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Analisis experimental del efecto
aerodinamico de dispositivos de punta de
ala en una aeronave commuter tipo STOL

Resumen

En esta investigacion, fueron analizados los fendmenos aerodindmicos de dispositivos de
punta de ala, acoplados en el ala de una aeronave commuter tipo STOL, llamada VUL-
TUR. Dicha aeronave fue disenada por estudiantes y docentes de la Fundaciéon Univer-
sitaria Los Libertadores con la colaboraciéon de la Escuela de Ingenieria de Sao Carlos
de la Universidad de Sao Paulo, para la Fuerza Aérea Colombiana (FAC). Experimentos
en tunel de viento fueron realizados para determinar el mejor dispositivo de punta en
funcion del aumento de eficiencia aerodinamica y reduccion del arrastre inducido. Estos
experimentos fueron realizados en el tunel de viento tipo soplador que se encuentra en
el laboratorio de aerodindmica experimental (LAE), de la Escuela de Ingenieria de Sao
Carlos de la Universidad de Sao Paulo, donde se llevaron a cabo los procesos de medicién
de fuerzas y coeficientes aerodinamicos bajo diferentes angulos de ataque. Los resultados
indicaron que de las tres configuraciones propuestas, el dispositivo winglet es mas ade-
cuado para ser acoplado en la ala de la aeronave, debido a que tiene la mejor eficiencia
aerodinamica pues presenta un elevado coeficiente de sustenacion en el cual se genera una
mejor distribucién de la sustentacién en la superficie del ala y posee un coeficiente de

arrastre y momento bajo.

Cabe resaltar que estos resultados fueron validados con simulaciones de dinamica de
fluidos computacional (CFD) realizados por el grupo de investigaciéon principal del pro-
yecto.

Palabras claves: Tunel de viento, ala, fuerzas aerodinamicas, dangulo de ataque,

arrastre inducido, aeronave conmuter tipo STOL.
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Capitulo 1

Introduccion

La aerodinamica es la parte de la mecanica de fluidos que se encarga de estudiar la in-
teraccién entre un sélido y el fluido que lo rodea (aire), determinando asi las presiones
y fuerzas que se generan sobre el cuerpo. Estas fuerzas, mencionadas anteriormente, se
denominan fuerzas aerodindmicas.|[1]

El analisis aerodinamico de cualquier parte de una aeronave puede ser realizada me-
diante el uso de softwares como CFD o mediante el uso de tuneles de viento, en ambos
casos, se pueden simular condiciones reales a las que puede estar sometida la parte de
la aeronave a estudiar. Mediante ambos métodos es posible realizar la medicion de las
fuerzas aerodinamicas que actuan sobre el componente a estudiar. Para realizar pruebas
en tunel de viento, es necesario utilizar instrumentos calibrados y precisos. Por lo tanto,

existen instrumentos que permiten la obtencion de las fuerzas y momento aerodinamicos.

Una de las principales maneras para obtener los coeficientes aerodinamicos de un ae-
roplano o ala es mediante la utilizacién de una balanza aerodinamica. En este contexto,
el modelo situado dentro de la seccion de pruebas del tinel de viento debe ser conectado
a una balanza, la cual es un equipo sensible a las fuerzas que el fluido ejerce sobre los
cuerpos bajo evaluacion.[2]

La Fundacién Universitaria Los Libertadores en conjunto con la Escuela de Ingenieria
de Sao Carlos de la Universidad de Sao Paulo, llevaron a cabo el disenio conceptual y
preliminar de una aeronave commuter tipo STOL (Short Take-Off and Landing), cono-
cida como VULTUR, la cual tiene como propdsito desenvolverse en diferentes misiones
militares de transporte tactico para la FAC (Fuerza Aérea de Colombia) en diferentes
zonas de Colombia en especial aquellas zonas en las cuales el acceso es limitado para las
aeronaves. [3]
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Debido a las condiciones a las que se enfrentaria la aeronave en sus diferentes misiones,
se generaron algunos requerimientos de tipo aerodindmico que radicarian en las alas de la
aeronave tales como el coeficiente de sustentacién y la disminucion del arrastre inducido

que permitird a su vez reducir el consumo de combustible.

Teniendo en cuenta lo mencionado anteriormente, se busca lograr la optimizacién de
las alas en cuanto a su aerodinamica, por ello, fue propuesto un estudio experimental de
pardametros aerodinamicos de dos dispositivos de punta de ala (Winglet y Tip-tank) que

fueron especificados en el diseno conceptual de la aeronave VULTUR.

Se pretendié determinar cudl de estos dos dispositivos cumple de manera adecuada los
requerimientos establecidos por la Fuerza Aérea Colombiana para el diseno preliminar de

dicha aeronave, sin que sea afectado el rendimiento de la misma.

Para lograr realizar dicho estudio experimental se requirié hacer uso tunel de viento,
donde el ala fue conectada a una balanza aerodinamica externa, con el objetivo de obte-
ner los coeficientes aerodinamicos para posteriormente establecer las relaciones entre esas
diversas magnitudes aerodinamicas y asi poder determinar el angulo de perdida de los
modelos, el rendimiento aerodindmico y la polar de arrastre. Adicional a esto, se realizo
la comparacion de los resultados obtenidos en el tunel con los resultados de las simulacio-
nes ya realizadas en CFD del proyecto andlisis aerodinamico computacional del ala de la
aeronave VULTUR.
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Planteamiento del Problema

El presente trabajo llevd a cabo el estudio experimental de pardametros aerodinamicos de
dos dispositivos de punta de ala (Tip-tank y Winglet) que fueron especificados en el diseno
conceptual de una aeronave commuter tipo STOL. En la figura 2.1, se puede observar el
ala de la aeronave con los diferentes dispositivos de punta de ala que fueron impresos
en tercera dimensién. Se pretendia determinar cudl de estos dos dispositivos cumple de
manera adecuada los requerimientos establecidos por la Fuerza Aérea Colombiana para
el diseno preliminar de dicha aeronave, sin que sea afectado el rendimiento de la misma.

Para lograr realizar dicho estudio experimental se requeria hacer uso tinel de viento y
se realizé la comparacion de los resultados obtenidos en el tunel con los resultados de las
simulaciones ya realizadas en CFD del proyecto de andlisis aerodindmico computacional
de ala de la aeronave Vultur.

Figura 2.1: Dispositivo de punta de ala con Tip-tank y Winglet.

Fuente: Autores.
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2.1 Objetivos

2.1.1 Objetivo General

Estudiar los fenémenos aerodindmicos del ala de una aeronave commuter tipo STOL

mediante el uso del tunel de viento.

2.1.2 Objetivos Especificos

e Realizar la impresion en tercera dimension del ala de la aeronave commuter tipo
STOL, usando una impresora tipo Cliever Pro y material PLA.

e Analizar el comportamiento del ala de una aeronave commuter tipo STOL teniendo
en cuenta los parametros establecidos por la FAC.

e Comparar los resultados experimentales con los resultados computacionales desa-
rrollados por otro grupo de investigacion.

e Determinar el componente aerodindmico de la punta alar (winglet o tip-tank) mas
adecuado segun las necesidades de la FAC.
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2.2 Justificacion

Con el fin de complementar el proyecto global de disenio conceptual y preliminar de
una aeronave commuter tipo STOL para el concurso realizado por la Fuerza Aérea Colom-
biana (FAC), este proyecto de andlisis aerodindmico en tunel de viento se realiz6 con el
fin de visualizar la presencia de cualquier fenémeno aerodindmico que se pueda presentar
y afectar el comportamiento y desempeno de la aeronave commuter tipo STOL en sus
diferentes fases de vuelo. Asi mismo, obtener los valores de las fuerzas aerodinamicas y
momentos a diferentes angulos de ataque para los diferentes componentes aerodindmicos

de la punta alar, los cuales dieron un resultado mas aproximado a la realidad.

Adicionalmente, mediante la comparacién de resultados con el proyecto de analisis
aerodinamico computacional de ala de la aeronave Vultur se definié cudl componente de

la punta alar es el mas apropiado teniendo en cuenta las exigencias de la FAC.
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Capitulo 3

Marco Teorico

Los tuneles de viento son grandes instalaciones mecanicas, los cuales generan un flujo con-
tinuo de aire regulable. Este aire es utilizado para simular condiciones aerodinamicas reales
sobre objetos a escala. Por ejemplo, aeronaves, automaéviles, motocicletas, edificaciones,
cascos, entre otros. Los tineles de viento son principalmente utilizados en laboratorios
de aerodinamica experimental, donde se realizan mediciones detalladas de las fuerzas en
dichos objetos. De esta manera, se puede comprender y mejorar el desempeno de los

mismos.

3.1 Tipos

Existen dos tipos de tineles de viento, el primero, es aquel que estd abierto en ambos
extremos y extrae el aire de la sala a la seccion de prueba (tinel de retorno abierto).
Este posee un bajo costo de construccion y su diseno es superior para la propulsion y
visualizacién de humos. Sin embargo, presenta algunas desventajas tales como la poca
calidad de flujo posible en la seccién de prueba, debe mantenerse alejado de los objetos
en la habitacién (paredes, escritorios, personas, entre otros) ya que pueden producir asi-
metrias en la campana, al ser abierto a la atmdsfera también se ve afectado por el viento
y el clima, posee un alto costo operativo, su operacion es ruidosa y esto puede limitar los
tiempos de operacién.[4]

El segundo, es aquel que se encuentra cerrado y recircula el aire a través de la seccion
de prueba (tunel de retorno cerrado), es decir, el aire es conducido desde la salida de
la seccion de prueba hasta el ventilador por una serie de paletas giratorias, al salir del
ventilador, el aire regresa a la secciéon de contraccién y vuelve a la seccién de prueba.
Los tuneles de retorno cerrado presentan una calidad de flujo superior en la seccién de
prueba, su costo operativo es bajo, su operacion silenciosa en relacién a un tinel de retorno
abierto y su ventilador no tiene que acelerar constantemente el aire. Adicionalmente,

pueden funcionar de forma subsénica o supersénica. No obstante, este tinel también

7
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presenta ciertas desventajas como lo son su alto costo de construccién debido a las aspas
y conductos agregados, su diseno es inferior para la propulsién y visualizacion de humos,
debe estar disenado para purgar los productos de escape que se acumulan en el tunel y

sus condiciones de funcionamiento son més calientes que un tinel de retorno abierto.[5]

3.2 Componentes

Existen diferentes tipos de tuneles de viento, sin embargo, todos poseen 5 componentes
principales cuyo disenio permite al modelo que es sometido a prueba obtener las propieda-
des necesarias para el estudio de los fenémenos que se generan durante su interaccion. En
la figura 3.1, se encuentran ilustrados los principales componentes de un tunel de viento
de camara abierta los cuales son la seccion de entrada, camara de establecimiento, cono
de aceleracién, cdmara de ensayos, difusor y ventilador.

3.2.1 Seccion de entrada

Permite el suministro de aire el cual sera un flujo espaciado, casi uniforme, y estable

que finalmente llegara a la secciéon de prueba para los respectivos estudios.

3.2.2 Camara de establecimiento

Compuesto por mallas las cuales permiten dar al flujo los pardmetros de calidad ne-
cesarios para lograr dar una mejor uniformidad a los perfiles de velocidad establecidos
durante su paso por las diferentes secciones del tinel y también logra la eliminacién los
vortices mas grandes. Existen dos tipos de mallas las cuales son:

e Panel de abejas: Cuando el fluido pasa por esta zona hay una reduccién de la
velocidad del flujo. También este panel permite que el fluido pueda tomarla direccién
deseada y no ingrese ningiin objeto extrano al tunel.

e Pantallas de turbulencias: Logra la uniformidad del perfil de velocidades del fluido
y gracias a ello se evitaran pérdidas de velocidad a lo largo del tinel, sin embargo,
durante el paso del fluido por esta malla se evidencia una gran pérdida de presion
lo cual casi no influencia en la variacién de la velocidad de las lineas aerodinamicas,

y también se sigue evidenciando presencia de algunas turbulencias pequenas.

3.2.3 Cono de aceleracion

Se encuentra ubicado entre la camara de acondicionamiento y la seccién de pruebas.
Este cono permite que sea determinada la velocidad que va a tener el flujo, por lo cual
se reduce la variacion de la velocidad para que al momento de salir de la zona el flujo se
encuentre estable y uniforme.
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Tal aceleracién es generada mediante una reduccion gradual de su seccién recta, pro-
duciendo asi un incremento continuo y proporcional de la velocidad, reduciendo el grosor
de la capa limite en cadmara de ensayo y evitando la formaciéon de vortices. Se observa
mediante la ecuacién de Bernoulli para fluidos ideales, que el incremento de velocidad a

la salida de esta seccién va acompanado de una reduccién de presion de la misma. [6]

3.2.4 Camara de pruebas

En esta seccion se ubica el modelo aerodinamico al cual se le realizara el estudio, en
el cual se verifica que el flujo del fluido esté cumpliendo con los parametros de velocidad
y turbulencia deseados para la simulacién a estudiar, es muy importante que el paso del
flujo sea bastante uniforme.

3.2.5 Difusor

Cuando el aire sale de la seccién de prueba el difusor se encargara de realizar la accion
opuesta al cono de contraccién, es decir, la presién aumentara mientras que la velocidad
empezarda a reducirse en la menor distancia posible para evitar la separaciéon del flujo,
teniendo en cuenta que debe haber una reduccion de energia muy baja ya que gracias ello
se puede recuperar en su totalidad la presion.

Para evitar la inversiéon de flujo, la presion de salida debe ser mas alta que la atmosféri-
ca en el caso de un tunel de viento de circuito abierto.[7]

Figura 3.1: Componentes Ttunel de viento.

2. Cono de aceleracion 4- Difwsor

3. Cdmara de ensayos

rPOPIAZm
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1. Cémara establecimiento

Fuente:[8]

5. Ventilador

3.3 Tunel de viento Colombia - Brasil

3.3.1 Tnel de viento Fundacién Universitaria Los Libertadores

Este tunel de viento que se observa en la figura 3.2, es de tipo circuito abierto fabrica-
do por TELSAT, modelo M01-25-140M, totalmente automatizado, de flujo subsénico no
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compresible cuya velocidad varfa entre 5 a 41 m/s y tiene una seccién de prueba de 470

mm x 675 mm x 1400mm.

Esta conformado por diferentes secciones que permiten la obtenciéon de un flujo 6pti-

mo, estas también estan construidas con materiales compuestos, duraluminio de aviacion

y laminas de methil-metacrilato de alta resistencia y alta transmitancia.

Adicionalmente posee las siguientes caracteristicas generales:

Flujo de alta calidad.

Bajo nivel de ruido, inferior a 70 Db.

Acepta diferentes modelos que pueden ser montados en un soporte tnico e inter-
cambiable.

Seccion de pruebas divergente que compensa el crecimiento de la capa limite y
mantiene el area de seccién constante.

Bajo consumo de energia.

Muiltiples protecciones.[9]

Figura 3.2: Tunel de viento Fundacién Universitaria Los Libertadores.

Fuente: Autores.

3.3.2 Tdnel de viento Escuela de Ingenieria de Sao Carlos - Uni-

versidad de Sao Paulo

Diseniado por estudiantes y docentes de Escuela de Ingenieria de Sao Carlos de la

Universidad de Sao Paulo, es también un tinel de viento de tipo abierto (figura 3.3),

10



Capitulo 3. Marco Tedrico

posee una camara de ensayo abierta y una salida de 1,05 m de largo por 0,8 m de alto,
contiene un motor que genera una potencia de 25,2 kW y proporciona un flujo volumétrico
de 115000 m? /h. Adicionalmente cuenta con una balanza aerodindmica de tipo TES1.

Figura 3.3: Tunel de viento soplador.

=&y s " -

Fuente: Autores.

3.4 Formas de visualizacion

Al realizar experimentos en el tunel de viento, es posile lograr analizar el compor-
tamiento del fluido en el modelo de diferentes modos. A continuacién se observan las
principales formas.

3.4.1 Visualizacién por humo

Mediante este método una corriente de humo es dirigida por el tinel de viento, lo
que permite el estudio del comportamiento del flujo de aire con un modelo en tiempo
real, logrando asi detectar fenémenos tales como vortices o regimenes de flujo separado.
También puede ser empleado en cualquier tipo de modelo y tunel de viento.[10]

Los métodos quimicos para producir humo incluyen tetracloruro de titanio y tetra-
cloruro de estano que reaccionan con el aire himedo. Sin embargo, ambos materiales son
corrosivos. El amoniaco anhidro y el sulfuro de hidrégeno producen humo, pero también
producen olores y, con aire himedo, acido sulftrico. El vapor y el nitrégeno liquido pro-
ducen humo denso sin efectos nocivos. Los aceites ligeros también se pueden quemar para
producir humo con algunos residuos. [11]

11
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3.4.2 Visualizacién por mechones

Se emplea un filamento o cuerda unida en algunas o muchas posiciones en el modelo
usando un poco de adhesivo (cinta adhesiva o pegamento) y a medida que el aire fluye
sobre el modelo, los mechones se soplan y apuntan hacia una determinada direccion.

Los materiales mas utilizados para mechones incluyen nylon monofilamento e hilos de
coser de poliéster o algodon No. 60, ademas su produccién es econdémica, aunque requieren
tiempo para su instalacién y deben asegurarse firmemente para que no se genere ningin
problema durante la prueba del modelo. Deben ser cortados a la longitud y al peso ade-

cuados para que se muevan con el flujo, pero no lo alteren.

Los mechones de superficie s6lo proporcionan informacién sobre los flujos de superficie
en la parte mas baja de la capa limite. Otro método de emplear dichos mechones es

instalandolos en varitas para visualizar vértices.[11]

3.4.3 Visualizacién por aceite

El aceite generalmente se tine y se aplica al modelo antes de encender el tinel. Esta
técnica deja un patréon removible de flujo superficial en el modelo después de que se
completa el modo de prueba. Esta solucién también impide que el modelo cambie de
posicion durante el tiempo de viento, para garantizar que el residuo de aceite se haya
estabilizado sobre el area de interés. El aceite se acumula o forma corrientes durante la
baja friccion, como la separacion del flujo en un ala, y las dreas que experimentan una

alta friccién (como la de un vértice) estaran libres de petréleo. [10]

3.4.4 Visualizacion Schlieren

Es un método que permite la visualizacion de flujo que se encuentra lejos de la su-
perficie del modelo. Se basa en el principio de que los rayos de luz se doblan cuando se
evidencian cambios en la densidad.[10]

3.4.5 Visualizacién mediante pintura sensible a la presién (PSP)

Es un proceso de aplicaciéon de pintura sensible a la presion y la temperatura, lo cual
permite poder comprender los patrones de flujo altamente complejos en relaciéon con la

presién y la temperatura.[10]

3.4.6 Visualizacién mediante Hoja laser

Este método es usado para rastrear el flujo de aire después de haber hecho contacto con
el modelo para asi lograr analizar los vértices y el efecto del aire a lo largo del movimiento
del modelo. También la region de flujo a trabajar debe ser visible para la fuente de la luz
l4ser.[10]

12
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3.4.7 Visualizacion mediante uso de tintas

Es similar a la técnica del humo, sin embargo el tinte que sea empleado debe tener
estabilidad con respecto a la difusién, el mismo peso especifico que el fluido de trabajo y
alto contraste.

Para hacer uso del tinte puede ser mediante inyeccién por medio de un pequeno tubo
eyector colocado en la posicién deseada, también por pequenos orificios, que se propor-
cionan en la pared de un modelo o generando el tinte en el flujo sin alterarlo.[12]

3.4.8 Visualizacién China clay

Es una suspension de caolin en queroseno. Es un método muy sencillo de emplear, pues
es aplicado con una brocha, generalmente con el modelo configurado en la actitud deseada.

El modelo debe ser puesto a prueba en el tunel tan pronto termine de ser pintado,
después de que la mezcla en el modelo se encuentre seco se realiza la toma de imagenes
y con ello se logra observar de manera detallada el patréon de flujo al igual que la separa-
cion de de este. Es importante resaltar que en el desarrollo de este método no puede ser
alterada la posicion del modelo.[13]

Existen otras formas de visualizacién del flujo tales como:

Visualizacion mediante burbujas.

Visualizacion mediante diferentes particulas pequenas.

Visualizaciéon mediante termografia.

Visualizacion mediante cristales liquidos.

Visualizaciéon Shadowgraph.

Visualizacién mediante velocimetria de imagen digital de particulas (DPIV).

3.5 Adquisicion de datos

Existen varios tipos de instrumentos que permiten determinar las fuerzas aerodinami-
cas, momentos, presiones, velocidades, entre otros en el modelo que se realizara la prueba;
entre estos instrumentos estan las balanzas aerodinamicas, anemometros, manémetros. Sin
embargo, tambien es posible obtener estos mismos datos mediante herramientas compu-
tacionales como un simulador CFD.

En el caso de la balanza aerodinamica, esta es un instrumento que se ocupa de cuanti-
ficar las cargas aerodinamicas, fuerzas y momentos que se ejercen sobre un objeto cuando
sobre él incide una corriente de aire. Gracias a la balanza aerodindmica podemos estudiar
el comportamiento de cualquier modelo ante un flujo de aire. La medicién de las cargas

13
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aerodinamicas nos proporciona la suficiente informacién para predecir el comportamiento
real que tendria el modelo en su escala real en condiciones semejantes a las que se somete
el tunel. Para hacer una analogia adecuada se debe tener tanto en el modelo como en el

prototipo un mismo nimero de Reynolds. [18§]

El anemoémetro es un instrumento que permite medir la magnitud de la velocidad to-
tal, en un plano o en una direccién especifica de los gases. Sin embargo, existen diferentes
tipos de anemoémetros: los que se usan principalmente para medir la velocidad media, co-
mo el anemémetro de dlabes, el anemdémetro térmico y el anemdémetro de copas (tipicos de
estaciones meteorolégicas), y los que se usan cuando se estdn midiendo las caracteristicas

de turbulencia como los anemémetros de hilo caliente.[19]

Para mediciones de presién pueden ser utilizados los diferentes tipos de mandémetros
existentes. Este es uno de los dispositivos mas antiguos para medir presiones, el cual mide
la diferencia entre la presién real o absoluta y la presién atmosférica, es decir, compara
la presiéon atmosférica con la presion de dentro de la seccién de prueba donde circula el
fluido. Adicionalmente, los manémetros también pueden ser utilizados con frecuencia para

calibrar y verificar otros dispositivos.[21]

Actualmente, los simuladores CFD son una de las herramientas computacionales mas
utilizadas debido a su precision, flexibilidad y amplitud de aplicaciones, ademés, permite
disenar, visualizar y analizar el comportamiento de cualquier modelo, asi como su opti-

mizacién y la resolucion de problemas que se puedan presentar.

3.6 Correcciones en el tunel de viento

Al realizar pruebas experimentales en el tinel de viento se debe tener en cuenta que
las condiciones que son generadas en este no son completamente las mismas que en el ex-
terior que es donde el modelo funcionara normalmente. Las paredes rigidas de la seccién
de prueba hacen que la corriente de flujo que se produce dentro de este no cuente con una
distribucién de propiedades totalmente uniforme en el espacio y tiempo, pues se genera
un bloqueo lateral del flujo en las cercanias del modelo. Las desviaciones relativamente
pequenas pueden tener efectos significativos en las distribuciones de tensién superficial
resultantes y las fuerzas totales correspondientes [13]. Para poder modificar estas altera-
ciones producidas en el tunel de viento y obtener éptimos resultados, se deben llevar a
cabo diferentes correcciones.

Dichas correcciones permiten realizar estimaciones para las fuerzas aerodinamicas y

14
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los momentos experimentados por el modelo de prueba real.[22] Existen diferentes tipos
correcciones que se deben realizar, entre las cuales esta bloqueo soélido y estela de bloqueo.

Para saber si se requiere la aplicacion de las correcciones mencionadas anteriormente,
se determina hacer el calculo de la relacion de bloqueo que es la relacién del area obstruida
(drea frontal del ala) respecto al area de la seccién transversal del tinel de viento.

Si esta relacion es mayor al 5 % es necesario realizar correcciones de pared de tinel de
viento, sin embargo, para este analisis no se realizaron dichas correcciones debido a que el
factor de bloqueo obtenido fue del 3 %, es decir, el factor de bloqueo es menor en relacién
al area de la seccion transversal del tinel. [23]

15
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Capitulo 4

Metodologia aplicada

4.1 Materiales

e Tunel de viento soplador

Se utilizé un tunel de viento tipo soplador, que pertenece a la Escuela de Inge-
nieria de Sao Carlos de la Universidad de Sao Paulo, cuyas especificaciones fueron

mencionadas anteriormente en el capitulo 3, seccién 3.3.2.

e Ala

Para el experimento se utiliz6 un ala (figura 4.1) la cual fue ubicada cerca de la
pared del tinel con el fin de simular media ala, que adicionalmente, esta equipada
con una placa en el extremo que tiene la finalidad de disminuir los vértices en la raiz

del ala (endplate). Esta ala tiene una envergadura de 0,77 m y 0,215 m de cuerda.

e Dispositivos de punta de ala

Se realizaron pruebas con dos dispositivos de punta de ala (winglet y tip tank) y sin
dispositivo. Los dispositivos se muestran en la figura 4.1
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Figura 4.1: Ala y dispositivos de punta.

-

H

-

Fuente: Autores.

e Micro manémetro
El micro manémetro se utiliz6 para medir la presién dindmica en cada uno de los
angulos de ataque medidos.

e Estaciéon meteorolégica
Se utilizé para medir las condiciones atmosféricas durante el experimento y calcular
la densidad.

e Balanza aerodinamica

La balanza utilizada fue de tipo TES81, que mide: arrastre, sustentacion y momento
de cabeceo. Sumargen de error es de £ 0.2 N y se conecta a un ordenador compatible
que permite la adquisicién de datos.

18
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4.2 Montaje y preparacion del modelo

En primer lugar se realizé la escala del ala, winglet y tip tank en un software CAD
para posteriormente realizar la impresion en 3D de las mismas. Una vez impresas, fueron
ensambladas y posteriormente lijadas para eliminar las imperfecciones generadas por la

impresion, a continuacién se cubrié el ala con papel contac negro.

Antes de iniciar la toma de datos, se midieron las condiciones atmosféricas mediante
el uso de una estaciéon meteorologica y con estas se configuré el micro manémetro, luego
se realizo la calibracion de la balanza, la cual se encuentra conectada a un computador
en el cual se realizaron las lecturas de las mediciones que se iban obteniendo del tiinel.

A continuacién se inserté una varilla de 12 mm de didmetro para sujetar el ala a la
balanza y a su vez se fijo al endplate, con el objetivo de evitar la generacién de vortices en
la punta del ala, luego se ubicé cerca de la pared del tinel y con el fin de posteriormente
obtener valores mas exactos y adicionalmente realizar la calibracion del tunel de viento
(figura 4.2); primero se encendi6 el tinel estableciendo una velocidad de aproximadamen-
te 21 m/s, luego se realizé la toma de datos de presién dindmica con ayuda del micro

manometro y de los valores obtenidos por la balanza aerodinamica para 600, 700, 800,
900 y 1000 RPM.

Seguido de esto, se fijo el montaje anterior al ala y su vez se instalé uno de los dis-
positivos de punta de ala (winglet) como se observa en la figura 4.3, utilizando cinta
americana, posteriormente, esto fue ubicado cerca de la pared del tunel de viento con el
fin de simular media ala, se verificé que a un angulo de 0° el ala se encontraba nivelada
y se procedié a realizar la misma toma de datos anterior variando de 2° en 2° el angulo
de ataque del ala entre -4° y 20°, con los valores obtenidos se calculé la sustentacion,
arrastre, momento y sus respectivos coeficientes. Con el fin de corroborar que los valores
eran los correctos, se graficaron los valores de coeficiente de sustentacion versus angulo
de ataque y se observo que estos no tenian sentido debido a que a pesar del alto angulo
de ataque el flujo continuaba siendo laminar debido al bajo niimero de Reynolds, por lo
tanto, se fijé del 5% de la cuerda de punta al 5% de la cuerda de raiz un hilo de nylon
(figura 4.4) con el fin de generar turbulencia y obtener valores mas préximos a la realidad.
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Figura 4.2: Nivelacién del ala.

Fuente: Autores.

Figura 4.3: Experimento en el tiunel de viento con winglet.

Fuente: Autores.

Figura 4.4: Correcion del flujo.

Fuente: Autores.

Nuevamente se repitié la toma de datos para el winglet con la correcciéon en el ala
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y para esta prueba se observé que los resultados obtenidos eran correctos; por lo tanto,
manteniendo la correccién realizada con el nylon, se realizé la misma prueba para el
segundo dispositivo de punta de ala (tip tank) presentado en la figura 4.5 y para el ala
sin ningun dispositivo (figura 4.6).

Figura 4.5: Experimento en el tiunel de viento con tip tank.

Fuente: Autores.

Figura 4.6: Experimento en el tunel de viento sin dispositivo.

Fuente: Autores.
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4.3 Calculos

Para realizar el analisis experimental que fue desarrollado en el tinel de viento, se
extrajeron los resultados obtenidos en el programa de la balanza aerodinamica y las
presiones dinamicas obtenidas con el mandémetro. Se realizé el calculo de la sustentacion,
arrastre, momento, coeficiente de sustentacion, coeficiente de arrastre y coeficiente de
momento, para ellos se tomaron los siguientes valores iniciales proporcionados por la

balanza aerodinamica.

Cuadro 4.1: Valores balanza aerodindmica.

Arrastre (N/V) 131,1
Sustentacion (N/V) | 90,5
Torque (Nm/V) -8,56

Fuente: Autores.

Primero se realizé el calculo del arrastre de la barra y las tres configuraciones con la

siguiente formula.

DBD = (Da - DZ)DInicial (431)

Posteriormente se realizé la grafica de la presion dinamica vs el arrastre de la barra
(figura 4.7) que fue calculado anteriormente, en el cual se realiz6 una regresién lineal para
poder obtener la ecuacién de esta que fue:

y = 0,00342;0,1712 (4.3.2)
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Figura 4.7: Regresion lineal Presion dinamica vs el arrastre de la barra.
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Fuente: Autores.

Para las diferentes configuraciones del ala se realizaron tres calculos del arrastre debido
a que se debia tomar en cuenta el comportamiento aerodinamico que generaba la barra

en cuanto al arrastre del ala.

El primer calculo del arrastre se realizé con la ecuacién (4.3.1), el segundo célculo de
arrastre fue estimado tomando en cuenta la ecuacion (4.3.2), que fue obtenida a partir de
la regresion lineal, donde x fue el valor de la presion dinamica de acuerdo al angulo del
ala que se analizo, finalmente para estimar el ultimo arrastre que fue el arrastre final para

usar en otros calculos que precisen del valor del arrastre, se empleo la siguiente férmula:

Drpina = Dpp — y (4.3.3)

Para calcular la sustentacién, momento, Cp, Cr, Cy, se emplearon las siguientes

formulas:
L = ((Forey — Forey) + (Aftery — Aftert)) Linicial (4.3.4)
M = ((Forey — Forey) + (Aftery — Aftery)) Mrnicial (4.3.5)
L
Cr = — 4.3.6
= (4.3.6)
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Chr = (4.3.7)

Fueron calculados dos coeficientes de arrastre, el primer coeficiente es estimado sin
tomar en cuenta el arrastre de la barra (ecuacién (4.3.8)), mientras que en el segundo si
se estima el arrastre de la barra (ecuacion (4.3.9))

Dgp
ChH = 4.3.8
b qS ( )
DFmal
Cpg = ——— 4.3.9
b4 q-AFg, ( )

Todos los calculos realizados para cada dispositivo en los diferentes angulos de ataque,

se encuentran tabulados en el apéndice A.
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Analisis y Resultados

Teniendo en cuenta que para el concurso de la FAC la aeronave requeria que el compo-
nente de punta de ala fuera 6ptimo en cuanto a factores como su eficiencia, la reduccion
del arrastre y una buena sustentacion, se procedié a realizar el analisis de las diferentes
graficas que fueron generadas después de desarrollar los calculos. Estas son sometidas a
comparaciones con los estudios obtenidos en CFD en el proyecto de analisis aerodinamico
computacional del ala de la aeronave Vultur, para finalmente determinar cual es el com-
ponente mas apropiado para el ala de esta aeronave. La cuadro 5.1 resume los resultados
obtenidos en las pruebas experimentales los cuales ayudan a analizar y comprender los

resultados actuales.

Cuadro 5.1: Comparacion de resultados experimentales.

Péarametro Tip tank | Winglet | Clear
ClLyax 1,107 1,142 1,059
aparaCry,, , « 16° 16° 16°

C, para zero | 0,179 0,223 0,213
Cp para zero a | 0,013 0,011 0,011

CMysax 0,179 0,17 0,17
aparaCyr, .« 16° 16° 16°
C)y para zero v | -0,031 -0,026 -0,019
(%) 20033 | 27,36 | 23,996
D) MAX
CrL 4° 90 4°
(&)

Fuente: Autores.
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5.0.1 Coeficiente de sustentacion vs angulo de ataque

Para las configuraciones del ala con los dispositivos de tip tank y winglet se evidenci
en la figura 5.1 un incremento de la sustentacion frente a la configuracion que no tiene
ningun dispositivo desde o =6°.

En las tres configuraciones con o sin dispositivos hay un comportamiento lineal en la
curva hasta antes de la zona de pérdida pero cuando el dngulo se altera de o =16° a 20°,
estas comienzan a presentar un comportamiento no lineal, debido a que estan entrando
en la zona de pérdida, sin embargo ocurre de manera gradual lo cual va a permitir que el

piloto pueda recuperarse facilmente bajo esta condicién.

En todas las configuraciones se observa que el Cp,,,, se genera cuando el ala se en-
cuentra a un angulo de ataque de 16° y el valor de dicho coeficiente esta entre 1,059 y 1,142.

Al tener el dispositivo de Winglet en el ala este presenta el mayor coeficiente de susten-
tacion cuando el angulo de ataque esta a a =16° debido a que hay una mejor distribucién
de la sustentacion en la superficie pues la relacion de aspecto ha sido modificada notoria-

mente con este dispositivo.

Figura 5.1: Coeficiente de sustentaciéon vs angulo de ataque.
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Fuente: Autores.
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5.0.2 Coeficiente de arrastre vs angulo de ataque

Al igual que en la grafica anterior, cuando el angulo de ataque se encuentra a o =6°
el coeficiente de arrastre aumenta muy poco tanto en la configuracién con tip tank como
en la configuracién que no tiene ningtun dispositivo, mientras que la configuracion con
winglet presenta un menor coeficiente de arrastre a medida que va aumentando el angulo
de ataque, siendo esta la configuracion con los menores coeficientes de arrastre durante
los diferentes dngulos de ataque (figura 5.2).

En los angulos de ataque de 16° a 20° el coeficiente de arrastre aumenta de manera
considerable, lo cual puede ser generado por el aumento de la separacién de flujo que
ocurre en la region del ala.

Figura 5.2: Coeficiente de arrastre vs angulo de ataque.
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Fuente: Autores.

5.0.3 Arrastre inducido

La grafica 5.3 se encuentra relacionada con el arrastre inducido que se genera en ala,
en esta se observa que la configuracién de winglet es la que presenta el menor arrastre
ya que existe una reduccién de vértice en la punta de ala, sin embargo esta configuracion
sin sustentacion presenta un alto coeficiente de arrastre parasito en comparacién con las

otras configuraciones debido a que posee mayor area mojada o mayor area transversal.

27



Analisis experimental del efecto aerodinamico de dispositivos de punta de ala en una aeronave
commuter tipo STOL

Figura 5.3: Arrastre inducido.
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Fuente: Autores.

5.0.4 Eficiencia aerodinamica

La eficiencia aerodinamica g—g graficada en la figura 5.4, se analizé en funcion del co-
c

eficiente de sustentacién, se muestra claramente en la grafica que la relacién C_Z aumenta
para las 3 configuraciones obteniendo un efecto positivo mas para el winglet que para
las otras dos configuraciones en la reduccién del arrastre inducido. Para las configura-
ciones de tip tank y ala sin dispositivo la maxima relacién g_f, fue de 20,033 y 23,996
respectivamente, a un coeficiente de sustentacion aproximadamente de C7, = 0,5, el cual
corresponde a un angulo de ataque de 4°, mientras que para el winglet fue de C',= 0,4, el
cual corresponde a un angulo de ataque de 2°, por lo tanto se determiné que esta ultima
configuracion fue la que presento los resultados més prometedores (g—é: 27,36 a C,= 0,4

y a =2°).
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Figura 5.4: Eficiencia aerodinamica.
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5.0.5 Arrastre polar

Se observa en la grafica 5.5 que los valores obtenidos por el dispositivo de punta tip
tank son muy similares a los obtenidos por el ala sin dispositivo. Por otro lado, la curva del
winglet tiene valores mas bajos, es decir, proporciona un mayor rendimiento a la aeronave
durante el vuelo, sin embargo, se observa que este dispositivo tuvo la misma tendencia
que los otros.
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Figura 5.5: Arrastre polar.
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5.0.6 Coeficiente de momento vs angulo de ataque

Para la gréfica de momento (figura 5.6), las tres configuraciones en las primeras varia-
ciones de angulos presentan un coeficiente de momento similar, cuando llegan a la zona de
pérdida que se encuentra entre los angulos de 16° a 20°, el dispositivo de tip tank presenta
el coeficiente de momento més elevado, mientras que el coeficiente del winglet y el ala sin
dispositivo son casi similares, adicionalmente el coeficiente de momento del tip tank es el
que menos disminuye después de entrar en pérdida y el coeficiente del ala sin dispositivo

es el que mas disminuye.

Teniendo en cuenta lo anterior, se considera que el dispositivo de winglet es el que
presenta un mejor comportamiento de para condiciones de estabilidad, ya que tiene un
coeficiente de momento mas bajo en comparacion con las otras configuraciones.
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Figura 5.6: Coeficiente de momento vs dangulo de ataque.
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5.0.7 Comparacion resultados experimentales con analisis en
CFD

Para comprobar la veracidad de los resultados obtenidos se realizo la grafica de co-
eficiente de sustentacion para cada configuracion en la cual se compararon los resultados
experimentales con los obtenidos en el analisis de CFD.
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Figura 5.7: Comparacion coeficiente de sustentacién para Tip tank.
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Figura 5.8: Comparacion coeficiente de sustentacion para Winglet.
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Fuente: [3].
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Figura 5.9: Comparacion coeficiente de sustentaciéon sin dispositivo .
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En las figuras 5.7 a 5.9, se observa que los resultados obtenidos por el método ntimerico
para el coeficiente de sustentacién en cada configuracién son similares a los obtenidos en
el método experimental, sin embargo, se presentan pequenas variaciones las cuales pueden
ser debido a las condiciones iniciales que se establecieron en el software y/o a la calidad
de la malla utilizada.

Cuadro 5.2: Porcentaje de error entre ambos métodos para cada dispositivo

Winglet | 9,27 %
Tip tank | 65,9%
Clean 36,98 %

Fuente: Autores.

En el cuadro 5.2 se relacionan los porcentajes de error entre el método experimental y
el método numérico, calculado en el coeficiente de sustentacién maximo para cada uno de
los dispositivos. En este, se evidencia un bajo error porcentual para el dispositivo winglet,
por lo tanto, los resultados obtenidos mediante el andlisis de CFD para este dispositivo

son los mas proximos al valor real obtenido mediante el método experimental.
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Capitulo 6

Conclusiones y Recomendaciones

Con el fin de comprobar la veracidad de los resultados obtenidos en ambos anélisis, se
llevé a cabo una comparacion entre los datos experimentales y numéricos obtenidos por
un grupo de estudiantes de la Fundacién Universitaria los Libertadores, donde se corro-
boré que la configuraciéon que permite obtener un mejor desempeno de la aeronave es
Wing-Winglet. Esta configuracién mostro la mejor eficiencia aerodinamica pues presenta
el mayor coeficiente de sustentacion entre las configuraciones analizadas, el cual se da a

un angulo de 16°; y también porque presenta un bajo arrastre inducido.

Adicionalmente, se determiné que esta configuracién aumenta el rendimiento de la
aeronave en comparacién a las demas teniendo en cuenta que este dispositivo de punta

de ala disminuye la vorticidad generada en las puntas del plano.

Para evitar una distorsion excesiva del flujo sobre el modelo debido a los efectos de
bloqueo en el tinel de viento, se debe tener sumo cuidado a la hora de escalar las dimen-
siones del mismo, ya que este efecto afecta principalmente los resultados del coeficiente
de arrastre.

Finalmente también se pudo determinar que de las diferentes configuraciones estudia-
das, la configuracién de tip tank es la menos viable para este tipo de ala, ya que presenta
la menor eficiencia y posee un mayor arrastre, lo cual afectaria el rendimiento de la aero-

anve durante su mision.

Como recomendacion para futuros andlisis experimentales en un tinel de viento con-
sideramos importante realizar mas de un tipo de prueba de visualizacion de flujo en el
tunel, ya que asi es posible tener completa certeza de los diferentes fenémenos que se estén
presentando. Adicionalmente tener en cuenta en los resultados las diferentes correcciones
que deben realizarse a un tunel para que los datos obtenidos sean lo méas proximo a las
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condiciones reales a las que el modelo se va a encontrar sometido.

Se recomienda también emplear diferentes tipos de materiales para la fabricacién del
ala, ya que se podria evidenciar algin fenémeno o comportamiento diferente a los ya vi-

sualizados y asi mismo, poder mejorar y evitar dichos efectos.

Ademas de eso, contar con la disposicion y buen estado de los equipos necesarios para
llevar a cabo las pruebas, ya que esto puede retrasar, afectar y/o disminuir la calidad del

analisis que se desea realizar al modelo.

Adicionalmente, teniendo en cuenta que el andlisis de momento solo se realizé para el
ala y mediante este no es posible determinar cudl disposistivo es mejor, debido a que es
necesario realizar también el analisis de momento en el centro de gravedad de la aerona-
ve; se recomienda para futuros analisis y para mejorar el articulo que se esta realizando,

complementar con el analisis de momento en el CG de la aeronave.

Como tltima recomendacién al momento de determinar ctial dispositivo de punta de
ala sera el mas adecuado, no sélo se debe analizar aerodinamicamente sino también como
un sistema, donde se debe evaluar la parte estructural, ya que puede que en este tultimo
aspecto el dispositivo no sea viable como lo es aerodindmicamente y afecte el desempeno

durante el vuelo de la aeronave.
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Apéndice A

Primer Apéndice

Figura A.1: Fuerzas y coeficientes aerodinamicos para el ala con Winglet.

Wing-winglet

AohA CL D M L D M

-4 -0,119679 | 0,01700808 | -0,1305657 | -6,1173882 | 1,0040975 | -0,4026534
-2 0,05207283 | 0,01239032 | -0,0082331 | -2, 4625824 | 0,9073530 | -0,3031950
0 0,22329827 | 0,01108175 | -0,0628607 | 10714803 | 0,8796600 | -0,1940187
2 0,39500321 | 0,01443722 | -0,0267352 | 45870579 | 0,9488020 | -0,0823803
4 0,57004477 | 0,01374186 | 0,01565088 | 80905743 | 0,9308830 | 0,0480849
6 0,71664271 | 0,0286574 | 0,04683982 | 11,6855985 | 1,2462755 | 0,1440285
8 0,85072833 | 0,03909463 | 0,07673668 | 14,6416413 | 14608510 | 0,2351697
10 0,95194923 | 0,05148417 | 0,10678202 | 174030006 | 1,7235725 | 0,3276594
12 1,04783068 | 0,06186213 | 0,13154157 | 19,4981097 | 1,9445735 | 04041411
14 1,11585267 | 0,08493782 | 0,15517261 | 21,3542235 | 2,4176170 | 04743501
16 1,14242075 | 0,10430724 | 0,16768933 | 22,7404749 | 2,8236000 | 05126127
18 0,92536563 | 0,12740718 | 0,17056949 | 23 2819179 | 33077750 | 0,5214171
20 0,90793464 | 0,25423375 | 0,06830024 | 18 7157049 | 59196050 | 0,2072079

Fuente: Autores.
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Figura A.2: Fuerzas y coeficientes aerodinamicos para el ala con Tip Tank.

Wing-tip tank

AohA CL D M L D M

-4 -0,1476369 | 0,01418286 | 0,10348231 | -3,045453 | 0,9480780 | 0,3201948
-2 0,02607406 | 0,01364404 | -0,0669811 | 05360679 | 0,9329645 | -0,2065641
0 0,17913699 | 0,01363584 | -0,0313526 | 3,6814191 | 0,9323310 | -0,0966483
2 0,37291121 | 0,02140135 | 0,00992347 | 76764294 | 10985795 | 0,0306414
4 0,51774102 | 0,02584413 | 0,04395536 | 11,0571051 | 1,2437415 | 0,1408095
6 0,6871288 | 0,04027009 | 0,0750489 | 14,0739783 | 1,4897205 | 0,2305761
8 0,81731893 | 0,05459889 | 0,10655821 | 16 8036114 | 1,7989590 | 0,3286164
10 0,93028742 | 0,0681107 | 0,13694699 | 19,126179 | 20846675 | 0,4223328
12 1,01117122 | 0,08535582 | 0,15648158 | 20,754441 | 24449480 | 04817712
14 1,08348541 | 0,1067879 | 017213677 | 22,108704 | 2,8794385 | 05268720
16 1,10745143 | 0,12870053 | 0,17937354 | 22,6167165 | 3,3422555 | 05494833
18 0,99489936 | 0,23118544 | 0,10319522 | 200794071 | 54282805 | 0,3124083
20 0,96157049 | 0,30133926 | 0,08083611 | 193573083 | 68665065 | 0,2440959

Figura A.3: Fuerzas

Fuente: Autores.

y coeficientes aerodinamicos para el ala sin dispositivo.

Wing-dean

AoA CL D M L D M

-4 -0,0892452 0,01116803| -0,0850444| -128470679| 0,887624| -0,2640189
-2 0,06697932 0,00911185 -0,0510853| 13787787 0,838392| -0,1577397
0 0,21368685| 0,0114982| -0,0198712| 43877859 08862665 -0,0612045
2 0,3785747| 0,01745114| 001665703 7,8222126 1019392 0,0516258
4 0,52877915| 0,02203606| 0,04783006| 10,9076511| 11146885 0,1479957
6 0,65324567| 0,03204364| 0,07373528| 133855722| 13170465 0,226635
8 0,78149941| 0,04478474| 0,10185375| 16,0136028 1,58556| 0,3130608
10 0,88667444| 0,06076104| 0,12847748| 181307367 1,917876| 0,3940665
12 0,98120659| 0,07932564| 0,14251446| 20,0073678| 2,312456| 04378536
14 1,03052937| 0,09747331| 0,1629022| 21,1341066| 2698348 0,50112
16 1,05939057| 0,12040867| 0,17051666| 216624396 31722965 0,5230092
18 0,94779367| 0,21777086| 0,09710252| 191774391| 5163387 0,2947125
20 0,84593886| 0,29520889| 0,05456895| 17,0222862| 6,736639| 0,1647084

Fuente: Autores.
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