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pañan, pero los llevo en mi corazoncito y estoy segura de que están muy orgullosos de

lo que he logrado hasta ahora y lo que lograre. Sigan protegiéndome y guiándome por el
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3.3 Túnel de viento Colombia - Brasil . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 9
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AFEp Área frontal del endplate.

After1 Medición del momento de cabeceo según ángulo de ataque.
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Análisis experimental del efecto
aerodinámico de dispositivos de punta de
ala en una aeronave commuter tipo STOL

Resumen

En esta investigación, fueron analizados los fenómenos aerodinámicos de dispositivos de

punta de ala, acoplados en el ala de una aeronave commuter tipo STOL, llamada VUL-

TUR. Dicha aeronave fue diseñada por estudiantes y docentes de la Fundación Univer-

sitaria Los Libertadores con la colaboración de la Escuela de Ingenieŕıa de São Carlos

de la Universidad de São Paulo, para la Fuerza Aérea Colombiana (FAC). Experimentos

en túnel de viento fueron realizados para determinar el mejor dispositivo de punta en

función del aumento de eficiencia aerodinámica y reducción del arrastre inducido. Estos

experimentos fueron realizados en el túnel de viento tipo soplador que se encuentra en

el laboratorio de aerodinámica experimental (LAE), de la Escuela de Ingenieŕıa de São

Carlos de la Universidad de São Paulo, donde se llevaron a cabo los procesos de medición

de fuerzas y coeficientes aerodinámicos bajo diferentes ángulos de ataque. Los resultados

indicaron que de las tres configuraciones propuestas, el dispositivo winglet es más ade-

cuado para ser acoplado en la ala de la aeronave, debido a que tiene la mejor eficiencia

aerodinámica pues presenta un elevado coeficiente de sustenación en el cual se genera una

mejor distribución de la sustentación en la superficie del ala y posee un coeficiente de

arrastre y momento bajo.

Cabe resaltar que estos resultados fueron validados con simulaciones de dinámica de

fluidos computacional (CFD) realizados por el grupo de investigación principal del pro-

yecto.

Palabras claves: Túnel de viento, ala, fuerzas aerodinámicas, ángulo de ataque,

arrastre inducido, aeronave conmuter tipo STOL.
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Caṕıtulo 1

Introducción

La aerodinámica es la parte de la mecánica de fluidos que se encarga de estudiar la in-

teracción entre un sólido y el fluido que lo rodea (aire), determinando aśı las presiones

y fuerzas que se generan sobre el cuerpo. Estas fuerzas, mencionadas anteriormente, se

denominan fuerzas aerodinámicas.[1]

El análisis aerodinámico de cualquier parte de una aeronave puede ser realizada me-

diante el uso de softwares como CFD o mediante el uso de túneles 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 medición de las

fuerzas aerodinámicas que actuan sobre el componente a estudiar. Para realizar pruebas

en túnel de viento, es necesario utilizar instrumentos calibrados y precisos. Por lo tanto,

existen instrumentos que permiten la obtención de las fuerzas y momento aerodinámicos.

Una de las principales maneras para obtener los coeficientes aerodinámicos de un ae-

roplano o ala es mediante la utilización de una balanza aerodinámica. En este contexto,

el modelo situado dentro de la sección de pruebas del túnel 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 evaluación.[2]

La Fundación Universitaria Los Libertadores en conjunto con la Escuela de Ingenieŕıa

de São Carlos de la Universidad de São Paulo, llevaron a cabo el diseño conceptual y

preliminar de una aeronave commuter tipo STOL (Short Take-Off and Landing), cono-

cida como VULTUR, la cual tiene como propósito desenvolverse en diferentes misiones

militares de transporte táctico 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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commuter tipo STOL

Debido a las condiciones a las que se enfrentaŕıa la aeronave en sus diferentes misiones,

se generaron algunos requerimientos de tipo aerodinámico que radicaŕıan en las alas de la

aeronave tales como el coeficiente de sustentación y la disminución del arrastre inducido

que permitirá a su vez reducir el consumo de combustible.

Teniendo en cuenta lo mencionado anteriormente, se busca lograr la optimización de

las alas en cuanto a su aerodinámica, por ello, fue propuesto un estudio experimental de

parámetros aerodinámicos de dos dispositivos de punta de ala (Winglet y Tip-tank) que

fueron especificados en el diseño conceptual de la aeronave VULTUR.

Se pretendió determinar cuál de estos dos dispositivos cumple de manera adecuada los

requerimientos establecidos por la Fuerza Aérea Colombiana para el diseño preliminar de

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

Para lograr realizar dicho estudio experimental se requirió hacer uso túnel de viento,

donde el ala fue conectada a una balanza aerodinámica externa, con el objetivo de obte-

ner los coeficientes aerodinámicos para posteriormente establecer las relaciones entre esas

diversas magnitudes aerodinámicas y aśı poder determinar el ángulo de perdida de los

modelos, el rendimiento aerodinámico y la polar de arrastre. Adicional a esto, se realizó

la comparación de los resultados obtenidos en el túnel con los resultados de las simulacio-

nes ya realizadas en CFD del proyecto análisis aerodinámico computacional del ala de la

aeronave VULTUR.
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Caṕıtulo 2

Planteamiento del Problema

El presente trabajo llevó a cabo el estudio experimental de parámetros aerodinámicos de

dos dispositivos de punta de ala (Tip-tank y Winglet) que fueron especificados en el diseño

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 dimensión. Se pretend́ıa determinar cuál de estos dos dispositivos cumple de

manera adecuada los requerimientos establecidos por la Fuerza Aérea Colombiana para

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

Para lograr realizar dicho estudio experimental se requeŕıa hacer uso túnel de viento y

se realizó la comparación de los resultados obtenidos en el túnel con los resultados de las

simulaciones ya realizadas en CFD del proyecto de análisis aerodinámico 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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commuter tipo STOL

2.1 Objetivos

2.1.1 Objetivo General

Estudiar los fenómenos aerodinámicos del ala de una aeronave commuter tipo STOL

mediante el uso del túnel de viento.

2.1.2 Objetivos Espećıficos

• Realizar la impresión en tercera dimensión del ala de la aeronave commuter tipo

STOL, usando una impresora tipo Cliever Pro y material PLA.

• Analizar el comportamiento del ala de una aeronave commuter tipo STOL teniendo

en cuenta los parámetros establecidos por la FAC.

• Comparar los resultados experimentales con los resultados computacionales desa-

rrollados por otro grupo de investigación.

• Determinar el componente aerodinámico de la punta alar (winglet o tip-tank) más

adecuado según las necesidades de la FAC.

4
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2.2 Justificación

Con el fin de complementar el proyecto global de diseño conceptual y preliminar de

una aeronave commuter tipo STOL para el concurso realizado por la Fuerza Aérea Colom-

biana (FAC), este proyecto de análisis aerodinámico en túnel de viento se realizó con el

fin de visualizar la presencia de cualquier fenómeno aerodinámico que se pueda presentar

y afectar el comportamiento y desempeño de la aeronave commuter tipo STOL en sus

diferentes fases de vuelo. Aśı mismo, obtener los valores de las fuerzas aerodinámicas y

momentos a diferentes ángulos de ataque para los diferentes componentes aerodinámicos

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

Adicionalmente, mediante la comparación de resultados con el proyecto de análisis

aerodinámico computacional de ala de la aeronave Vultur se definió cuál componente de

la punta alar es el más apropiado teniendo en cuenta las exigencias de la FAC.

5
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Caṕıtulo 3

Marco Teórico

Los túneles de viento son grandes instalaciones mecánicas, los cuales generan un flujo con-

tinuo de aire regulable. Este aire es utilizado para simular condiciones aerodinámicas reales

sobre objetos a escala. Por ejemplo, aeronaves, automóviles, motocicletas, edificaciones,

cascos, entre otros. Los túneles de viento son principalmente utilizados en laboratorios

de aerodinámica experimental, donde se realizan mediciones detalladas de las fuerzas en

dichos objetos. De esta manera, se puede comprender y mejorar el desempeño de los

mismos.

3.1 Tipos

Existen dos tipos de túneles de viento, el primero, es aquel que está abierto en ambos

extremos y extrae el aire de la sala a la sección de prueba (túnel de retorno abierto).

Este posee un bajo costo de construcción y su diseño es superior para la propulsión y

visualización de humos. Sin embargo, presenta algunas desventajas tales como la poca

calidad de flujo posible en la sección de prueba, debe mantenerse alejado de los objetos

en la habitación (paredes, escritorios, personas, entre otros) ya que pueden producir asi-

metŕıas en la campana, al ser abierto a la atmósfera también se ve afectado por el viento

y el clima, posee un alto costo operativo, su operación es ruidosa y esto puede limitar los

tiempos de operación.[4]

El segundo, es aquel que se encuentra cerrado y recircula el aire a través de la sección

de prueba (túnel de retorno cerrado), es decir, el aire es conducido desde la salida de

la sección de prueba hasta el ventilador por una serie de paletas giratorias, al salir del

ventilador, el aire regresa a la sección de contracción y vuelve a la sección de prueba.

Los túneles de retorno cerrado presentan una calidad de flujo superior en la sección de

prueba, su costo operativo es bajo, su operación silenciosa en relación a un túnel de retorno

abierto y su ventilador no tiene que acelerar constantemente el aire. Adicionalmente,

pueden funcionar de forma subsónica o supersónica. No obstante, este túnel también
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presenta ciertas desventajas como lo son su alto costo de construcción debido a las aspas

y conductos agregados, su diseño es inferior para la propulsión y visualización de humos,

debe estar diseñado para purgar los productos de escape que se acumulan en el túnel y

sus condiciones de funcionamiento son más calientes que un túnel de retorno abierto.[5]

3.2 Componentes

Existen diferentes tipos de túneles de viento, sin embargo, todos poseen 5 componentes

principales cuyo diseño permite al modelo que es sometido a prueba obtener las propieda-

des necesarias para el estudio de los fenómenos que se generan durante su interacción. En

la figura 3.1, se encuentran ilustrados los principales componentes de un túnel de viento

de cámara abierta los cuales son la sección de entrada, cámara de establecimiento, cono

de aceleración, cámara de ensayos, difusor y ventilador.

3.2.1 Sección de entrada

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

que finalmente llegará a la sección de prueba para los respectivos estudios.

3.2.2 Cámara de establecimiento

Compuesto por mallas las cuales permiten dar al flujo los parámetros de calidad ne-

cesarios para lograr dar una mejor uniformidad a los perfiles de velocidad establecidos

durante su paso por las diferentes secciones del túnel y también logra la eliminación los

vórtices más grandes. Existen dos tipos de mallas las cuales son:

• Panel de abejas: Cuando el fluido pasa por esta zona hay una reducción de la

velocidad del flujo. También este panel permite que el fluido pueda tomarla dirección

deseada y no ingrese ningún objeto extraño al túnel.

• Pantallas de turbulencias: Logra la uniformidad del perfil de velocidades del fluido

y gracias a ello se evitarán pérdidas de velocidad a lo largo del túnel, sin embargo,

durante el paso del fluido por esta malla se evidencia una gran pérdida de presión

lo cual casi no influencia en la variación de la velocidad de las ĺıneas aerodinámicas,

y también se sigue evidenciando presencia de algunas turbulencias pequeñas.

3.2.3 Cono de aceleración

Se encuentra ubicado entre la cámara de acondicionamiento y la sección de pruebas.

Este cono permite que sea determinada la velocidad que va a tener el flujo, por lo cual

se reduce la variación de la velocidad para que al momento de salir de la zona el flujo se

encuentre estable y uniforme.
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Tal aceleración es generada mediante una reducción gradual de su sección recta, pro-

duciendo aśı un incremento continuo y proporcional de la velocidad, reduciendo el grosor

de la capa ĺımite en cámara de ensayo y evitando la formación de vórtices. Se observa

mediante la ecuación de Bernoulli para fluidos ideales, que el incremento de velocidad a

la salida de esta sección va acompañado de una reducción de presión de la misma. [6]

3.2.4 Cámara de pruebas

En esta sección se ubica el modelo aerodinámico al cual se le realizará el estudio, en

el cual se verifica que el flujo del fluido esté cumpliendo con los parámetros de velocidad

y turbulencia deseados para la simulación a estudiar, es muy importante que el paso del

flujo sea bastante uniforme.

3.2.5 Difusor

Cuando el aire sale de la sección de prueba el difusor se encargará de realizar la acción

opuesta al cono de contracción, es decir, la presión aumentará mientras que la velocidad

empezará a reducirse en la menor distancia posible para evitar la separación del flujo,

teniendo en cuenta que debe haber una reducción de enerǵıa muy baja ya que gracias ello

se puede recuperar en su totalidad la presión.

Para evitar la inversión de flujo, la presión de salida debe ser más alta que la atmosféri-

ca en el caso de un túnel de viento de circuito abierto.[7]

Figura 3.1: Componentes Túnel de viento.

Fuente:[8]

3.3 Túnel de viento Colombia - Brasil

3.3.1 Túnel de viento Fundación Universitaria Los Libertadores

Este túnel 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 subsónico no
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compresible cuya velocidad vaŕıa entre 5 a 41 m/s y tiene una sección de prueba de 470

mm x 675 mm x 1400mm.

Está conformado por diferentes secciones que permiten la obtención de un flujo ópti-

mo, estas también están construidas con materiales compuestos, duraluminio de aviación

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

Adicionalmente posee las siguientes caracteŕısticas generales:

• Flujo de alta calidad.

• Bajo nivel de ruido, inferior a 70 Db.

• Acepta diferentes modelos que pueden ser montados en un soporte único e inter-

cambiable.

• Sección de pruebas divergente que compensa el crecimiento de la capa ĺımite y

mantiene el área de sección constante.

• Bajo consumo de enerǵıa.

• Múltiples protecciones.[9]

Figura 3.2: Túnel de viento Fundación Universitaria Los Libertadores.

Fuente: Autores.

3.3.2 Túnel de viento Escuela de Ingenieŕıa de São Carlos - Uni-

versidad de São Paulo

Diseñado por estudiantes y docentes de Escuela de Ingenieŕıa de São Carlos de la

Universidad de São Paulo, es también un túnel de viento de tipo abierto (figura 3.3),
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posee una cámara 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 m3 /h. Adicionalmente cuenta con una balanza aerodinámica de tipo TE81.

Figura 3.3: Túnel de viento soplador.

Fuente: Autores.

3.4 Formas de visualización

Al realizar experimentos en el túnel de viento, es posile lograr analizar el compor-

tamiento del fluido en el modelo de diferentes modos. A continuación se observan las

principales formas.

3.4.1 Visualización por humo

Mediante este método una corriente de humo es dirigida por el túnel de viento, lo

que permite el estudio del comportamiento del flujo de aire con un modelo en tiempo

real, logrando asi detectar fenómenos tales como vórtices o reǵımenes de flujo separado.

También puede ser empleado en cualquier tipo de modelo y tunel de viento.[10]

Los métodos qúımicos para producir humo incluyen tetracloruro de titanio y tetra-

cloruro de estaño que reaccionan con el aire húmedo. Sin embargo, ambos materiales son

corrosivos. El amońıaco anhidro y el sulfuro de hidrógeno producen humo, pero también

producen olores y, con aire húmedo, ácido sulfúrico. El vapor y el nitrógeno ĺıquido pro-

ducen humo denso sin efectos nocivos. Los aceites ligeros también se pueden quemar para

producir humo con algunos residuos. [11]
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3.4.2 Visualización 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 dirección.

Los materiales más utilizados para mechones incluyen nylon monofilamento e hilos de

coser de poliéster o algodón No. 60, además su producción es económica, aunque requieren

tiempo para su instalación y deben asegurarse firmemente para que no se genere ningún

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 sólo proporcionan información sobre los flujos de superficie

en la parte más baja de la capa ĺımite. Otro método de emplear dichos mechones es

instalándolos en varitas para visualizar vórtices.[11]

3.4.3 Visualización por aceite

El aceite generalmente se tiñe y se aplica al modelo antes de encender el túnel. Esta

técnica deja un patrón removible de flujo superficial en el modelo después de que se

completa el modo de prueba. Esta solución también impide que el modelo cambie de

posición durante el tiempo de viento, para garantizar que el residuo de aceite se haya

estabilizado sobre el área de interés. El aceite se acumula o forma corrientes durante la

baja fricción, como la separación del flujo en un ala, y las áreas que experimentan una

alta fricción (como la de un vórtice) estarán libres de petróleo. [10]

3.4.4 Visualización Schlieren

Es un método que permite la visualizaciòn 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 Visualización mediante pintura sensible a la presión (PSP)

Es un proceso de aplicación de pintura sensible a la presión y la temperatura, lo cual

permite poder comprender los patrones de flujo altamente complejos en relación con la

presión y la temperatura.[10]

3.4.6 Visualización mediante Hoja láser

Este método es usado para rastrear el flujo de aire después de haber hecho contacto con

el modelo para aśı lograr analizar los vórtices y el efecto del aire a lo largo del movimiento

del modelo. También la región de flujo a trabajar debe ser visible para la fuente de la luz

láser.[10]
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3.4.7 Visualización 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 difusión, el mismo peso espećıfico que el fluido de trabajo y

alto contraste.

Para hacer uso del tinte puede ser mediante inyección por medio de un pequeño tubo

eyector colocado en la posición deseada, también por pequeños orificios, que se propor-

cionan en la pared de un modelo o generando el tinte en el flujo sin alterarlo.[12]

3.4.8 Visualización China clay

Es una suspensión de caoĺın 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 túnel tan pronto termine de ser pintado,

después de que la mezcla en el modelo se encuentre seco se realiza la toma de imágenes

y con ello se logra observar de manera detallada el patrón de flujo al igual que la separa-

ción de de este. Es importante resaltar que en el desarrollo de este método no puede ser

alterada la posiciòn del modelo.[13]

Existen otras formas de visualización del flujo tales como:

• Visualización mediante burbujas.

• Visualización mediante diferentes part́ıculas pequeñas.

• Visualización mediante termograf́ıa.

• Visualización mediante cristales ĺıquidos.

• Visualización Shadowgraph.

• Visualización mediante velocimetŕıa de imagen digital de part́ıculas (DPIV).

3.5 Adquisición de datos

Existen varios tipos de instrumentos que permiten determinar las fuerzas aerodinámi-

cas, momentos, presiones, velocidades, entre otros en el modelo que se realizará la prueba;

entre estos instrumentos están las balanzas aerodinámicas, anemómetros, manómetros. Sin

embargo, tambien es posible obtener estos mismos datos mediante herramientas compu-

tacionales como un simulador CFD.

En el caso de la balanza aerodinámica, esta es un instrumento que se ocupa de cuanti-

ficar las cargas aerodinámicas, fuerzas y momentos que se ejercen sobre un objeto cuando

sobre él incide una corriente de aire. Gracias a la balanza aerodinámica podemos estudiar

el comportamiento de cualquier modelo ante un flujo de aire. La medición de las cargas
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aerodinámicas nos proporciona la suficiente información para predecir el comportamiento

real que tendŕıa el modelo en su escala real en condiciones semejantes a las que se somete

el túnel. Para hacer una analoǵıa adecuada se debe tener tanto en el modelo como en el

prototipo un mismo número de Reynolds. [18]

El anemómetro es un instrumento que permite medir la magnitud de la velocidad to-

tal, en un plano o en una dirección espećıfica de los gases. Sin embargo, existen diferentes

tipos de anemómetros: los que se usan principalmente para medir la velocidad media, co-

mo el anemómetro de álabes, el anemómetro térmico y el anemómetro de copas (t́ıpicos de

estaciones meteorológicas), y los que se usan cuando se están midiendo las caracteŕısticas

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

Para mediciones de presión pueden ser utilizados los diferentes tipos de manómetros

existentes. Este es uno de los dispositivos más antiguos para medir presiones, el cual mide

la diferencia entre la presión real o absoluta y la presión atmosférica, es decir, compara

la presión atmosférica con la presión de dentro de la sección de prueba donde circula el

fluido. Adicionalmente, los manómetros también pueden ser utilizados con frecuencia para

calibrar y verificar otros dispositivos.[21]

Actualmente, los simuladores CFD son una de las herramientas computacionales más

utilizadas debido a su precisión, flexibilidad y amplitud de aplicaciones, además, permite

diseñar, visualizar y analizar el comportamiento de cualquier modelo, asi como su opti-

mización y la resolución de problemas que se puedan presentar.

3.6 Correcciones en el túnel de viento

Al realizar pruebas experimentales en el túnel 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 ŕıgidas de la sección

de prueba hacen que la corriente de flujo que se produce dentro de este no cuente con una

distribución de propiedades totalmente uniforme en el espacio y tiempo, pues se genera

un bloqueo lateral del flujo en las cercańıas del modelo. Las desviaciones relativamente

pequeñas pueden tener efectos significativos en las distribuciones de tensión superficial

resultantes y las fuerzas totales correspondientes [13]. Para poder modificar estas altera-

ciones producidas en el túnel de viento y obtener óptimos resultados, se deben llevar a

cabo diferentes correcciones.

Dichas correcciones permiten realizar estimaciones para las fuerzas aerodinámicas y
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Caṕıtulo 3. Marco Teórico

los momentos experimentados por el modelo de prueba real.[22] Existen diferentes tipos

correcciones que se deben realizar, entre las cuales está bloqueo sólido y estela de bloqueo.

Para saber si se requiere la aplicación de las correcciones mencionadas anteriormente,

se determina hacer el cálculo de la relación de bloqueo que es la relación del área obstruida

(área frontal del ala) respecto al área de la sección transversal del túnel de viento.

Si esta relación es mayor al 5 % es necesario realizar correcciones de pared de túnel de

viento, sin embargo, para este análisis 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 relación

al área de la sección transversal del túnel. [23]
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Caṕıtulo 4

Metodoloǵıa aplicada

4.1 Materiales

• Túnel de viento soplador

Se utilizó un túnel de viento tipo soplador, que pertenece a la Escuela de Inge-

nieŕıa de São Carlos de la Universidad de São Paulo, cuyas especificaciones fueron

mencionadas anteriormente en el caṕıtulo 3, sección 3.3.2.

• Ala

Para el experimento se utilizó un ala (figura 4.1) la cual fue ubicada cerca de la

pared del túnel con el fin de simular media ala, que adicionalmente, está equipada

con una placa en el extremo que tiene la finalidad de disminuir los vórtices en la ráız

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

• 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.

Fuente: Autores.

• Micro manómetro

El micro manómetro se utilizó para medir la presión dinámica en cada uno de los

ángulos de ataque medidos.

• Estación meteorológica

Se utilizó para medir las condiciones atmosféricas durante el experimento y calcular

la densidad.

• Balanza aerodinámica

La balanza utilizada fue de tipo TE81, que mide: arrastre, sustentación y momento

de cabeceo. Su margen de error es de ± 0.2 N y se conecta a un ordenador compatible

que permite la adquisición de datos.
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4.2 Montaje y preparación del modelo

En primer lugar se realizó la escala del ala, winglet y tip tank en un software CAD

para posteriormente realizar la impresión en 3D de las mismas. Una vez impresas, fueron

ensambladas y posteriormente lijadas para eliminar las imperfecciones generadas por la

impresión, a continuación se cubrió el ala con papel contac negro.

Antes de iniciar la toma de datos, se midieron las condiciones atmosféricas mediante

el uso de una estación meteorológica y con estas se configuró el micro manómetro, luego

se realizó la calibración 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 túnel.

A continuación se insertó una varilla de 12 mm de diámetro para sujetar el ala a la

balanza y a su vez se fijó al endplate, con el objetivo de evitar la generación de vórtices en

la punta del ala, luego se ubicó cerca de la pared del túnel y con el fin de posteriormente

obtener valores más exactos y adicionalmente realizar la calibración del túnel de viento

(figura 4.2); primero se encendió el túnel estableciendo una velocidad de aproximadamen-

te 21 m/s, luego se realizó la toma de datos de presión dinámica con ayuda del micro

manómetro y de los valores obtenidos por la balanza aerodinámica para 600, 700, 800,

900 y 1000 RPM.

Seguido de esto, se fijó el montaje anterior al ala y su vez se instaló 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 túnel de viento con el

fin de simular media ala, se verificó que a un ángulo de 0◦ el ala se encontraba nivelada

y se procedió a realizar la misma toma de datos anterior variando de 2◦ en 2◦ el ángulo

de ataque del ala entre -4◦ y 20◦, con los valores obtenidos se calculó la sustentación,

arrastre, momento y sus respectivos coeficientes. Con el fin de corroborar que los valores

eran los correctos, se graficaron los valores de coeficiente de sustentación versus ángulo

de ataque y se observó que estos no teńıan sentido debido a que a pesar del alto ángulo

de ataque el flujo continuaba siendo laminar debido al bajo número de Reynolds, por lo

tanto, se fijó del 5 % de la cuerda de punta al 5 % de la cuerda de ráız un hilo de nylon

(figura 4.4) con el fin de generar turbulencia y obtener valores más próximos a la realidad.
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Figura 4.2: Nivelación del ala.

Fuente: Autores.

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

Fuente: Autores.

Figura 4.4: Correción del flujo.

Fuente: Autores.

Nuevamente se repitió la toma de datos para el winglet con la corrección en el ala
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y para esta prueba se observó que los resultados obtenidos eran correctos; por lo tanto,

manteniendo la corrección realizada con el nylon, se realizó la misma prueba para el

segundo dispositivo de punta de ala (tip tank) presentado en la figura 4.5 y para el ala

sin ningún dispositivo (figura 4.6).

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

Fuente: Autores.

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

Fuente: Autores.
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4.3 Cálculos

Para realizar el análisis experimental que fue desarrollado en el túnel de viento, se

extrajeron los resultados obtenidos en el programa de la balanza aerodinámica y las

presiones dinámicas obtenidas con el manómetro. Se realizó el cálculo de la sustentación,

arrastre, momento, coeficiente de sustentación, coeficiente de arrastre y coeficiente de

momento, para ellos se tomaron los siguientes valores iniciales proporcionados por la

balanza aerodinámica.

Cuadro 4.1: Valores balanza aerodinámica.

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

Fuente: Autores.

Primero se realizó el cálculo del arrastre de la barra y las tres configuraciones con la

siguiente fórmula.

DBD = (Dα −DZ)DInicial (4.3.1)

Posteriormente se realizó la gráfica de la presión dinámica vs el arrastre de la barra

(figura 4.7) que fue calculado anteriormente, en el cual se realizó una regresión lineal para

poder obtener la ecuación de esta que fue:

y = 0, 0034x; 0, 1712 (4.3.2)
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Figura 4.7: Regresión lineal Presión dinámica vs el arrastre de la barra.

Fuente: Autores.

Para las diferentes configuraciones del ala se realizaron tres cálculos del arrastre debido

a que se deb́ıa tomar en cuenta el comportamiento aerodinámico que generaba la barra

en cuanto al arrastre del ala.

El primer cálculo del arrastre se realizó con la ecuación (4.3.1), el segundo cálculo de

arrastre fue estimado tomando en cuenta la ecuación (4.3.2), que fue obtenida a partir de

la regresión lineal, donde x fue el valor de la presión dinámica de acuerdo al ángulo del

ala que se analizó, finalmente para estimar el último arrastre que fue el arrastre final para

usar en otros cálculos que precisen del valor del arrastre, se empleo la siguiente fórmula:

DFinal = DBD − y (4.3.3)

Para calcular la sustentación, momento, CD, CL, CM , se emplearon las siguientes

fórmulas:

L = ((Fore2 − Fore1) + (After2 − After1))LInicial (4.3.4)

M = ((Fore2 − Fore1) + (After2 − After1))MInicial (4.3.5)

CL =
L

qS
(4.3.6)
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CM =
M

qSc
(4.3.7)

Fueron calculados dos coeficientes de arrastre, el primer coeficiente es estimado sin

tomar en cuenta el arrastre de la barra (ecuación (4.3.8)), mientras que en el segundo si

se estima el arrastre de la barra (ecuación (4.3.9))

CD =
DBD

qS
(4.3.8)

CDA =
DFinal

q · AFEp
(4.3.9)

Todos los cálculos realizados para cada dispositivo en los diferentes ángulos de ataque,

se encuentran tabulados en el apéndice A.
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Teniendo en cuenta que para el concurso de la FAC la aeronave requeŕıa que el compo-

nente de punta de ala fuera óptimo en cuanto a factores como su eficiencia, la reducción

del arrastre y una buena sustentación, se procedió a realizar el análisis de las diferentes

gráficas que fueron generadas después de desarrollar los cálculos. Estas son sometidas a

comparaciones con los estudios obtenidos en CFD en el proyecto de análisis aerodinámico

computacional del ala de la aeronave Vultur, para finalmente determinar cual es el com-

ponente más 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: Comparación de resultados experimentales.

Párametro Tip tank Winglet Clear
CLMAX

1,107 1,142 1,059
αparaCLMAX

16◦ 16◦ 16◦

CL para zero α 0,179 0,223 0,213
CD para zero α 0,013 0,011 0,011
CMMAX

0,179 0,17 0,17
αparaCMMAX

16◦ 16◦ 16◦

CM para zero α -0,031 -0,026 -0,019(
CL

CD

)
MAX

20,033 27,36 23,996

αpara
(
CL

CD

)
MAX

4◦ 2◦ 4◦

Fuente: Autores.
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5.0.1 Coeficiente de sustentación vs ángulo de ataque

Para las configuraciones del ala con los dispositivos de tip tank y winglet se evidenció

en la figura 5.1 un incremento de la sustentación frente a la configuración que no tiene

ningún dispositivo desde α =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 ángulo se altera de α =16◦ a 20◦,

estas comienzan a presentar un comportamiento no lineal, debido a que están entrando

en la zona de pérdida, sin embargo ocurre de manera gradual lo cual va a permitir que el

piloto pueda recuperarse fácilmente bajo esta condición.

En todas las configuraciones se observa que el CLMAX
se genera cuando el ala se en-

cuentra a un ángulo de ataque de 16◦ y el valor de dicho coeficiente está entre 1,059 y 1,142.

Al tener el dispositivo de Winglet en el ala este presenta el mayor coeficiente de susten-

tación cuando el ángulo de ataque está a α =16◦ debido a que hay una mejor distribución

de la sustentación en la superficie pues la relación de aspecto ha sido modificada notoria-

mente con este dispositivo.

Figura 5.1: Coeficiente de sustentación vs ángulo de ataque.

Fuente: Autores.
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5.0.2 Coeficiente de arrastre vs ángulo de ataque

Al igual que en la gráfica anterior, cuando el ángulo de ataque se encuentra a α =6◦

el coeficiente de arrastre aumenta muy poco tanto en la configuración con tip tank como

en la configuración que no tiene ningún dispositivo, mientras que la configuración con

winglet presenta un menor coeficiente de arrastre a medida que va aumentando el ángulo

de ataque, siendo esta la configuración con los menores coeficientes de arrastre durante

los diferentes ángulos de ataque (figura 5.2).

En los ángulos de ataque de 16◦ a 20◦ el coeficiente de arrastre aumenta de manera

considerable, lo cual puede ser generado por el aumento de la separación de flujo que

ocurre en la región del ala.

Figura 5.2: Coeficiente de arrastre vs ángulo de ataque.

Fuente: Autores.

5.0.3 Arrastre inducido

La gráfica 5.3 se encuentra relacionada con el arrastre inducido que se genera en ala,

en esta se observa que la configuración de winglet es la que presenta el menor arrastre

ya que existe una reducción de vórtice en la punta de ala, sin embargo esta configuración

sin sustentación presenta un alto coeficiente de arrastre parásito en comparación con las

otras configuraciones debido a que posee mayor área mojada o mayor área transversal.
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Figura 5.3: Arrastre inducido.

Fuente: Autores.

5.0.4 Eficiencia aerodinámica

La eficiencia aerodinámica CL

CD
graficada en la figura 5.4, se analizó en función del co-

eficiente de sustentación, se muestra claramente en la gráfica que la relación CL

CD
aumenta

para las 3 configuraciones obteniendo un efecto positivo más para el winglet que para

las otras dos configuraciones en la reducción del arrastre inducido. Para las configura-

ciones de tip tank y ala sin dispositivo la máxima relación CL

CD
fue de 20,033 y 23,996

respectivamente, a un coeficiente de sustentación aproximadamente de CL = 0,5, el cual

corresponde a un ángulo de ataque de 4◦, mientras que para el winglet fue de CL= 0,4, el

cual corresponde a un ángulo de ataque de 2◦, por lo tanto se determinó que esta última

configuración fue la que presentó los resultados más prometedores (CL

CD
= 27,36 a CL= 0,4

y α =2◦).
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Caṕıtulo 5. Análisis y Resultados

Figura 5.4: Eficiencia aerodinámica.

Fuente: Autores.

5.0.5 Arrastre polar

Se observa en la gráfica 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 más 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.

Fuente: Autores.

5.0.6 Coeficiente de momento vs ángulo de ataque

Para la gráfica de momento (figura 5.6), las tres configuraciones en las primeras varia-

ciones de ángulos presentan un coeficiente de momento similar, cuando llegan a la zona de

pérdida que se encuentra entre los ángulos de 16◦ a 20◦, el dispositivo de tip tank presenta

el coeficiente de momento más 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 más 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 más bajo en comparación con las otras configuraciones.
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Figura 5.6: Coeficiente de momento vs ángulo de ataque.

Fuente: Autores.

5.0.7 Comparación resultados experimentales con análisis en

CFD

Para comprobar la veracidad de los resultados obtenidos se realizó la gráfica de co-

eficiente de sustentación para cada configuración en la cual se compararon los resultados

experimentales con los obtenidos en el análisis de CFD.
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Figura 5.7: Comparación coeficiente de sustentación para Tip tank.

Fuente: [3].

Figura 5.8: Comparación coeficiente de sustentación para Winglet.

Fuente: [3].
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Figura 5.9: Comparación coeficiente de sustentación sin dispositivo .

Fuente: [3].

En las figuras 5.7 a 5.9, se observa que los resultados obtenidos por el método númerico

para el coeficiente de sustentación en cada configuración son similares a los obtenidos en

el método experimental, sin embargo, se presentan pequeñas 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 sustentación máximo 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 análisis de CFD para este dispositivo

son los más próximos al valor real obtenido mediante el método experimental.
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Caṕıtulo 6

Conclusiones y Recomendaciones

Con el fin de comprobar la veracidad de los resultados obtenidos en ambos análisis, se

llevó a cabo una comparación entre los datos experimentales y numéricos obtenidos por

un grupo de estudiantes de la Fundación Universitaria los Libertadores, donde se corro-

boró que la configuración que permite obtener un mejor desempeño de la aeronave es

Wing-Winglet. Esta configuración mostró la mejor eficiencia aerodinámica pues presenta

el mayor coeficiente de sustentación entre las configuraciones analizadas, el cual se da a

un ángulo de 16◦; y también porque presenta un bajo arrastre inducido.

Adicionalmente, se determinó que esta configuración aumenta el rendimiento de la

aeronave en comparación a las demás teniendo en cuenta que este dispositivo de punta

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

Para evitar una distorsión excesiva del flujo sobre el modelo debido a los efectos de

bloqueo en el túnel 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 configuración 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 afectaŕıa el rendimiento de la aero-

anve durante su misión.

Como recomendación para futuros análisis experimentales en un túnel de viento con-

sideramos importante realizar más de un tipo de prueba de visualizaciòn de flujo en el

tùnel, ya que aśı es posible tener completa certeza de los diferentes fenómenos que se estén

presentando. Adicionalmente tener en cuenta en los resultados las diferentes correcciones

que deben realizarse a un túnel para que los datos obtenidos sean lo más próximo 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 fabricación del

ala, ya que se podŕıa evidenciar algún fenómeno o comportamiento diferente a los ya vi-

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

Además de eso, contar con la disposición 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 análisis de momento sólo se realizó para el

ala y mediante este no es posible determinar cuál disposistivo es mejor, debido a que es

necesario realizar también el análisis de momento en el centro de gravedad de la aerona-

ve; se recomienda para futuros análisis y para mejorar el art́ıculo que se está realizando,

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

Como última recomendación al momento de determinar cúal dispositivo de punta de

ala será el más adecuado, no sólo se debe analizar aerodinámicamente sino tamb́ıén como

un sistema, donde se debe evaluar la parte estructural, ya que puede que en este último

aspecto el dispositivo no sea viable como lo es aerodinámicamente y afecte el desempeño

durante el vuelo de la aeronave.
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Apéndice A

Primer Apéndice

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

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

Fuente: Autores.

Figura A.3: Fuerzas y coeficientes aerodinámicos para el ala sin dispositivo.

Fuente: Autores.
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