mandmetros perfil

Figura 3.7: Sistema de compresor y manémetros. Control neumatico.

48



3.1.4. Monitoreo y Calibracién de la Corriente Libre

El control y la estabilidad de la velocidad de la corriente libre (V) se gestionaron a
través del motor del tinel de viento, fijando para la totalidad de los ensayos una velo-
cidad de 10 m/s. El sistema emplea un variador de frecuencia para regular la potencia
del motor del ventilador axial, lo que permite un ajuste preciso y una estabilizacion del

régimen de giro.

SIEMENS

(92
&)
>
=
=
93]

Figura 3.8: Consola de control del tinel de viento

Para la determinacion de la velocidad en la seccién de pruebas sin recurrir a instru-
mentacién intrusiva que pudiera perturbar el campo de presiones, se empleé la caracte-
rizacion técnica desarrollada previamente por el personal académico del LeMAT. Dicha
calibracion se fundamenta en la relacién empirica entre las revoluciones por minuto
(RPM) del ventilador y la velocidad del aire, establecida mediante el uso de tubos de
Pitot en condiciones de tinel vacio. Este modelo de transferencia es el resultado del
promedio estadistico de tres campanas de medicion independientes, procedimiento que
minimiza el error aleatorio y asegura la repetibilidad del flujo. La curva de calibracién

se muestra a continuacién.
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Curvas de Calibracién: Velocidad vs. RPM
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Figura 3.9: Comparativa de calibraciones de velocidad vs RPM para sensores HC. Curvas proporcio-
nadas por el personal del LeMAT
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3.2. Diseno y fabricacién del modelo de prueba

El diseno del modelo experimental representa una sintesis entre los requerimientos
aerodindmicos teéricos (tales como la preservacion de la curvatura original y la inyeccién
tangencial en la zona de inicio del gradiente adverso de presién) y las restricciones fisicas
de manufactura. El modelo se basa en la geometria de un perfil asimétrico de la familia

Boeing 737, escalado y modificado para integrar el sistema de control activo de flujo.

3.2.1. Definicion Geométrica y Escalamiento

La escala del modelo fue dictada primordialmente por el volumen de construcciéon
de la unidad de manufactura aditiva disponible, la cual presenta un area maxima de

impresion de 200 x 200 mm.

Dado que el nimero de Reynolds es directamente proporcional a la longitud geométri-
ca caracteristica (Re = %) y la velocidad del tunel se mantuvo constante a 10 m/s,
la tnica variable de diseno disponible para incrementar el régimen de flujo era la cuer-
da (c¢). Por consiguiente, se opté por aprovechar el limite fisico del equipo fabricando
un modelo con una cuerda de 200 mm y una envergadura de 200 mm. Los planos del

modelo entero se encuentran en el Anexo D.

Figura 3.10: Vista Isométrica del modelo de prueba en SolidWorks

El perfil fue generado en un entorno de diseno asistido por computadora (CAD, Solid-
Works), asegurando que la curvatura del extradés mantuviera la fidelidad matematica

del diseno original de Boeing. En cuanto a la preparacion superficial, para mitigar el
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escalonamiento transversal inherente a la manufactura aditiva, el modelo fue sometido
a un post-procesado mediante lijado al agua (grano 800) hasta alcanzar una condicién

hidraulicamente lisa*

Dado que los ensayos se ejecutaron a un régimen subsénico bajo (Re ~ 1 x 10°), la
capa limite sobre un perfil liso tenderia a permanecer en estado laminar, propiciando un
desprendimiento prematuro o la formacién de burbujas de separacion laminar (laminar
separation bubbles) [8]. Este fenémeno es un efecto de escala que difiere radicalmente
del comportamiento de una aeronave comercial real, la cual opera con capas limites
predominantemente turbulentas.

Para mitigar esta discrepancia analitica, se indujo artificialmente la transicion de
la capa limite. Siguiendo la metodologia empirica utilizada por Kornilov en [16], se
implement6 una banda de rugosidad bidimensional (trip-band) conformada por granos
de sal adheridos al extradds, localizada al 5% de la cuerda (z/c = 0,05).

Figura 3.11: Banda de rugosidad (trip-band) inducida al 5% de la cuerda

Esta franja de perturbacion discreta fuerza el paso prematuro del flujo al régimen
turbulento, alterando el mecanismo de transferencia de momento dentro de la capa
limite. Al transicionar, los esfuerzos de Reynolds (mezcla turbulenta macroscépica)
transportan fluido de alta energia cinética desde la corriente exterior hacia la subcapa
adyacente a la pared, generando un perfil de velocidades mas robusto frente a gradientes
adversos de presion (Op/0x > 0). De este modo, se garantiza que al momento de alcanzar
la estacién de inyeccién (/¢ = 0,55), el sistema de Control Activo de Flujo (AFC) actiie

sobre un perfil de velocidades.

4En la teorfa de la capa limite, una superficie se define como hidraulicamente lisa cuando la altura promedio de su
rugosidad (k) es estrictamente menor que el espesor de la subcapa viscosa (dy). Bajo esta condicién, las irregularidades
quedan completamente sumergidas en la regién dominada por esfuerzos viscosos, evitando que las asperezas perturben
la corriente, generen arrastre de presién local o adelanten la transicién del flujo.
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3.2.2. Configuracién del Sistema de Inyeccion

A diferencia de los modelos analiticos que proponen ranuras de soplado continuas
[16], [22], [7], el presente disefio empled un sistema de inyeccién discreta mediante una

matriz de orificios. Esta decision responde a dos factores fundamentales:

1. Integridad Estructural: El interior del modelo actiia como un recipiente a pre-
sion de pared delgada. La inclusiéon de una ranura longitudinal ininterrumpida
anularia la transferencia de cortante entre el extradds (superficie curva) y el in-
tradds (placa plana). Bajo la presion neumaética de operacion de 20 psi (137,8 kPa),
esta geometria sufriria una pequena pero significante deflexion, resultando en pan-
deo local por flexion. La matriz discreta permite conservar puentes de material

solido que mantienen la continuidad estructural del perfil.

Figura 3.12: Vista isométrica del modelo de prueba.

2. Ubicacién Estratégica del AFC (55% de la cuerda): En la aerodindmica
de perfiles asimétricos, la separacion de la capa limite frente a un gradiente ad-
verso de presién no ocurre en una estacién espacial estatica (z/c), sino que migra
dindmicamente hacia el borde de ataque en funcién del angulo de ataque («). Por
consiguiente, la ubicacion de la matriz de inyeccién se fundamento en la recomen-
dacién prospectiva establecida por Kornilov [16]. En su andlisis sobre inyeccién
tangencial, el autor concluye que la determinacion de la eficiencia aerodinamica
exige un estudio empirico exhaustivo sobre la ubicacién y extension de la seccién

de soplado en la zona de rarefaccién (lado de succion o extradés) del perfil.

En respuesta a esta recomendacién bibliogréfica, se seleccioné la estacién z/c =
0,55, la cual corresponde a la region de transicion geométrica en la zona de rarefac-
cién del perfil aerodindmico del Boeing 737 (el vértice de inflexiéon donde termina
la curvatura principal y la superficie se aplana). Dado que la limitacién de re-

cursos computacionales (CFD) impidi6 predecir la posicién exacta de separacién
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analiticamente para cada régimen, la validacion de esta ubicacion se traslado a la
experimentacion en el tiunel de viento. El barrido de dngulos de ataque se disené
para encontrar el régimen de vuelo donde el desprendimiento natural del flujo con-
verge criticamente con la estacion del 55 %, permitiendo identificar empiricamente
en qué momento el wall jet maximiza su influencia sobre la capa limite turbulenta

y detona el mayor incremento en la eficiencia aerodindmica (L/D).

La matriz de inyeccion discreta esta conformada por un arreglo lineal de 40 orificios
circulares, distribuidos equitativamente a lo largo de los 200 mm de envergadura. Cada
orificio posee un diametro mecanizado de 1.6 mm y un espaciamiento centro a centro

de 4 mm.

Estos orificios presentan una inclinacién de 65° respecto a la normal de la superficie.
Esta vectorizacion tiene como objetivo maximizar la componente de momento tangen-
cial, permitiendo que la suma de los micro-chorros se fusione para integrarse a la capa

limite como un wall jet reenergizante cuasi-bidimensional.
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Figura 3.13: Variacién del radio L/D respecto al angulo 6. Recuperada de [22]

La decision de implementar este angulo especifico se fundamenta en los hallazgos
numéricos de Zhang et al. [22], quienes investigaron la influencia del angulo de soplado
(0p) sobre el control de separacién. En su estudio, determinaron que a medida que el
chorro se vectoriza hacia aguas abajo, la amplitud de las oscilaciones en la sustentacion
decrece paulatinamente. De manera particular, demostraron que para angulos g >
65°, estas oscilaciones desaparecen por completo, indicando un dominio total sobre las
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inestabilidades del flujo. Asimismo, confirmaron que con una inyeccién a 60°, el vortice
de desprendimiento se suprime en su totalidad y el punto de separacion logra retrasarse

significativamente a lo largo de la cuerda.

Para una mayor visualizaciéon de este fendmeno topoldgico, la Figura 3.14 expone
las lineas de corriente sobre el perfil aerodinamico a diferentes dngulos de inyeccion. En
ella se evidencia como la vectorizacion del chorro hacia una configuracién tangencial
suprime la regién de recirculacién, impactando de gran manera en la recuperacion de

la eficiencia aerodinamica.

(©) 68 =60°

(d) 65 =80°

Figura 3.14: Lineas de corriente sobre el perfil alar a diferentes dngulos de inyeccién de chorro (Recu-
perado de [22]).

Para asegurar que la inyeccién actie de manera exclusiva como un mecanismo de
Control de Capa Limite y no como una planta motriz, se verificO matematicamente el
orden de magnitud del Coeficiente de Momento de Inyeccion (C),). Utilizando la defini-
ci6én analitica introducida previamente en la ecuacion (2.26), el parametro geométrico
del sistema se establece por el ancho equivalente de inyeccion (h), definido como el area
total de soplado dividida entre la envergadura efectiva. Con 40 orificios de 1,6 mm de

didmetro distribuidos en 157,6 mm, se obtiene un ancho equivalente h ~ 0,51 mm.

Sustituyendo esta geometria en relacion a la cuerda de 200 mm (h/c ~ 0,0025), el
balance de la ecuacion demuestra que para alcanzar el umbral critico de la supercircu-
lacién o sustentacion propulsiva (C, > 0,1 segtin Englar [11]), el sistema requerirfa una

velocidad de inyeccion sostenida de Vj,, > 44 m/s bajo la corriente libre calibrada a
Voo =10 m/s.
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Debido a la disipacion de presion dinamica en la plomeria del circuito neumatico y
la descompresién volumétrica dentro de la cAmara plena, el flujo méasico descargado a
20 psi se mantuvo en un régimen subsénico bajo (Vioplado = 4,43m/s), garantizando
que el pardmetro operativo real oscile en el rango seguro de C, &~ 1(107?%). Dicho valor
se obtuvo haciendo un promedio de las velocidad medidas en la raiz del perifl, en el
extremo de este, a la mitad de la envergadura. Estas mediciones se realizaron con un
anemoémetro de hilo caliente a 1 ¢cm de la salida de los hoyos de soplado. La siguiente
tabla muestra la relacion de la velocidad de salida del aire soplada respecto a la presion

de compresor.

Tabla 3.2: Resultados de velocidades medidas en la salida de los wall jet a diferentes presiones.

raiz media punta

Presi6n [psi] lem 4cm  Bos lem 4ecm Bos lem 4em Bos

Velocidades [m/s] Promedio m/s
20 4.3 19 09 53 33 25 37 26 1.7 4.43
30 5.4 33 15 6.1 5.1 3.8 53 3.9 27 5.60
40 65 49 19 w7 57 48 59 48 31 6.70
50 91 53 25 91 71 6.1 8 5.6 3.9 8.73
60 10 6.8 29 11.6 8 6.5 94 68 45 10.33

Esta restriccion geométrica de disefio muestra empiricamente que la adiciéon de mo-
mento cumple la tnica funcién de reenergizar el déficit de la capa limite y mitigar el
desprendimiento, evitando la generacion de fuerzas netas de empuje que invalidarian

las lecturas de arrastre en la balanza.

O lE—

Figura 3.15: Seccién transversal del modelo

3.2.3. Arquitectura Interna: Camara Plena (Plenum)

Para asegurar que el aire inyectado emerja con una presion y velocidad uniformes a
través de todos los orificios de la matriz en la envergadura, el ensamble fisico fue sellado
herméticamente en todas sus uniones para erradicar cualquier fuga de masa indeseada.

Esta cavidad interna actiia como un reservorio estatico que desacelera el aire pro-
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veniente de la linea principal antes de forzarlo a salir por los puertos de inyeccion.
Durante las iteraciones previas de validacion bajo carga, se determiné que la estructura
hueca fallaba por pandeo (buckling) de placas delgadas en la regién de mayor espesor
del perfil. Para resolver esta inestabilidad, el diseno final del plenum incorporé soportes
estructurales transversales. Estos elementos reducen el claro libre de las paredes, incre-
mentando drasticamente la rigidez a flexién de la seccién transversal y garantizando que
el perfil mantenga su integridad y geometria aerodinamica bajo los esfuerzos inducidos

por la presurizacion interna de 20 psi.

3.3. Emnsamble, Integracion y Alineacién

Una vez finalizada la manufactura, el modelo se integro en la camara de pruebas del
tinel de viento LeMAT. Este proceso requirié una validaciéon rigurosa de la posicién
espacial del perfil para garantizar que los datos obtenidos por la balanza ATI Gamma

correspondieran exclusivamente a las fuerzas aerodinamicas del disefio.

3.3.1. Diagrama de Conexién Neumatica y Adquisicion

El sistema experimental se articula mediante dos lineas principales: suministro neumati-

co y adquisicién de datos. El aire, regulado a 20 psi, viaja desde el compresor Craftsman

a través de una manguera flexible que ingresa al ttnel por el eje de rotacién de la mesa

giratoria, minimizando cualquier restriccion mecanica al movimiento.

o Eje de rotacion de mesa giratoria

Suministro de
/| aire presurizado.
Salida del
Cable de 3 compresor
adquisicion de
datos de la
celda de carga

Figura 3.16: Sistema por debajo de la mesa giratoria. Suministro de aire presurizado y adquisicién de
datos.
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La adquisicién de las cargas aerodinamicas exigié una arquitectura de instrumenta-
cién que garantice la fidelidad de los datos y minimice el ruido de la senal. Para ello, el
transductor ATT modelo Gamma se interconecta fisicamente con el médulo de interfaz
Net Box, el cual funge como el ntcleo de acondicionamiento del sistema. Las microde-
formaciones capturadas por las galgas extensométricas del transductor viajan a través
de un cableado hacia el Net Box, donde las senales eléctricas analdgicas son procesadas,

digitalizadas y convertidas aplicando las matrices de calibracién de la unidad [6].

Posteriormente, la transferencia continua de este flujo de datos hacia la computadora
se efectiia mediante un protocolo de red de area local (LAN) [6]. Esta interconexién se
logra conectando un cable adaptador Ethernet RJ-45 a M12 desde el puerto de red del
Net Box hasta la computadora receptora. Esta topologia aisla la etapa de procesamiento
del equipo de registro, asegurando una captura en tiempo real y con latencia minima de
las componentes dindmicas fundamentales para el estudio [6]: la fuerza de sustentacién
(L) y la fuerza de arrastre (D). Los dispositivos y el cableado de estos elementos se

ilustran esquematicamente en la Figura 3.17.

Conector M12

Cable Sensor de fuerza
adaptador <
F/T de red

™-Sensor de fuerza

~-Fuente de alimentacion
. . (si no se usa PoE)
Cable de alimentacion

Figura 3.17: Diagrama de conexién del sistema ATI NET Gamma con computadora.

3.3.2. Alineacién y Nivelacién

Para asegurar que el dngulo de ataque () desado sea exacto, se implementé un pro-
cedimiento de alineacién éptica utilizando un nivel laser de alta precision. La integridad
del experimento depende de que, en la posicion o = 0°, la linea de la cuerda del modelo
sea perfectamente paralela al vector de velocidad de la corriente libre (V,).El proceso
consistié en proyectar un plano laser horizontal alineado con las referencias geométri-
cas de la camara de pruebas. Se verifico la coincidencia de este plano con el borde de

ataque. Asi, se garantizo que el modelo estuviera recto respecto a la corriente de flujo.
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Como parte de nivelacién para la correcta adquisiciéon de datos y considerando que
la mesa de pruebas del laboratorio tenga una nivelaciéon con errores minusculos, se
procedié a nivelar el modelo con un nivel digital. Dicha verifiacion se realiz6 una sola
vez puesto que, despues de la primera corrida, no se volviéo a desmontar o mover el

modelo.

(a) Alineacién del modelo montado con liser (b) Nivelacién del modelo con nivel digital

Figura 3.18: Nivelacion y alineaciéon del modelo

3.4. Procedimiento Experimental y Matriz de Pruebas

Para garantizar la fiabilidad, precision y repetibilidad de las mediciones de las car-
gas aerodinamicas, la ejecucion de las pruebas se rigié por un protocolo de operacion
estandarizado. Este procedimiento se disenié tomando como referencia las metodologias
clasicas de aerodindmica experimental [8], asi como los lineamientos y limitaciones ope-
rativas internos del LeMAT.

El ciclo de prueba para cada punto de operacién consistio en la ejecucion sisteméatica

de las siguientes etapas:

1. Posicionamiento y Cero Mecéanico (Bias): Con el flujo de la cAmara en reposo
absoluto (V. = 0), el modelo se orienté en el dngulo de ataque («) objetivo. Acto
seguido, se ejecuto la tarado (bias) en la interfaz de adquisicién del transductor ATT
Gamma para eliminar el peso estatico del modelo y neutralizar cualquier tension

residual o deriva térmica acumulada.

2. Arranque y Estabilizacion: Dependiendo del caso de estudio, se activé o man-
tuvo apagado el suministro neumético a 20 psi (sistema AFC). Posteriormente,
se encendio el tunel de viento ajustando la planta motriz a 244 RPM, valor de
consigna previamente calibrado con tubo de Pitot para garantizar una velocidad
de corriente libre de 10 m/s. Se establecié un periodo de espera estricto de 20
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3.5.

segundos para permitir la estabilizaciéon de las lineas de corriente y la disipacién

de transitorios fluidodinamicos en la caAmara de pruebas.

. Adquisicién de Datos: Una vez alcanzado el estado estacionario, se inicié la

captura de las senales de carga. La grabacion de datos se mantuvo activa durante
una ventana de muestreo continua de 60 segundos con una frecuencia de muestro
de 100 HZ, garantizando un volumen de datos estadisticamente significativo para

filtrar la turbulencia aleatoria inherente al circuito.

. Paro y Repeticiéon: Finalizada la captura de los 60 segundos, se detuvo el motor

del tinel hasta alcanzar nuevamente el reposo absoluto (Vo = 0).

. Replicacién Consecutiva: Para cumplir con los criterios de repetibilidad, los pa-

sos 1 a 4 se repitieron exactamente tres veces de manera consecutiva para el mismo
angulo de ataque, antes de reconfigurar la mesa giratoria al siguiente incremento

angular dictado por la matriz.

Diseno de Experimentos y Matriz de Casos de Prueba

Las pruebas se estructuraron bajo una metodologia fundamentada en los principios

del Disefio de Experimentos (DoE) [14]. Para aislar el efecto de la inyeccién de momento

y garantizar una comparacién estandarizada, se definieron las siguientes variables:

3.5.1.

Variables de Entrada: El primer factor es el dangulo de ataque («), configurado
en 8 niveles discretos que barren la envolvente desde 0° hasta 21° en incrementos
de 3°. El segundo factor es el estado del sistema AFC, clasificado en dos niveles:
“Apagado” (C,, = 0) y “Encendido” (C,, ~ 1(10~?), soplado continuo a 20 psi).

Variables de Salida: Las fuerzas ortogonales adquiridas por el sensor ATI (Sus-

tentacién y Arrastre), a partir de las cuales se derivan los coeficientes (C}, Cy) y la
eficiencia (L/D).

Factores Constantes: La velocidad (10 m/s), el nimero de Reynolds (1 x 10°),

la geometria del perfil y la ubicaciéon de la banda de transiciéon (trip-band).

Matriz de Diseno, Repetibilidad y Mitigacién de Errores

La combinacion de los 8 niveles de angulo de ataque y los 2 estados del sistema de

soplado generd una matriz de disefio de 16 puntos de evaluacion.

60



Un punto principal de los experimentos es la repeticion, la cual permite distinguir qué
proporcion de la variabilidad de los datos obedece a la fisica del flujo y qué proporcién
es producto del error de medicién. En cumplimiento estricto del protocolo operativo
antes dicho, cada uno de los 16 puntos se replico tres veces de manera independiente,

resultando en total de 48 corridas experimentales (16 configuraciones x 3 réplicas).

En la experimentacion aerodinamica, ejecutar secuencias aleatorias induce errores
severos debido a la histéresis en el desprendimiento de la capa limite [8]. Por lo tanto,
se optd por un barrido angular secuencial. Para compensar la falta de aleatorizacion
estadistica descrita por Gutiérrez en [14] y neutralizar el ruido, el diseno experimental se
hizo mediante un re-tarado consecutivo. Al exigir el paro total del tinel y la re-ejecucion
del cero digital del transductor ATI (bias) antes de cada una de las 48 corridas, se
corto de tajo cualquier acumulacién de deriva térmica en las galgas de la balanza ATT.
Esta metodologia asegura empiricamente que los 60 segundos de datos de cada réplica
partan de un mismo marco de referencia, garantizando que la eficiencia aerodinamica

L/D medida sea exclusivamente de la efectividad del Control Activo de Flujo.

Para ilustrar la metodologia de experimentaciéon y la técnica de re-tarado imple-
mentada para la mitigacién de errores, la Figura 3.19 presenta el diagrama de flujo del

protocolo de adquisicién de datos.
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Figura 3.19: Diagrama de flujo de la metodologia de adquisicién y re-tarado
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4. Capitulo IV. Resultados y Discusion

El presente capitulo expone el analisis cuantitativo de las fuerzas netas registradas
por el sensor ATI GAMMA durante la experimentacion. El objetivo principal es evaluar
la eficiencia del soplado tangencial (wall jet), cuantificando su impacto en la polar
aerodindmica, la eficiencia (L/D) y el retraso del angulo de pérdida (stall). Lo anterior,
a través de la transformacion de las lecturas crudas de voltaje en cargas aerodindmicas

representativas y estadisticamente validas.

4.1. Analisis y Validacion

El transductor ATT Gamma registré las fuerzas de los seis grados de libertad. Dado
que cada una de las 48 corridas experimentales consistio en una ventana de captura
continua, se generé un volumen de 6000 datos por canal para cada medicién. Para
transformar estas lecturas crudas en coeficientes aerodinamicos bidimensionales, se im-

plementé un algoritmo determinista de filtrado, promediado y rotacién de coordenadas.

4.1.1. Remocién de Tendencia Lineal (Detrending)

Durante las pruebas preliminares de calibracion, se detect6 que las lecturas en bruto
de las celdas de carga exhibian una ligera deriva temporal. Esta anomalia instrumental
se manifestaba como una pendiente positiva en el historial de tiempo de las fuerzas,
introduciendo un sesgo acumulativo ajeno a las cargas aerodinamicas reales. Para co-
rregir este fendmeno, se desarrolld un procesamiento computacional en VBA con apoyo
del Dr. Raul Sanchez, fundamentado en la remocién de tendencia lineal (Linear Detren-
ding). El algoritmo calcula la pendiente analitica (m) del error temporal y la sustrae

algebraicamente de cada uno de los 6000 puntos de la captura.

4.1.2. Filtrado y limpieza de senales

Debido a la naturaleza del montaje experimental, las senales eléctricas brutas estan
sujetas a ruido y vibraciones [22]. Para discriminar el ruido, se asumié un comporta-
miento de distribucion normal en las fluctuaciones del flujo. Se aplicé la regla empirica
de la campana de Gauss, estableciendo una banda de tolerancia de tres desviaciones
estandar (+30) respecto a la media muestral (p). Cualquier dato capturado fuera de
este limite fue clasificado como un valor atipico y descartado del conjunto, garantizando

la integridad de la senal base.
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En la Tabla 4.1 se muestran los valores atipicos para cada muestra y su contribucion
a la totalidad de datos. Se puede observar que el valor més alto fue de 138 datos para
un total de 18,000 datos, lo que representa solo un 0.7667 % del total de las 3 corridas

para el angulo de 18° con la condicién de inyecciéon de aire.

Tabla 4.1: Contribucién porcentual de valores atipicos en las lecturas experimentales de fuerzas aero-
dindmicas.

F, (Componente tangencial / arrastre) F, (Componente normal / sustentacién)

Angulo [°] Sin inyeccién Con inyeccién Sin inyeccién Con inyeccién
0 0.5056 % 0.4722 % 0.4833 % 0.6111 %
3 0.7000 % 0.4111 % 0.4056 % 0.2056 %
6 0.5611 % 0.4722 % 0.6667 % 0.1722%
9 0.7000 % 0.4500 % 0.1833 % 0.1833%
12 0.3222 % 0.4833 % 0.2389 % 0.2389 %
15 0.2167 % 0.6556 % 0.2389 % 0.2056 %
18 0.5056 % 0.5389 % 0.7667 % 0.7667 %
21 0.5833 % 0.4611 % 0.3278 % 0.4333 %

4.1.3. Evaluacién de estabilidad experimental

Posterior a la limpieza de la senal, se evalud la estabilidad del flujo y del sistema
de medicién intra-prueba utilizando el Coeficiente de Variacién (C'V'), definido como
la relacién porcentual entre la desviacion estandar muestral y el valor absoluto de la

media;:

oV = (,Z,) % 100 % (4.1)

Este indice estadistico permitié cuantificar la magnitud del ruido respecto a la carga
aerodinamica medida. Cabe destacar que, por la naturaleza de la funciéon racional del
CV, este indicador tiende a amplificarse de manera artificial en regimenes donde la
fuerza neta se aproxima a cero (por ejemplo, a a = 0°). En estos casos puntuales, la
validacién de estabilidad instrumental se sustenté de manera directa en la desviacién
estandar absoluta (o).

Los resultados obtenidos se muestran en la siguiente tabla:
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Tabla 4.2: Coeficiente de variacién por corrida para las componentes de arrastre (F,) y sustentacién
(Fy)-

F, (Componente tangencial / arrastre) F, (Componente normal / sustentacién)

Angulo [°’] Corrida Sin inyeccién Con inyeccién Sin inyeccién Con inyeccién
1 11% 25% 121 % 49%
0 2 17% 1% 2% 140 %
3 17% 33% 106 % 61 %
1 12 % 36 % 94 % 28%
3 2 13% 50 % 28% 19 %
3 16 % 46 % 37% 17%
1 13 % 45% 94 % 8%
6 2 16 % 64 % 17% 9%
3 16 % 80 % 17% 7%
1 33% 79 % 5% 5%
9 2 27% 63 % 16 % 5%
3 33% 40 % 1% 7%
1 28% 191 % 3% 4%
12 2 214% 318% 3% 4%
3 234 % 150 % 3% 3%
1 86 % 249 % 3% 4%
15 2 49% 1% 3% 3%
3 45 % 66 % 3% 3%
1 182 % 63 % 5% 3%
18 2 100 % 54 % 4% 3%
3 141 % 44 % 5% 3%
1 30% 82% 7% 7%
21 2 49% 248 % 7% 7%
3 45 % 136 % 7% 7%

Segun el INEGI [15] y la normativa CAC-006/01/2018, los limites de aceptacién

estadistica para estimaciones muestrales son los que se mencionan a continuacion:
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Tabla 4.3: Interpretacién y limites de aceptacién para el Coeficiente de Variacién.

Nivel de Cobertura Rango Interpretacién

Alta [0% —20%)]  Si el coeficiente de variacién se encuentra entre el 0% y el 20%, la

estimacion es considerada .Alta ”

confiabilidad.

, es decir, que tiene un alto grado de

Media (20% — 30%]  Si el coeficiente de variacién es mayor al 20 % pero menor o igual a
30 %, la estimacién se considera "Moderada”, lo que indica que tiene

un grado de confiabilidad tolerable.

Baja > 30% Si el coeficiente de variacién es mayor a 30 %, dicha estimacién deberd
ser considerada ”"Baja z con reserva, en razén de su baja confiabilidad,
por lo que se deberd utilizar inicamente para fines descriptivos o identi-

ficacién de tendencias. El origen de esta situacién puede estar asociado

tanto a factores de disefio como ajenos al mismo.

De acuerdo con la tabla anterior y los datos adquiridos ya expuestos en la Tabla 4.2,
se observa que, dentro de los angulos de 0° a 9° sin inyeccién, la gran mayoria de los CVs
se encuentran en el rango "alto”; sin embargo, conforme aumenta el angulo «, el C'V
también aumenta. Este comportamiento es particularmente notorio para la condiciéon
de no inyeccién y para el canal de la fuerza tangencial (X). Por otro lado, para la
componente normal (Y'), los valores de C'V' son significativamente menores conforme

aumenta el angulo de ataque y, por ende, la fuerza neta.

Las discrepancias anteriores se fundamentan en la misma definicién de coeficiente de
variacion. Al ser el cociente de la desviacion estandar o y el promedio u, este tltimo
acttia como denominador; en consecuencia, cuando p es muy pequeno, el C'V tiende a
elevarse. Para que pu tenga este comportamiento, se deben registrar lecturas casi nulas,
lo cual es habitual a bajos angulos de ataque (donde la sustentacién es cercana a cero)
o en puntos de transicion de arrastre neto. Adicionalmente, el comportamiento ascen-
dente del C'V en la componente X a altos angulos puede atribuirse a la susceptibilidad
estructural frente a las fluctuaciones dindmicas del arrastre de forma, la friccién viscosa

y el desprendimiento cadtico de vortices en el borde de salida.

4.1.4. Analisis de incertidumbre

Para determinar el valor nominal de las cargas y establecer su margen de incerti-
dumbre, se calculé el Error Estandar de la Media (EEM):
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Ointer
EEM = 4.2
VN (4.2)

Donde 0, representa la desviacion estandar calculada entre los promedios de las

tres repeticiones (N = 3). Con el propésito de establecer barras de error estadistica-
mente significativas que permitan contrastar el desempetnio de ambas configuraciones
de capa limite, se calculé un Intervalo de Confianza (IC) del 95 %. Utilizando el es-
tadistico Z = 1,96 correspondiente a una distribucién normal estandar, la magnitud

representativa de la fuerza para cada angulo se reporta bajo la estructura:

Magnitud = Hglobal + (1,96 . EEM) (43)

4.1.5. Transformacién de Coordenadas: Ejes del Cuerpo a Ejes de Viento

Un aspecto critico en la reduccién de datos radica en el marco de referencia del sensor.
Dado que la balanza ATI se encontraba acoplada a la mesa giratoria, el transductor
rotaba en conjunto con el modelo. En consecuencia, el sensor no media directamente la
sustentacion y el arrastre (referenciados al viento), sino que sus ejes principales X e Y
registraban las componentes proyectadas sobre la cuerda del perfil; es decir, la Fuerza

Axial (A") y la Fuerza Normal (IN'), respectivamente.

Una vez que los datos fueron procesados, rectificados y filtrados, se calcul6 la media
aritmética de los 6000 datos para obtener un vector neto representativo por corrida.
Posteriormente, se calculé el promedio global de las 3 corridas por cada caso de estudio.
Para obtener las fuerzas aerodindmicas netas alineadas con la corriente libre (V,,), estas

fuerzas globales promediadas del sensor se sometieron a una descomposicion vectorial.

De acuerdo con la cinemaética de perfiles alares descrita en el Capitulo II, se aplicaron

las siguientes ecuaciones de transformacion trigonométrica:

L'= N'cosa — A'sina (4.4)

D' = N'sina+ A’ cosa (4.5)

Donde L' representa la fuerza de sustentacién, D’ el arrastre aerodindmico, y « el
angulo de ataque geométrico del modelo en cada instante de prueba. Con esta matriz
de transformacion y el andlisis de incertidumbre acoplado, se sentaron las bases para

obtener las curvas polares definitivas que se discuten en las secciones posteriores.
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Para sintetizar la arquitectura del tratamiento de datos y evidenciar la trazabilidad
de la informacién, la Figura 4.1 presenta el diagrama de bloques del procesamiento de

senales estadistico implementado para cada dangulo de ataque.

Senales Crudas ATI Gamma
(6000 datos por eje X', Y’ a 100 Hz)

Y
Remocién de Tendencia Lineal

Sustraccién analitica de la pendien-
te de deriva térmica (Macro VBA)

Y
Filtrado y Limpieza de Senales

Eliminacién de valores atipicos fue-

ra de la banda de tolerancia de +30

Y
Promediado Temporal

Integracion de los datos filtra-

dos — 1 vector neto por corrida

\4
Promediado de Réplicas

Media aritmética de las 3 corri-

das — 1 vector absoluto por «

Y
Analisis de Estabilidad e Incertidumbre

Evaluacién de C'V y céalculo del Error
Estandar (EEM) al 95% de confianza

Y
Transformacién de Coordenadas

Proyeccion trigonométrica de Ejes
del Cuerpo a Ejes de Viento (L', D")

Y
Adimensionalizacién

Divisién entre Presion Dindmi-
ca (goo) ¥ Area (S) — C.,Cp

[Coeﬁcientes CL y Cp listos para graﬁcaci(’)n}

Figura 4.1: Diagrama de bloques ampliado del algoritmo de reduccién de datos, incluyendo el filtrado
y la validacion estadistica.
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4.1.6. Validacién de la Curva de Sustentacién Base (Baseline)

Una vez obtenidos los valores de L' y D', estos se adimensionalizaron respecto a la
presion dindmica y el 4drea de referencia (S = 0,04 m?) para obtener los coeficientes Cf,
y Cp. Antes de evaluar el impacto de la inyeccién de momento, se valid6 el comporta-
miento aerodindmico del modelo base (sin soplado) frente a la teorfa clésica. La curva
experimental de C7, en la region eldstica exhibe una pendiente constante que cruza el
eje de ordenadas por encima del origen, confirmando que el angulo de sustentacién nula

(avp—o) es negativo.

Las discrepancias observadas en la pendiente y la magnitud méaxima frente a los
datos teoricos inviscidos bidimensionales son atribuibles a efectos fisicos propios del
ensayo: la induccién de flujo tridimensional por las paredes del tinel LeMAT (vortices
de esquina) y, primordialmente, el bajo ntimero de Reynolds operativo (Re ~ 1 x 10°),
el cual induce un engrosamiento viscoso prematuro de la capa limite.

Los resultados, después de ser tratados, arrojaron la siguiente curva:

Ajuste Lineal de la Pendiente de Sustentacién (Cf, vs «)

0,8 .

0,6 |

0,3

Coeficiente de sustentacién Cp,

0,11 . —0— Datos experimentales (LeMAT)
- - - Linea de tendencia: C', = 0,0364a — 0,0146

0 | | I I I I I I I
0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20 22

Angulo de ataque o [°]

Figura 4.2: Resultados experimentales sin inyeccion de aire presurizado del coeficiente de sustentacién
respecto al angulo de ataque.
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Para validar cuantitativamente el comportamiento aerodinamico del modelo en la
regién lineal (régimen pre-pérdida), se realizé una regresion lineal sobre los datos ex-
perimentales de la linea base, obteniendo el modelo matematico empirico que rige la

sustentaciéon del perfil en el tunel LeMAT:

C; = 0,0364c — 0,0146 (4.6)

Esta ecuacién corrobora los principios fisicos fundamentales de la geometria proba-
da. En primer lugar, la pendiente de sustentaciéon empirica (a = 0,0364 degfl) refleja
la atenuacién tridimensional esperada para un ala de bajo alargamiento (AR = 1). A
diferencia de un perfil bidimensional infinito, la geometria cuadrada del modelo pro-
picia la formacion de vortices de punta de ala que inducen una corriente descendente
(downwash) [3], reduciendo la pendiente efectiva de sustentacion. En segundo lugar,
la intercepcién en la ordenada (Cry = —0,0146) confirma la asimetria geométrica del

perfil, tal como se ve en la Figura 3.15.

4.1.7. Discrepancias Fenomenolégicas y Efectos de Escala

Estas divergencias no constituyen errores de instrumentacién, sino fenémenos fluido-

dinamicos documentados bajo las condiciones de frontera especificas del tinel LeMAT:

1. Inmersién en la Capa Limite del Tunel: Debido a las limitaciones de manu-
factura y configuracion del banco de pruebas, el modelo se monté verticalmente a
ras de suelo, sin el uso de una placa separadora (splitter plate). Dado que la capa
limite desarrollada sobre el piso del tunel LeMAT tiene un espesor aproximado de
d ~ 10 cm, el 50 % inferior de la envergadura del modelo (b = 20 cm) oper6 inmer-
so en un gradiente de velocidades (V(y) < V). Puesto que la presién dindmica
local ¢(y) depende directamente del cuadrado de la velocidad, esta experimenta
una atenuacion severa en la region cercana a la pared. En consecuencia, la fuerza
de sustentaciéon macroscépica (L), la cual es la integral de la carga distribuida a

lo largo de la envergadura

b
L= [ Crqly)-c-dy

resulta notablemente inferior a la que se obtendria en un régimen de flujo uni-
forme, subestimando la pendiente empirica del coeficiente de sustentacién global

reportado por la balanza.
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2. Efectos Tridimensionales por Extremo Libre (Downwash): El modelo no
se configuré para simular un perfil bidimensional, por lo que no se hizo uso de
placas de extremo (end-plates). Al operar como una semi-ala finita con el extremo
superior libre, fue inevitable la formacion de voértices de punta. Este fenémeno
induce downwash® que reduce el 4ngulo de ataque efectivo de las secciones aero-
dindmicas. En consecuencia, la curva de sustentacion sufre una atenuacién natural
en su pendiente (a < agp), justificando la discrepancia frente a la teorfa inviscida

bidimensional.

L {“f C4- €-€v?€f"

e

Tip vortex

Figura 4.3: Fenémeno Downwash.

3. Efectos Viscosos por Bajo Nuimero de Reynolds: El experimento se ejecutd
en un régimen de Re ~ 1 x 10°. A diferencia de los modelos analiticos que asumen
fluidos ideales, en este bajo nivel de inercia la capa limite se engrosa sustancialmen-
te. Este abultamiento viscoso (espesor de desplazamiento, §*) altera la curvatura
efectiva que percibe la corriente libre, mermando el desempeno del perfil. Asimis-
mo, la baja energia cinética de la capa limite la vuelve altamente susceptible a
separaciones prematuras ante el gradiente adverso de presion, limitando el Cp, .

alcanzable.

El reconocimiento de estas penalizaciones derivadas de la naturaleza del modelo de
pruebas justifica la necesidad e importancia de la implementacién empirica del Control
Activo de Flujo, el cual tiene como propodsito fundamental contrarrestar este engrosa-

miento viscoso prematuro y recuperar el desempeno aerodindmico del perfil.

5El downwash (flujo inducido o deflexién descendente) es la componente de velocidad vertical generada por los vértices
de punta en un ala finita. Se origina por la migracién del fluido de alta presién del intradés hacia la zona de baja presién
en el extradds a través de los extremos libres. Este fenémeno inclina el vector de velocidad de la corriente libre local,
reduciendo el dngulo de ataque efectivo del perfil (aeff < ageom) y originando el arrastre inducido.
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4.2. Anélisis de fuerzas aerodinamicas (Modelo con inyeccién vs sin inyec-
cidén)

Una vez mitigados los errores instrumentales, transformada la referencia vectorial

al sistema de viento y validada la respuesta del modelo base, se procedié a evaluar

el impacto directo del Control Activo de Flujo (AFC). En esta seccién se contrasta

el comportamiento macroscépico del modelo en su estado natural (C,, = 0) frente al

modelo operando con inyecciéon tangencial continua a 20 psi.

4.2.1. Comportamiento de la Sustentacién (Cr) y Retraso de Pérdida

La Figura 4.4 presenta la evoluciéon del coeficiente de sustentacion en funcion del

angulo de ataque para ambas configuraciones.

Efecto del Control Activo de Flujo en la Sustentaciéon
058 I I I I I I I I

0,7 .

0,6 |-

0,5

0,4

0,3

Coeficiente de sustentaciéon Cp,

02|

0,1} |

—o0— Sin inyeccién
—— Inyeccién (20 psi)

| | | | | | | | |
00 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20 22

Angulo de ataque o [°]

Figura 4.4: Comparativa del coeficiente de sustentaciéon (Cp) frente al dngulo de ataque con y sin
inyeccién de momento.

Para el caso del perfil base sin inyeccién (curva azul), el andlisis fenomenoldgico de
la polar de sustentacion permite identificar tres regiones operativas distintas:
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= Region 1 (0° a 9°) - Zona de transicién viscosa: En estos dngulos bajos, la
curva exhibe una ligera no-linealidad inicial. Esto no obedece a deficiencias del sen-
sor, sino al régimen de bajo nimero de Reynolds (Re &~ 1 x 10°). En esta etapa, el
gradiente de presion interactia con la banda de rugosidad, propiciando fenémenos
de transicién e inestabilidades locales en la capa limite (como la formacion tran-
sitoria de una burbuja de separacién). Esta interaccién viscosa engrosa el perfil
de velocidades y ateniia temporalmente la tasa de crecimiento de la sustentaciéon

neta.

= Regién 2 (9° a 18°) - Zona lineal: Una vez superados los 9°, el flujo establece
una transicion a turbulencia limpia y plenamente desarrollada sobre el extrados.
La capa limite turbulenta posee la inercia cinética suficiente para resistir el gra-
diente adverso de presién, permitiendo que el perfil genere sustentacion de manera
proporcional y constante respecto al angulo de ataque. Durante este intervalo,
la fuerza neta extraida del fluido es dominante, consolidando la pendiente lineal

caracteristica del modelo a pesar del arrastre inducido creciente.

» Regién 3 (18° a 21°) - Inicio de pérdida aerodindmica: Al aproximarse
a los 18°, la curva abandona su comportamiento lineal y comienza a aplanarse.
Este fendémeno indica que el gradiente adverso de presién ha comenzado a vencer
a la capa limite en la zona del borde de salida, induciendo un desprendimiento
progresivo del flujo. Es importante destacar que se trata del umbral de pérdida;
aunque la eficiencia de sustentacién disminuye drasticamente, atin no se presenta
una caida abrupta de magnitud (pérdida total), estabilizindose en un C, ~ 0,6526
a los 21°.

Al activar el sistema de inyecciéon tangencial al 55 % de la cuerda, el panorama
fluidodindmico se reconfigura drésticamente (Curva roja de la Figura 4.4). A primera
vista, resulta contraintuitivo que la adicién de cantidad de movimiento en la segunda
mitad de la cuerda logre suprimir las inestabilidades y el desarrollo de la burbuja de
separacion asociados a la banda de rugosidad ubicada en el borde de ataque (lo cual

penalizaba el rendimiento del modelo base a bajos angulos).

La mitigacion efectiva de esta separacion temprana se sustenta en la naturaleza
eliptica de las ecuaciones de Navier-Stokes para flujos incompresibles subsénicos [3].
Matematicamente, al aplicar el operador divergencia sobre la ecuacién de conservacion
de cantidad de movimiento para un fluido incompresible (V -V = 0), el campo de
presiones queda gobernado por una ecuaciéon de Poisson de la forma:
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Vip=—pV-(V-VV) (4.7)

Las ecuaciones diferenciales parciales del tipo Poisson son espacialmente elipticas,
lo que dicta analiticamente que cualquier alteracién en una condicién de frontera local
(como la inyeccién de momento en x/c = 0,55) afecta instantdneamente la solucién de

todo el campo de presiones, propagando la informacién en direccién (upstream).

Aprovechando este principio, al reenergizar la capa limite turbulenta mediante el
entrafiamiento viscoso (entrainment) del chorro de pared [21], el inyector acttia como un
eyector que succiona y acelera la masa de la capa limite engrosada antes de que alcance
la ranura. Simultaneamente, al suprimir el desprendimiento en el borde de salida, el
sistema asegura el cumplimiento de la Condiciéon de KuttaS [1]. Esto incrementa la
Circulacién global (T')7 del perfil y altera favorablemente el gradiente de presiéon desde
el borde de ataque, modificando toda la topologia del flujo de manera instantanea. Bajo
este marco teorico, la polar de sustentacion con soplado se segmenta en tres regimenes

fenomenolégicos:

= Regién 1 (3° a 15°) - Zona reenergizada: Durante este amplio intervalo, el
sistema de inyeccién suministra cantidad de movimiento de forma continua al 55 %
de la cuerda. (Cabe senialar que a 0° se presenta una ligera penalizacién por soplado
que vuelve el C;, marginalmente negativo, pero esta se supera rapidamente). Gra-
cias al efecto de entranamiento y al acoplamiento global de presiones previamente
descrito, esta inyeccién de energia cinética previene el engrosamiento prematuro
de la estela turbulenta desde el inicio del perfil. Fisicamente, el chorro tangencial
aplana el perfil de velocidades contra el extradés. El cumplimiento sostenido de la
Condicién de Kutta permite que el modelo extraiga sustentaciéon de manera 6pti-
ma, manteniendo una pendiente lineal y superando las deficiencias a bajos angulos

que presentaba la polar azul.

6La Condicién de Kutta postula que, para un perfil aerodindmico con un borde de salida afilado, el fluido desarrolla
una circulacién neta (I') de magnitud exacta para fijar el punto de estancamiento posterior en dicho borde. Fisicamente,
esto impide que el flujo del intradds rodee el borde hacia el extradds a velocidades teéricamente infinitas, forzando a que
ambas corrientes abandonen el perfil de manera suave y paralela. El cumplimiento de esta condicién es el mecanismo
fisico y matematico que permite la generacién de sustentacién.

"La circulacién aerodindmica (T') es una medida macroscépica de la rotacién del campo de fluido alrededor del perfil
alar, definida matemdaticamente como la integral de linea del vector velocidad a lo largo de una curva cerrada que envuelve
la. geometria (I' = 55 V - ds). De acuerdo con el Teorema fundamental de Kutta-Joukowski (L' = pooVooI'), la fuerza
de sustentacién bidimensional es directamente proporcional a esta magnitud. El desprendimiento del flujo destruye la
asimetria del campo de velocidades (alta velocidad arriba, baja velocidad abajo), reduciendo drésticamente la circulacién
neta y, por ende, la capacidad de sustentar.
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» Regién 2 (15° a 18°) - Supresién de la separacién progresiva: Esta regién
constituye el aporte mas significativo del soplado. Mientras que el modelo base
sufre una caida en su pendiente debido al desarrollo de una burbuja de separacién
provocada por el fuerte gradiente adverso de presion, el modelo con inyeccion man-
tiene el régimen lineal. La transferencia de momento del chorro vence la resistencia
viscosa y fuerza al flujo a mantenerse adherido a la curvatura de la superficie tra-
sera. Esto restaura la circulacién aerodindmica tedrica (I') que naturalmente se

hubiera perdido ante el desprendimiento de la estela.

» Regién 3 (18° a 21°) - Retraso de pérdida y mitigacion: Ante angulos
de ataque extremos, la magnitud del gradiente adverso resulta insuperable y el
desprendimiento global del flujo es inevitable. Sin embargo, el soplado tangencial
logra desplazar el punto de separacién (x,,) upstream, mucho més cerca del borde
de salida. En consecuencia, se retrasa el angulo critico de pérdida absoluta y se
incrementa el coeficiente de sustentacion maximo a Cp . = 0,6706. El sistema
transforma una caida suave de sustentaciéon en una transicién atin mas suavizada,

otorgando un margen de seguridad operativo superior frente al modelo inactivo.

Para un mayor entendimiento resumido de los datos obtenidos en la experimentacion,

se muestra la siguiente tabla:
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Tabla 4.4: Resumen comparativo del coeficiente de sustentacién (Cpr).

Régimen («)

Sin inyeccién (C, = 0)

Con Inyeccién (20 psi)

Descripcion Fenome-

nolégica

3° a 15°
(Zona reenergiza-

da)

15° a 18°
(Supresién  pro-

gresiva)

18° a 21°
(Retraso de
pérdida)

Presenta wuna ligera no-
linealidad inicial debido a
inestabilidades transitorias

por la banda de rugosidad.

La pendiente decae a medida
que el fuerte gradiente ad-
verso induce el desarrollo de

una burbuja de separacién.

Abandona la

marcando el

linealidad,
inicio  del
desprendimiento progre-
sivo hasta estancarse en

Cr,.. = 0,6526.

Mantiene una pendiente li-
neal constante con valores
de C consistentemente su-

periores a la base.

Conserva el régimen elasti-
co lineal, extrayendo susten-
tacién sin alteraciones brus-

cas.

Retrasa el angulo critico y
eleva la sustentacién hasta
alcanzar un Cp,,,, = 0,6706
a los 21°.

El entrafiamiento viscoso
aplana el perfil de velocida-
des, cumpliendo la Condi-
cién de Kutta, asegurando la
adherencia temprana y ele-

vando la circulacion global
I).

La inyeccién de momento
vence la resistencia viscosa,
forzando la adherencia del
flujo en la curvatura trase-
ra y evitando la pérdida de

sustentacion teérica.

Desplaza el punto de sepa-
racién (zsep) aguas abajo.
El AFC transforma el inmi-
nente stall en una transicién
suavizada, otorgando un
margen operativo mas segu-

Io.
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4.2.2. Penalizaciéon y Mitigacién del Arrastre (Cp)

Paralelamente, el andlisis del coeficiente de arrastre (Cp) revela la interaccion feno-
menologica entre la friccién viscosa y la resistencia de forma, como se muestra en la
Figura 4.5.

Efecto del Control Activo de Flujo en el Arrastre
0735 I I I I I

—O— Sin inyeccién (Linea base)
—— Inyeccién (20 psi)

0,3

0,25

=
\]

0,15

Coeficiente de arrastre Cp

=
—

| | | | | | | | | |
0O 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20 22

Angulo de ataque o]

Figura 4.5: Comparativa del coeficiente de arrastre (Cp) frente al 4ngulo de ataque con y sin inyeccién
de momento.

El andlisis de la polar de arrastre (Figura 4.5) revela la compleja interacciéon feno-
menolégica entre la friccion viscosa superficial y la resistencia de presion. Dado que el
modelo fisico posee un alargamiento unitario (AR = 1), los valores absolutos de Cp en
ambas curvas se encuentran magnificados por un severo arrastre inducido por vortices.
Sin embargo, el diferencial neto (ACp) entre la linea base y el modelo con inyeccién
evidencia la efectividad aerodinamica del Control Activo de Flujo a lo largo de cuatro

regimenes distintos:

= A 0° - Penalizacién por Soplado: En este angulo, la inyeccién incrementa el
arrastre (de 0,0418 a 0,0421). Fisicamente, a 0° el flujo se encuentra adherido de
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manera natural y el arrastre de forma es minimo. Al introducir un chorro de alta
velocidad, se eleva drasticamente el gradiente de velocidades cerca de la pared, lo
que dispara el esfuerzo cortante (7,) y, en consecuencia, el arrastre por friccion.
Como no hay una separacion significativa que suprimir, esta inyeccion resulta en

una penalizacion neta.

= De 3° a 6° - Dominio de la Reduccién de Arrastre de Forma: A medida
que el angulo de incidencia aumenta, la estela del perfil comienza a ensancharse,
haciendo que el arrastre de forma domine rapidamente el balance de fuerzas. En
este régimen, la grafica evidencia que el soplado revierte la penalizacién inicial
y produce una reducciéon dramética del arrastre (ej. de 0,0505 a 0,0342 a o =
3°). Al reenergizar la regién inferior de la capa limite mediante el entrafiamiento
(entrainment) del wall jet [21], el sistema AFC suprime inestabilidades tempranas
y estrecha la estela. Esta calda masiva en el arrastre de presion supera el incremento

local en la friccion superficial.

= De 9° a 12° - Rendimiento Asintético y Convergencia: En esta franja
de transicién, ambas curvas se entrelazan (a 9° la inyeccién presenta una leve
penalizacién con C'p = 0,0712, mientras que a 12° retoma la ventaja bajando a
0,0941). Fenomenolégicamente, en esta region el gradiente de presién induce una
transicion natural a turbulencia muy sana sobre el modelo sin inyeccién, logrando
mantener el flujo adherido por si mismo. Al inyectar momento extra en un campo
que ya posee inercia, el beneficio aerodinamico de reducir la estela de presion se

anula temporalmente por la friccién adicional del soplado.

» A altos angulos (> 12°) - Mitigacién del Desprendimiento: La curva del
modelo con inyeccién se mantiene consistentemente por debajo del perfil sin inyec-
cién (reduciendo el Cp de 0,2988 a 0,2775 a a = 21°). Ante el gradiente adverso
de presién extremo, el modelo sin inyeccién sufre un desprendimiento que genera
una amplia estela de baja presion, induciendo un fuerte desequilibrio de fuerzas
que succiona el perfil hacia atras. Al inyectar cantidad de movimiento de forma
continua, se previene que el esfuerzo cortante en la pared decaiga a cero (7, > 0).
Esto impide el desprendimiento de la capa limite, estrechando la estela y mitigando

la penalizacion de presion caracteristica del estado de pérdida (stall).

De igual manera, la siguiente tabla muestra el resumen de los datos obtenidos asi

como la interpretacion de estos:
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Tabla 4.5: Resumen comparativo del coeficiente de arrastre (Cp).

Régimen («)

Sin inyeccién (C, = 0)

Con Inyeccién (20 psi)

Descripcion Fenome-

nolégica

00

(Penalizacion)

3° a 6°
(Reduccién  de

forma)

9° a 12°
(Rendimiento

asintético)

>12°
(Mitigacién
stall)

del

Arrastre  total = minimo
(0,0418), dominado casi en
su totalidad por la friccién

superficial natural.

La estela comienza a ensan-
charse prematuramente, ele-

vando el arrastre de forma.

Logra una transicién natural
a turbulencia sana, mante-
niendo el flujo adherido por

si mismo.

Desprendimiento masivo
que genera una estela am-
plia, ”succionando.?] perfil

(Cp = 0,2988 a 21°).

Sufre un ligero incremento
en el arrastre total (0,0421)

respecto a la linea base.

Reducciéon dramética del
arrastre (ej. disminuye de
0,0505 a 0,0342 a los 3°).

Las curvas se entrelazan. A
9° presenta una leve penali-
zacién, retomando la venta-

ja hacia los 12°.

Curva consistentemente in-
ferior; mitiga el crecimiento
del arrastre (Cp = 0,2775 a
21°).

El flujo ya esta adherido na-
turalmente; inyectar aire a
alta velocidad dispara el es-
fuerzo cortante (7w), gene-
rando una penalizacién neta
por arrastre de fricciéon vis-

cosa.

El AFC suprime las inesta-
bilidades tempranas y estre-
cha la estela de presion. El
ahorro obtenido en arrastre
de forma supera ampliamen-
te la friccién anadida por el

soplado.

Inyectar momento extra en
una capa limite que ya posee
inercia es termodindmica-
mente redundante. La fric-
cién adicional anula tempo-
ralmente cualquier beneficio

en la estela.

La inyeccién continua pre-
viene el colapso del esfuer-
zo cortante (7, > 0), im-
pidiendo el desprendimiento
total, estrechando la estela
y salvando el balance aero-

dinamico.
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4.3. Impacto en la eficiencia aerodinamica

La eficiencia aerodinamica, representa la medida definitiva para evaluar el rendi-
miento global del perfil. Fisicamente, este parametro dicta el angulo de planeo y el
alcance méaximo de una aeronave. La Tabla 4.6 y la Figura 4.6 muestran la evolucién
de esta métrica, revelando que el Control Activo de Flujo no solo altera la magnitud de

las fuerzas, sino que reconfigura por completo la envolvente de desempeno 6ptimo del

perfil aerodinamico.

Angulo « [°]

Eficiencia (L/D)

Sin inyeccién

Con inyeccién

Variacién (A %)

0
3
6
9

12
15
18
21

0.3860
1.5203
2.8739
4.6648
4.3537
4.0144
3.3197
2.1841

-0.1753
2.3760
4.6017
4.2149
4.3504
4.1983
3.6044
2.4160

-145.42 %
+56.28%
+60.12 %
-9.64 %
-0.08 %
+4.58 %
+8.58 %
+10.62%

Tabla 4.6: Resultados experimentales de la eficiencia aerodindmica (L/D) y su variaciéon porcentual.

Eficiencia aerodindmica L/D

Figura 4.6: Comparativa de la eficiencia aerodindmica en funcién del angulo de ataque.
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—o— Sin inyeccién
—— Inyeccién (20 psi)

10
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El analisis de la polar de eficiencia se puede diseccionar en cuatro fenémenos opera-

cionales distintos:

= Desplazamiento del 6ptimo aerodindmico y penalizacién viscosa: El ha-
llazgo mas significativo es la relocalizacion del régimen de operaciéon 6ptimo: el
pico de méaxima eficiencia se adelanta de los 9° (modelo base, L/D = 4,6648) a
los 6° con inyeccién (L/D = 4,6017). La magnitud del pico permanece estadistica-
mente inalterada —Ila diferencia de —1,35% queda contenida dentro del intervalo
de confianza del 95 % de ambas mediciones—, de modo que el sistema no eleva el
techo de eficiencia del perfil, sino que lo desplaza 3° hacia incidencias menores. En
términos operativos, el modelo con inyeccion alcanza la misma eficiencia maxima
con 3° menos de angulo de ataque, lo que constituye un margen equivalente frente
al umbral de desprendimiento. Este desplazamiento se debe a un efecto dual: por
el lado de la sustentacién, el soplado atenud los efectos de la burbuja inducida
por la linea de rugosidad, mejorando la circulaciéon (I') del fluido. Por el lado del
arrastre, en estos angulos bajos (3° y 6°), el drea frontal proyectada del perfil es
minima; al acelerar el perfil de velocidades de la capa limite muy cerca de la pared,
el soplado mitig6 la pequena estela incipiente, reduciendo el arrastre de forma en

un 32,3% y un 27,3 % respectivamente.

Sin embargo, esta tendencia favorable sufre un descenso pronunciado al llegar al
angulo de 9°, donde el modelo con inyecciéon de hecho presenta mayor arrastre
(Cp) que la linea base. Al analizar la fisica del flujo en este punto especifico, se

observan dos fenémenos contrastantes:

1. Modelo sin inyeccion: A los 9°, el gradiente adverso se ha vuelto lo suficien-
temente severo para someter al fluido en la parte trasera a un agotamiento
viscoso. Las particulas han perdido energia cinética y la capa limite se engro-
sa, generando un aumento extra en el arrastre de presién (Cp,). La separacién
masiva del flujo ain no ocurre de manera significativa; si acaso, se presenta
una micro-burbuja al final del borde de salida que no destruye la sustentacion
global. A 9°, el modelo sin inyeccién esta en el comienzo del desprendimiento,

manteniendo el flujo apenas adherido.

2. Modelo con inyeccion: Dado que a los 9° el modelo sin inyeccién todavia tenia
el flujo adherido, la activacion del soplado inyecté una capa de aire a gran
velocidad sobre una pared que atn no lo necesitaba. Al hacer esto, se dispard
artificialmente el gradiente de velocidad (0u/0y) en esa zona. En otras pala-
bras, se le inyecté una sobrecarga energética a una capa limite sana, lo que
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generd una cantidad de friccién extra contra la superficie. El sistema presento
un arrastre viscoso (Cpy) para intentar solucionar un problema de separacion

que aun no existia a ese angulo.

Esta penalizacion por exceso de friccion a los 9° explica por qué la curva roja decae
y cruza por debajo de la azul, forzando a que el verdadero 6ptimo de rentabilidad

aerodinamica se registre a los 6°.

A 12° - Convergencia y equilibrio aerodinamico: A los 12°, ambas curvas
convergen en valores practicamente idénticos (4,3537 vs. 4,3504, con una variacién
casi nula de A% = 0,08 %). Desde la perspectiva de la mecénica de fluidos, este
punto muestra un balance exacto entre las componentes que conforman la resis-
tencia aerodindmica. A esta incidencia, la estela natural del modelo sin inyeccién
comienza a ensancharse de manera mas pronunciada debido a la progresiva pérdi-
da de energia en la capa limite. Al mismo tiempo, la capacidad del inyector para
adelgazar dicha estela (mitigando el arrastre de presién o de forma, Cp,) se iguala
con exactitud frente a la friccién adicional (Cpy) generada por el dréstico aumento
de esfuerzo cortante en la pared (7). En resumen, la ganancia obtenida al reducir

la resistencia de forma es anulada por el incremento en la resistencia viscosa.

15° a 21° - Mitigacion del desprendimiento masivo y recuperacién: En
angulos de alta incidencia, el modelo sin inyeccion se enfrenta a un gradiente
adverso de presion extremo. En esta region, el agotamiento viscoso de la capa
limite culmina en una separaciéon temprana y masiva del flujo en el extrados.
Como se analiz6 en la polar de arrastre, este desprendimiento genera una enorme
estela turbulenta de baja presién que ”succiona.® perfil hacia atréds, disparando el

arrastre de forma y castigando severamente la eficiencia global del ala.

Al mantener activo el soplado tangencial en esta zona critica, la inyeccion continua
de cantidad de movimiento reenergiza la capa limite fatigada y vence la resistencia
del gradiente adverso. Esto fuerza al flujo a mantenerse adherido a la curvatura
del ala hasta estaciones mucho mas cercanas al borde de salida. Este retraso en la
separaciéon otorga un beneficio aerodinamico dual: por un lado, rescata la capaci-
dad de generar sustentaciéon (Cp) en pleno umbral de pérdida; por otro, estrecha
drésticamente la amplitud de la estela, mitigando la severa penalizacién de presion.
En este escenario, la reduccién del arrastre de forma compensa el costo en friccién
del soplado. Como resultado empirico, la recuperacion de eficiencia crece de ma-
nera monoétona con la incidencia: +4,58 % a los 15°, 48,58 % a los 18° (3,6044 vs
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3,3197) y +10,62 % a los 21° (2,4160 vs 2,1841). Esta progresion es consistente con
el mecanismo propuesto: cuanto mas severo es el gradiente adverso y mas extensa
la separacion que el soplado debe contrarrestar, mayor resulta el beneficio neto del

sistema.

Un efecto adicional se desprende de la comparacién de ambas polares: el ensancha-
miento de la envolvente de operacion eficiente. Definiendo dicha envolvente como el
intervalo angular en el que L/D > 4,0, el modelo base la sostiene entre 7,9° y 15,1°
(amplitud de 7,2°), mientras que el modelo con inyeccién la extiende de 5,2° a 16,0°
(amplitud de 10,8°), un incremento del 51 %. El Control Activo de Flujo no incrementa
el valor maximo de la eficiencia, pero amplia el intervalo de angulos de ataque en el que
el perfil opera en la vecindad de dicho méaximo.

Finalmente, se muestra un resumen de los resultados obtenidos sobre la eficiencia

aerodinamica.
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Tabla 4.7: Resumen comparativo de la eficiencia aerodinamica (L/D).

Régimen («)

Sin inyeccién (C, = 0)

Con Inyeccién (20 psi)

Descripcion Fenome-

nolégica

3° a 6°
(Desplazamiento

del 6ptimo)

90
(Penalizacion vis-

cosa)

12°
(Equilibrio aero-

dindmico)

15° a 21°
(Mitigacién y re-

cuperacion)

Atn no alcanza su méxima
eficiencia (su pico ocurre a
los 9° (L/D = 4,6648)).

Alcanza su L/Dmaz. Su-
fre agotamiento viscoso, pe-
ro mantiene el flujo apenas
adherido con una estela pe-

quena.

La estela comienza a ensan-
charse de manera més pro-
nunciada por la pérdida pro-

gresiva de energia.

Separacién masiva tempra-
na. La enorme estela turbu-
lenta “succiona .¢! perfil, mi-

tigando la eficiencia.

Anticipa su 6ptimo aero-
dindmico a los 6°, alcan-
zando su maxima eficiencia

(L/D = 4,6017).

Sufre un descenso pronun-
ciado, cruzando por debajo
de la eficiencia del modelo
base (A% = —9,64%).

Converge con la linea ba-
se en valores practicamente
idénticos (A % = —0,08%).

Retoma el control y logra
una recuperacion notable de
la eficiencia (ej. +8,58% a
los 18°).

El soplado atenta la burbu-
ja de rugosidad mejorando la
circulacién (I"). Al ser el 4rea
proyectada minima, acelera
el perfil de velocidades y
mitiga la estela, reduciendo
drasticamente el arrastre de

forma.

La inyeccién sobre una pa-
red que ain no lo re-
queria disparé artificialmen-
te el gradiente (Ou/dy). Se
pagé una multa en friccién
viscosa (Cpy) para solucio-
nar una separacién que adin

no existia.

Balance exacto de fuerzas:
la ganancia obtenida al re-
ducir el arrastre de forma
(Cpp) adelgazando la este-
la, se iguala milimétricamen-
te con el incremento en la re-

sistencia viscosa (Cpy).

El AFC reenergiza la capa
limite venciendo el gradien-
te adverso. El beneficio dual
(rescatar Cr en umbral de
pérdida y estrechar la estela)
compensa el costo en friccién

del soplado.

4.4.

Contraste Analitico y Experimental

La validacion empirica del sistema de Control Activo de Flujo (AFC) adquiere su

verdadero rigor al contrastar las mediciones macroscopicas de la balanza aerodinamica

con el comportamiento microscépico dictado por la Ecuacion Integral de momentum de

von Karmén:
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dQ Cf

W _c o,
de 2

V. dx

(24 H)

el término cy/2 representa la pérdida de momento por friccién viscosa en la pared,
mientras que el término acoplado al factor de forma (H) y al gradiente de velocidad
exterior (dV,/dz) cuantifica la penalizacién impuesta por el gradiente adverso de pre-
sion. Los resultados experimentales confirman que la inyeccién tangencial a 20 psi altera
directamente ambas componentes de la ecuacion 4.4, manifestandose fenomenoldgica-

mente como se resume en la Tabla 4.8:

Tabla 4.8: Impacto del AFC en la Ecuacién Integral de von Kéarman.

Fenémeno Experi-

mental («)

Término Analitico

Dominante

Justificaci6on Fisico-Matemaéatica

C)ptimo Aero-
dinamico a 6°
(Incremento de

+60,12% en L/D)

Anomalia a 9°
(Caida en eficiencia
del 9,64 %)

Retraso de Pérdi-
da (15° a 21°)

(Aumento de Cp,,..
y  mitigaciéon  del

arrastre)

Control temprano sobre
la tasa de crecimiento

do/dx.

Crecimiento despropor-
cionado del término de

friccién cg/2.

Atenuacién del multipli-
cador adverso (2 + H).

Mediante el entrafiamiento viscoso (entrain-
ment), la inyeccién reduce la integral del défi-
cit de momento (0) en la seccién posterior. Es-
to asegura el cumplimiento ininterrumpido de
la Condicién de Kutta antes de que el arrastre
inducido por vértices (Cp;) se vuelva restric-

tivo.

Al inyectar aire a alta velocidad sobre una ca-
pa limite naturalmente adherida, se dispara
artificialmente el gradiente de velocidad en la
pared (Ou/dy > 0). Por la Ley de Viscosidad
de Newton, esto eleva el coeficiente de friccion
(cy), acelerando la tasa de crecimiento del défi-

cit (df/dzx) de forma contraproducente.

El fuerte gradiente adverso desacelera el flujo,
disparando el espesor de desplazamiento (™).
La inyeccién directa "llena . perfil de veloci-
dades cerca de la pared, reduciendo §*. Esto
fuerza al factor de forma a mantenerse por de-
bajo de su limite critico (H < Her), lo que
debilita el impacto del gradiente adverso en la

ecuacién y retrasa la separacion (Zsep).
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5.

5.1.

Capitulo V. Conclusiones y Recomendaciones

Conclusiones

. En esta tesis se evalu6 experimentalmente el efecto del Control Activo de Flujo

(AFC) mediante inyeccién tangencial de aire sobre un perfil asimétrico en flujo
turbulento en el tunel de viento LeMAT. Los resultados permitieron contrastar
positivamente la hipotesis de investigacion, demostrando que la adiciéon de can-
tidad de movimiento al 55% de la cuerda reenergiza la capa limite y mitiga el
desprendimiento del flujo en el régimen de alta incidencia. El aporte de valor de
este estudio radica en la validacion empirica de que el soplado continuo a 20 psi
eleva el coeficiente de sustentacién maximo registrado de 0,6526 a 0,6706 y sostiene
una pendiente de sustentacion superior en el tramo 18°-21° (0,0097 frente a 0,0054
°~1) ademds de modificar favorablemente el balance de cargas aerodindmicas al

suprimir el arrastre de forma prematura.

. Se caracterizo el comportamiento aerodinamico del modelo base sin inyeccién, iden-

tificando las regiones de transiciéon viscosa y el umbral de pérdida aerodinamica
a un nimero de Reynolds de 1 x 10°. Se determiné que a los 9° el perfil alcanza
su eficiencia méxima y experimenta un agotamiento viscoso que, aunque mantiene
el flujo adherido, genera un ensanchamiento de la estela que limita el desempefio
a partir de esa incidencia. Esta caracterizacion fue fundamental para establecer
la linea base de comparacién, aportando valor al documentar las deficiencias na-
turales de la geometria ante gradientes adversos de presion, lo cual justificd la
implementacion del sistema de control activo para mitigar dichas inestabilidades

de manera dirigida.

. Se cuantifico el impacto del sistema de soplado en la generaciéon de sustentacion

y en la variaciéon de las componentes de arrastre, confirmando que la inyeccion
tangencial restaura la circulacion (I') y asegura el cumplimiento de la Condicién
de Kutta a altos angulos. Se demostré que en el régimen critico (15° a 21°) el
sistema reduce el arrastre total del modelo entre un 7,1% y un 8,8 %, y que la
reduccion de mayor magnitud se registra en incidencias bajas (—32,3% a los 3°
y —27,3% a los 6°). Esta conclusién aporta valor al analizar analiticamente que
dicha reduccién obedece a la mitigacién del arrastre de forma (consecuencia del
retraso de la separacién masiva), comprobando empiricamente que este beneficio
aerodinamico supera el incremento inevitable en la friccion viscosa generado por

el actuador neuméatico.
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4. Se determind la eficiencia aerodinamica global (L/D) del perfil en ambas configu-
raciones. Se comprobd que el punto de maxima eficiencia se anticipé de los 9° a
los 6°, con un incremento del +60,12 % en la eficiencia a ese angulo, mientras que
la magnitud del maximo permanecié estadisticamente inalterada (4,6017 frente a
4,6648; la diferencia de —1,35% queda contenida en el intervalo de confianza del
95 % de ambas mediciones). El sistema no eleva el techo de eficiencia del perfil:
lo relocaliza 3° hacia incidencias menores y ensancha la envolvente de operaciéon
eficiente (L/D > 4,0) de 7,2° a 10,8° de amplitud, un incremento del 51 %. En el
régimen post-critico la recuperacion crece de manera mondtona con la incidencia
(+4,58 %, +8,58 % y +10,62 % a los 15°, 18° y 21°), en consistencia con el mecanis-
mo propuesto. Este conjunto de resultados responde a la pregunta de investigacion
sobre el beneficio neto del sistema: el control activo de flujo amplia el intervalo
angular de operacion eficiente y sostiene el desempeno en fases de vuelo como el

ascenso y la aproximacion.

5.2. Recomendaciones Experimentales

A partir de la experiencia empirica adquirida durante la fase experimental en el
tinel de viento LeMAT y el procesamiento de los datos de la balanza ATI Gamma,
se emiten las siguientes recomendaciones metodolégicas para optimizar la fidelidad de

futuras mediciones:

= Aislamiento de la capa limite del ttnel de viento: Se identificé que el mon-
taje del modelo a ras de suelo puede inducir interferencias aerodinamicas. Se re-
comienda elevar el perfil. Esto garantizara que el modelo opere en una corriente
libre de perturbaciones, completamente por encima de la capa limite natural que

se desarrolla sobre las paredes de la seccién de pruebas del laboratorio.

= Implementaciéon de condiciones bidimensionales: Para aislar estrictamente
las caracteristicas bidimensionales del perfil y evitar la inmensa penalizacion del
arrastre inducido observada (AR = 1), se sugiere la instalacion de end-plates en los
extremos del modelo actual. De acuerdo con los criterios establecidos por la teoria
clasica de Prandtl, dimensionar adecuadamente estas placas permite que actien
como planos de reflexion aerodinamica. Esto bloquea fisicamente la ecualizacién
de presiones (el flujo transversal) y suprime el desarrollo de los vértices de punta,
incrementando drasticamente el alargamiento efectivo (AR.r) del modelo. Esta
adaptacion experimental, sumada a un alargamiento base adecuado, permitira ais-
lar el arrastre de perfil (Cy,) y caracterizar la eficiencia real (L/D) sin el severo
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sesgo tridimensional, evitando ademaés la interferencia con la capa limite de las

paredes del tunel.

» Diversificacion de las técnicas de medicién: Aunque la balanza de fuerzas
arrojo datos concluyentes sobre las cargas macroscépicas, se recomienda integrar
técnicas locales en futuros ensayos. La instalacion de tomas de presion estatica a lo
largo de la cuerda permitiria trazar la distribucién exacta del coeficiente de presion
(C}p). Asimismo, la implementacién de Velocimetria por Imégenes de Particulas
(PIV) validaria visual y cuantitativamente la reduccién de la estela y la adherencia

de la capa limite inferidas en este trabajo.

5.3. Trabajos Futuros

Los descubrimientos fenomenolégicos de esta investigacion abren un abanico de po-
sibilidades para el desarrollo de nuevas tecnologias de control de flujo. Se proponen las

siguientes lineas de investigacién para dar continuidad al proyecto:

» Andlisis paramétrico de la geometria y ubicaciéon de inyeccién: Se propone
una investigacion exhaustiva que evalie distintos puntos de inyeccién a lo largo de
la cuerda (z/c). El objetivo serd determinar si un soplado més cercano al borde de
ataque o de salida resulta mas efectivo para mitigar desprendimientos prematuros,
evaluando simultaneamente variaciones en el tamafio de la ranura, el angulo de
vectorizacion del chorro y el impacto directo que tiene la rugosidad superficial

impresa en la mitigacién del desprendimiento.

» Transicién a un Control Activo de Flujo en Lazo Cerrado (Closed-Loop
AFC): Con base en la penalizacién por exceso de soplado documentada a 9°, el
siguiente paso evolutivo es la automatizacion del sistema. Se sugiere el desarrollo
de una légica de control retroalimentada mediante sensores de presion superficial
que dicte la activaciéon y modulaciéon neumatica del chorro tinicamente cuando se
detecte un agotamiento viscoso inminente, optimizando el balance energético del

sistema.

» Andlisis de integridad estructural del revestimiento (skin): La alteracién
del campo aerodinamico conlleva nuevos retos para el disefio mecénico. Se propone
una linea de investigacion enfocada en el andlisis de esfuerzos para evaluar la
integridad estructural del piel alar. La introduccion sostenida de aire a alta presion
(20 psi) y el drastico aumento del esfuerzo cortante (7,) inducido por el incremento
del arrastre de friccion exigen estudios de fatiga y andlisis de elementos finitos
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(FEA) para garantizar que los paneles aerodindmicos soporten las cargas termo-

mecanicas del AFC sin comprometer su peso ni su ciclo de vida.

Efectos de escala e implementacion aeronautica: Finalmente, para madurar
esta tecnologia hacia su viabilidad industrial, es imperativo escalar el experimen-
to a mayores ntimeros de Reynolds (orden de 10°), ya sea en tuneles de mayor
capacidad o mediante simulaciones CFD avanzadas. Posteriormente, se plantea la
integracion de estos actuadores en modelos a escala dindmica de aeronaves co-
merciales o Vehiculos Aéreos No Tripulados (UAVs) para evaluar el impacto del
soplado tangencial en la estabilidad, el control dindmico y el rendimiento de la

aeronave completa durante misiones de vuelo real.
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A. Coeficientes Cl y Cd sin inyeccién

Tabla A.1: Matriz completa de resultados experimentales: Fuerzas aerodindmicas y coeficientes Cr,/Cp (Sin inyeccién).

a [°] Eje Corridal [N] Corrida 2 [N] Corrida 3 [N] Promedio [N] Descomp. [N] Coeficiente (C;)

0 Fy 0.0075 -0.0321 -0.0646 -0.0297 0.0297 Cr: 0.0162
* -0.0972 -0.0647 -0.0690 -0.0770 0.0770 Cp: 0.0419

3 F, -0.1287 -0.1418 -0.1674 -0.1462 0.1415 Cr: 0.0769
Fy -0.0986 -0.0825 -0.0755 -0.0855 0.0931 Cp: 0.0506

6 F, -0.2244 -0.3800 -0.3548 -0.3197 0.3101 Cr: 0.1685
F, -0.0794 -0.0606 -0.0847 -0.0749 0.1079 Cp: 0.0587

9 Fy -0.5771 -0.6025 -0.6150 -0.5982 0.5858 Cr: 0.3184
F, -0.0358 -0.0315 -0.0299 -0.0324 0.1256 Cp: 0.0683

19 F, -0.7910 -0.8286 -0.8059 -0.8085 0.7881 Cr: 0.4283
Fy -0.0316 -0.0043 -0.0037 -0.0132 0.1810 Cp: 0.0984

15 F, -1.0276 -1.0338 -1.0329 -1.0314 1.0010 Cr: 0.5440
Fy 0.0122 0.0205 0.0220 0.0182 0.2494 Cp: 0.1355

18 F, -1.2076 -1.2230 -1.2371 -1.2226 1.1709 Cr: 0.6364
F, 0.0206 0.0312 0.0273 0.0264 0.3527 Cp: 0.1917

91 F, -1.2856 -1.3349 -1.3338 -1.3181 1.2008 Cr: 0.6526
F, -0.1002 -0.0711 -0.0776 -0.0830 0.5498 Cp: 0.2988




g6

B. Coeficientes Cl y Cd con inyeccién a 20 psi

Tabla B.1: Matriz completa de resultados experimentales: Fuerzas aerodindmicas y coeficientes Cr,/Cp (Con inyeccién a 20 psi).

a [°] Eje Corridal [N] Corrida 2 [N] Corrida 3 [N] Promedio [N] Descomp. [N] Coeficiente (C;)

0 Fy 0.0728 0.0202 -0.0522 0.0136 -0.0136 Cr: -0.0074
* -0.0930 -0.0609 -0.0787 -0.0775 0.0775 Cp: 0.0421

3 F, -0.1253 -0.1611 -0.1722 -0.1529 0.1498 Cr: 0.0814
F, -0.0616 -0.0496 -0.0541 -0.0551 0.0630 Cp: 0.0343

6 F, -0.3583 -0.3606 -0.3820 -0.3670 0.3609 Cr: 0.1962
F, -0.0496 -0.0400 -0.0313 -0.0403 0.0784 Cp: 0.0426

9 Fy -0.6018 -0.5661 -0.5306 -0.5662 0.5525 Cr: 0.3002
F, -0.0298 -0.0387 -0.0606 -0.0430 0.1311 Cp: 0.0712

12 F, -0.7325 -0.7909 -0.7966 -0.7734 0.7538 Cr: 0.4097
Ey -0.0134 -0.0080 -0.0169 -0.0128 0.1733 Cp: 0.0942

15 F, -0.9699 -0.9804 -0.9938 -0.9813 0.9550 Cr: 0.5190
Fy 0.0105 0.0341 0.0377 0.0274 0.2275 Cp: 0.1236

18 F, -1.2258 -1.2095 -1.2352 -1.2235 1.1801 Cr: 0.6414
F, 0.0437 0.0526 0.0636 0.0533 0.3274 Cp: 0.1779

01 F, -1.3334 -1.3450 -1.3264 -1.3350 1.2339 Cr: 0.6706
Fy -0.0503 -0.0188 -0.0347 -0.0346 0.5107 Cp: 0.2776




C. Andlisis estadistico de las componentes aerodindmicas (F,
y Fy)

Tabla C.1: Analisis estadistico comparativo de F y F, para el modelo Sin inyeccion.

Estado o [] Prueba Componente F, (Arrastre) Componente F, (Sustentacién)
Desv. Est. CV [%] EEM [N] Error [%] Desv. Est. CV [%] EEM [N] Error [%)]
1 0.0105 11% 0.0228 121 %
0 2 0.0108 17% 0.0102 2.00 % 0.0232 72 % 0.0208 4.08%
3 0.0120 17% 0.0685 106 %
1 0.0121 12% 0.1215 94 %
3 2 0.0104 13% 0.0068 1.34% 0.0401 28% 0.0116 2.26 %
3 0.0121 16 % 0.0623 37%
1 0.0100 13% 0.2102 94 %
6 2 0.0099 16 % 0.0073 1.43% 0.0630 17% 0.0482 9.45%
- 3 0.0132 16 % 0.0599 17%
:§ 1 0.0118 33% 0.0275 5%
2 9 2 0.0085 27% 0.0018 0.35% 0.0993 16 % 0.0111 2.18%
| 3 0.0098 33% 0.0266 4%
=]
) 1 0.0089 28% 0.0273 3%
12 2 0.0092 214 % 0.0092 1.80% 0.0268 3% 0.0109 2.14%
3 0.0087 234 % 0.0248 3%
1 0.0105 86 % 0.0276 3%
15 2 0.0101 49% 0.0031 0.60 % 0.0274 3% 0.0019 0.38%
3 0.0100 45% 0.0262 3%
1 0.0374 182 % 0.0560 5%
18 2 0.0312 100 % 0.0031 0.61% 0.0466 4% 0.0085 1.67%
3 0.0386 141% 0.0584 5%
1 0.0296 30% 0.0850 7%
21 2 0.0345 49% 0.0088 1.73% 0.0868 7% 0.0163 3.19%
3 0.0346 45% 0.0872 7%
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Tabla C.2: Analisis estadistico comparativo de F,, y F, para el modelo Con inyeccién a 20 psi.

Estado o [] Prueba Componente F, (Arrastre) Componente F, (Sustentacién)
Desv. Est. CV [%] EEM [N] Error [%] Desv. Est. CV [%] EEM [N] Error [%)]
1 0.0231 25 % 0.0359 49%
0 2 0.0248 11% 0.0093 1.82% 0.0284 140% 0.0362 7.10%
3 0.0257 33% 0.0316 61%
1 0.0221 36 % 0.0350 28 %
3 2 0.0248 50 % 0.0035 0.69 % 0.0309 19% 0.0142 2.77%
3 0.0251 46 % 0.0299 17%
1 0.0223 45% 0.0303 8%
6 2 0.0257 64% 0.0053 1.04% 0.0306 9% 0.0074 1.46 %
o 3 0.0249 80 % 0.0286 %
)
g 1 0.0236 79 % 0.0280 5%
g 9 2 0.0242 63 % 0.0092 1.79% 0.0278 5% 0.0206 4.03%
= 3 0.0242 40% 0.0355 7%
o
OO 1 0.0256 191 % 0.0355 5%
12 2 0.0255 318% 0.0044 0.86 % 0.0290 4% 0.0205 4.01%
3 0.0254 150 % 0.0273 3%
1 0.0261 249 % 0.0400 4%
15 2 0.0241 1% 0.0086 1.68% 0.0338 3% 0.0069 1.36 %
3 0.0249 66 % 0.0295 3%
1 0.0276 63 % 0.0366 3%
18 2 0.0283 54 % 0.0058 1.13% 0.0370 3% 0.0075 1.47%
3 0.0283 44 % 0.0356 3%
1 0.0415 82% 0.0966 7%
21 2 0.0467 248 % 0.0091 1.78% 0.0949 7% 0.0054 1.06 %
3 0.0464 134 % 0.0958 7%
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D. Deduccion de la Ecuacion Integral de Von Karman

Para obtener esta ecuacion, se debe de partir del hecho que se esta tratando de un
fluido incompresible, estacionario y 2D. Para ello, se toma la ecuacién de continuidad

para flujo estacionario 2D incompresible:

dpu  Opv
—+—=—=0 D.1
ox + dy (D-1)
para flujo incompresible p = cte, por lo que puede extraerse de las derivadas espa-
ciales:
ou Ov
—+—=0 D.2
ox + oy (D-2)

Dado que Anderson [3] dedujo la ecuacién 2.18 a partir de un andlisis de ordenes de
magnitudes utilizando un flujo compresible (Eq. D.1), se usa la Eq. D.2 para analizar
un flujo incompresible.

Dado que p = cte, la Eq.2.18 se multiplica por %, ademas que se considera que

= vp:
uow\ oy 9 ( u\\1_ (0w ow\_ 1op 10 ( ou
P\ "oz dy) Oz Oy Nay p ox oy)  pox poy pay

quedando asi la siguiente expresion que describe la conservacion de momento en la

direccién longitudinal al flujo incompresible (x):

ou  Ou  10p 0*u

Siendo v la viscosidad cinematica.
Es importante recordar que fuera de la capa limite, el fluido se considera ideal. Para

esta condicion, Bernoulli expres6 que:

1

5 pVZ2 = cte

p+
Derivando respecto a x :
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dp  d(3pV?) dp  pd(V2?)
' e’ LB el 4
dx+ dx 0—>dx+2 dx 0 (D4)
por la regla de la cadena:
d(V?) dv,
e/ _ 2‘/3
dx dx
Sustituyendo en D.4
dp p_.. dV, dp dvs
—_ 72 f— — pr—
dx+2‘/;dx O_>d:c+pveda: 0
aislando V,
d(Ve) Ldp
Ve =——— D.5
dx pdx (D-5)
Sustituyendo D.5 en D.3
Ju  Ou d(Ve) 0*u
— — =W — D.6
Y or +U8y dx +V8y2 (D-6)

Con lo anterior, se obtiene una expresion del momento en z de un fluido incompresible
con la velocidad exterior V, implicita. Ademas, el hecho de incorporar esta variable a la
ecuacion original de Prandtl serd de suma utilidad para el siguiente desarrollo en donde

se busca la incorporaciéon de 0* y 6.

Para continuar, es necesario aclarar que se necesita aislar la coordenada z del proble-

ma, pues es en esta coordenada en donde se quiere observar el efecto del desprendimiento

del fluido.

Dado que la ecuacién D.6 es una Ecuacion Diferencial Parcial (EDP) lo que quiere
decir que depende de 2 variables (x, y), se tiene que derivar el lado izquierdo respecto

a y. Antes de hacer esto, se debe de escribir dicho lado de forma conservativa.

Haciendo uso de la Identidad General para Flujos Incompresibles: "Para cualquier
escalar ¢ que depende de x ey, en un flujo incompresible 2D, se cumple que”:
dg ¢  O(ug) Jvg
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Demostracion de Eq.D.7

En el primer y segundo término del lado derecho de D.7, se usa la regla del producto:

O(ug) _ 06 ¢7
ox 8x
o) _ 06
dy 0y ay
sumando 2 ) y a((;qua)

8¢ ou ; 0¢
(99(; ox oy 5’y

Reagrupando ¢

_ 08 06 Ou v
] =g, g+ oG+ 50)

Sabiendo que la ecuacion de continuidad expresa que:

ou o
or Oy

por lo que

D0, 00 06 90

U =Uu— +v +¢>(%
Yor oy or dy T

Fy)
Se cumple la D.7

Para este estudio, el escalar ¢ es la velocidad u

Sustituyendo u en D.T:

8u+ ou  O(u-u) n ov - u
ox dy  Ox oy

desarrollando:

2
U— F+ V01— =—F—+—— (D.8)

sustituyendo D.8 en D.6

- + Vo (D.9)



Una vez obtenida la anterior forma de la ecuacién de Prandt]l (matematicamente
equivalente a la ecuacion original de momentum de Prandtl, pero expresa el transporte

de momentum como la divergencia de los flujos convectivos), se sigue trabajando con

dVe
dx

ecuacion respecto a .

el término V.4 del lado derecho. Para fines préacticos, se integraran las partes de la

Multiplicando la ecuacién D.2 por V,

ou Ov ou ov
T - = D.1
(8x+8y 0)*‘/6_>‘/68$+‘/;58y 0 (D.10)
1 5
2

Para el desarrollo de esta expresion, se usa la regla del producto en el término 1 del
lado derecho ya que V. es una variable dependiente de x
ou OV, u) oV,

Ve(‘?ix ~ oz o (D-11)

Para el segundo término, dado que V., no depende de y, entonces solo se puede
introducir sin hacer matematicas extras:
ov IV
Vo— = (Vev) (D.12)
dy dy
Sustituimos ambos términos en la ecuacién de la continuidad con V, implicita (Eq.
D.10)

o) _ Ve (Vi)

or  _ dx dy =0
2
Pasando el segundo término del lado derecho:
a(V, oV, dv,
Vew) | 0Ver) _, (D.13)

ox dy dx

La ecuacion D.13 es simplemente la continuidad incompresible reescrita multiplican-

do por V..
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La ecuaciéon D.9 describe el balance de momento del flujo real en forma conservativa:
La parte izquierda describe el transporte de momentum real, o sea, lo que el fluido con
velocidad u esta haciendo en cada punto. El lado derecho de la misma ecuacién describe

las fuerzas que actian sobre él (gradientes de presion y friccion viscosa).

Por otro lado, la ecuaciéon D.13 describe el balance de masa del flujo ideal escalado
por V., o sea, la continuidad multiplicada por V.. En otras palabras, representa el

transporte de momentum que tendria un flujo de referencia inviscido viajando a V, en

todo punto.

Para cuantificar el déficit de cantidad de movimiento generado por los efectos visco-

sos, se debe de restar la ecuacién D.13 de D.9. Restando término a término:

= DI9—
1 2 1 2
/= ——
ou? n ovu v dV, N o*u
JE— R e V—
oxr Oy dx oy?
izquierda derecha
= D.13— . ) .
O(Vew)  O0(Vev)  dVe
+ = u
ox dy dx
N——
izquierda derecha
Izquierda:

Izquierdo 1 de D.9 menos izquierdo 1 de D.13, méas Izquierdo 2 de D.9 menos izquierdo
2 de D.13:
(3u2 B (9(Veu)) N (c%u ~0(Vew)
ox ox dy dy
1 2

Factorizando v en 1 y v en 2. ambos de D.14

) (D.14)

0 0
%[U(U — Vo)l + @[U(U - Vo)l
Reescribiendo para V, — u
0 0
Ve = )] = S fo(Ve = w) (D.15)

Derecha: 1 y 2 de D.9 menos derecho de D.13
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dV, 9%u

‘/6 -
dx +y8y2 “

dVe

dx
dV, 9%*u
— — D.1
Ve— )G + v (D.16)
Juntando D.15 con D.16 (O sea, restando D,9 — D,13):
0 0 v, 0*u
—%[U(Ve —u)] - @[U(VE —u)] = (Ve —u) I VaT/Q
Integrando respecto a y de 0 a oo
© 0 0 dv, 0%u
—a_ e - 3 e - e - —)d
J) gtV =) = gV = )] = (Ve =) G2 40 ) dy
— ~——
1 2 3 4
Integrando por términos:
s 1 5
| =gV — )] dy (D.17)

Gracias al teorema de Leibniz ®, podemos cambiar el orden de la derivada y la

integral
d [ d o U
¢ V- d:_7v2/ Da-Yya D.1
o e wdy =~V [T - gdy (D)
Sabiendo que por definicién:
) u
0= | <1—>d
o Vo V)Y
Sustituyendo 6 en D.18:
d
=-——(V20 D.19
() (D.19)

© 0
f, =g,V —wldy

8Fl Teorema de Leibniz establece que, para una funcién f(z,y) continua y con limites de integracién independientes

b b
de x, el orden de la derivada y la integral puede intercambiarse: % fa flz,y)dy = fa % dy. En este caso, x no es la
variable de integracién, por lo que la derivada parcial respecto a = puede extraerse de la integral en y sin pérdida de
rigor matemaético.
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Por el teorema fundamental del célculo?:

=~ [o(Ve — ] =0 (D20)

00 d‘/e _d‘/e 00
| o=y dy =2 [T (v —wydy

d‘/’e 00
1/6/ (1—Yydy (D.21)
0 V.

Sabiendo que por definicion:

sustituyendo 6* en D.21

dv.
=—V,- 0" D.22
I (D.22)
s 4 o2
00 u
—d
/0 V@yQ Y
por teorema fundamental del calculo:
[aul )
= UV |—
|,

Evaluando en y — oo, el perfil de velocidades ya alcanza una velocidad V, y no

% —0. v <8u>

cambia mas, entonces:

dy dy

y=0

en y — 0, el gradiente de velocidades en la pared define el esfuerzo cortante, de

(o
Tw_ﬂ’ ay y:0

9E] Teorema Fundamental del Célculo establece que la integral de una derivada se reduce a la evaluacién de la

2.14 sabemos que:

. P . 2 b . ; . .
funcién en los limites de integracion: fa % dy = F(b) — F(a). Aplicado aqui, la integral de %[U(Vg —u)] en y se evalia
directamente en y — oo e y = 0, eliminando la necesidad de resolver la integral explicitamente.
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y que la viscosidad cinemética v se define como:

V== (D.23)
Despejando el gradiente y sustituyendo pu:

u<au> S (D.24)
W)y P

Sabiendo que el coeficiente de friccion superficial se define como:

Tw

= — D.25
Cf %p‘/‘eQ ( )
Sustituyendo ¢y en D.24
Tw V2
— = Cr—
p 12
Entonces el término 4 queda asi:
V[aurO:O—cfvg :_chf
|, 2 2
Una vez obtenidos todos los términos de la integral, se suman, quedando asi:
d(V20) dv, ¢ V2
-2 =V — £ D.26
dz dz 2 ( )

Expandiendo el lado izquierdo de la ecuacién, se tiene la derivada de un producto

entre V2 y 6, ambos dependientes de z. Aplicando la regla del producto:

d(V20) ,do  d(V?2)
) 22 : D.2
dz ve dx o dz (D.27)
Aplicando la regla de la cadena sobre d(V.?)/dx:
d(V2) dv.
<L =2V, D.28
dz dz ( )
Entonces:
d(V20) o db dv,
C L =Vi—+2V,—0 D.2
dz Ve dz +2ve dz (D.29)

Sustituyendo en la ecuacion integrada con el signo negativo:

105



df dv, AV, V7

—V2 2V, —f0 =V.6" D.
Ve dz v dxe Ved dx 2 (D-30)
Reordenando y dejando cf/2 en el lado izquierdo:
A% o, df dv, LAV,
< =V:—42V,—40 4] D.31
2 Ve dz +2Ve dz Ve dx (D.31)
Dividiendo toda la ecuacién entre V%
¢ _ 0, 20dve 0" dVe (D.32)

2 " dz  V.de 'V, du
Los tltimos dos términos del lado derecho comparten el factor (6/V,)(dV,/dz). Fac-

torizando:

(D.33)

Wav, SV _ 0V (, &
V.de V.dx V,dx 0

Sustituyendo la definicién del factor de forma H = §*/6, se obtiene la ecuacién

integral de cantidad de movimiento de Von Karman:

¢, df 0 av,

2 dx V. dx

(2+ H) (D.34)
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Anexo E: Plano del modelo

4
4.00 +0.05 S 200.00 +0.10
S
: 005
300
..-.-..-...---...-..-r._ ................. l.\~”,]I//’7I_I;VIII
200.00 +0.05

Modelo B737

con matriz de
ranuras para

inyeccion

Producto SQLIDWORKS Educational. Solo para uso en la epsefianza, =

% 15 irs i 1z i} 10 v £} 7 3 5 T 3
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