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Resumen: Este Trabajo Fin de Grado presenta un estudio experimental sobre el
comportamiento aerodinamico de cuerpos con distintas geometrias expuestos a un
flujo de aire controlado. Se analizan las fuerzas de arrastre y sustentacion en funcion
de parametros como la superficie expuesta, el angulo de ataque, la velocidad del flujoy
la rugosidad de la superficie. Se determina la variacion del coeficiente de arrastre con
el niumero de Reynolds y se exploran fenémenos como la crisis de arrastre. Asimismo,
se mide la distribucién de presiones en alas gruesas y se analizan los efectos de borde
en las mismas. Los resultados permiten validar conceptos teéricos fundamentales de
la mecanica de fluidos y muestran como ciertas configuraciones geométricas optimizan
el comportamiento aerodinamico, dando lugar a multitud de aplicaciones cotidianas
como en €l vuelo de aeronaves.

Palabras clave: aerodinamica, arrastre, sustentacion, numero de Reynolds, perfil
de presiones, crisis de arrastre, flujo turbulento, angulo de ataque.

Abstract: This work presents an experimental study on the aerodynamic behavior
of bodies with different geometries exposed to a controlled airflow. Drag and lift forces
are analyzed as functions of surface area, angle of attack, flow velocity, and surface
roughness. The variation of the drag coefficient with the Reynolds number is exami-
ned, and phenomena such as drag crisis are explored. Additionally, pressure distribu-
tion over thick airfoils is measured, and edge effect are analysed. The results validate
key theoretical concepts in Fluid Mechanics and demonstrate how certain geometric
configurations enhance aerodynamic performance, leading to a wide range of practical
applications such as aircraft flights.

Keywords: aerodynamics, drag, lift, Reynolds number, pressure profile, drag crisis,
turbulent flow, angle of attack.
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Introduccion

La aerodinamica, rama de la mecanica de fluidos centrada en el estudio del movi-
miento del aire y su interaccion con los cuerpos inmersos en €l, ocupa un papel central
en multiples disciplinas cientificas y tecnolégicas. Desde el disefio de aeronaves hasta
la ingenieria civil, pasando por aplicaciones en el deporte, la medicina y la industria
automotriz, comprender cémo se comportan los fluidos en movimiento es esencial pa-
ra optimizar el rendimiento, reducir el consumo energético y garantizar la seguridad
de sistemas en movimiento.

En este contexto, dos de los fenomenos mas relevantes son la fuerza de arrastre,
que representa la oposicion del fluido al desplazamiento de un cuerpo, y la fuerza de
sustentacion, responsable de mantener objetos en el aire, como es el caso de las alas
de un avion. Ambas fuerzas dependen de multiples factores, entre los que destacan la
geometria del objeto, el angulo de ataque, la velocidad del flujo y caracteristicas fisicas
del fluido como su viscosidad y densidad. A pesar de la existencia de modelos teéricos
que intentan describir estos fenéomenos, la complejidad de las ecuaciones involucradas
(como las de Navier-Stokes) y las condiciones no ideales presentes en la realidad obli-
gan a recurrir a la experimentacion como herramienta fundamental para la obtencion
de resultados fiables.

El presente trabajo se enmarca en ese espiritu experimental. Se ha disenado y
llevado a cabo un estudio sistematico en laboratorio con el objetivo de analizar como
varian las fuerzas de arrastre y sustentacion en funcion de distintos parametros fisicos
y geométricos. Se han utilizado distintos perfiles aerodinamicos (planos, circulares,
curvos, esféricos, con diferentes rugosidades), expuestos a un flujo de aire controlado
mediante un generador de flujo de aire y medidos con ayuda de un tubo de Pitot,
dinamometros, manometros, etc.

Los objetivos principales del estudio han sido tres:

1. Determinar experimentalmente las fuerzas de arrastre y sustentaciéon en diver-
sos perfiles, explorando su relacion con la superficie expuesta, la velocidad y el
angulo de incidencia del flujo.

2. Estudiar la dependencia del coeficiente de arrastre con el numero de Reynolds,
parametro adimensional fundamental en mecanica de fluidos, y discutir fenome-
nos como la crisis de arrastre.

3. Analizar la distribucion de presiones sobre alas gruesas, obteniendo perfiles de
presion longitudinal y transversal que permiten inferir las regiones generadoras
de sustentacion.

Los resultados obtenidos muestran, entre otros aspectos, como geometrias mas
aerodinamicas y superficies lisas tienden a reducir el arrastre, como el aumento del
angulo de ataque potencia la sustentacion hasta cierto limite, y como la rugosidad
puede adelantar fenomenos de transicion turbulenta. En su conjunto, este trabajo
permite visualizar de manera tangible los principios de la aerodinamica y su aplicacion
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2 INTRODUCCION

practica, aportando ademas evidencia experimental de que modelos ideales como el
propuesto por D’Alembert (segun el cual el arrastre seria nulo en fluidos ideales) no
son aplicables al caso real de flujos viscosos como el aire atmosférico.



Capitulo 1

Fundamentos de aerodinamica

La aerodinamica es la rama de la mecanica de fluidos que estudia el movimiento
del aire u otros otros gases (en general, fluidos compresibles) y su interaccion con
los cuerpos que se mueven entre ellos. El flujo de aire alrededor de un cuerpo en
su seno es un fenémeno de alta complejidad, que a menudo requiere de hipétesis
simplificadoras. En este primer capitulo se sientan las bases de la aerodinamica, unas
primeras definiciones y resultados que mas tarde seran de utilidad en el trabajo y, en
definitiva, el lenguaje y notacion que se utilizara a lo largo del mismo.

1.1. Generalidades de mecanica de fluidos

En el estudio matematico de los fluidos resultan importantes los conceptos de linea
de corriente, como curva que es tangente en cada instante de tiempo a la velocidad del
fluido, y de flujo. Mas formalmente se definen como sigue (como referencia para esta
seccion, se toma el primer capitulo de [1]).

Definicién 1.1. Sea  un abierto de R?, I = [a,b] C R un intervalo (eventualmente
infinito) y w : I x Q — R3 el campo de velocidades de un fluido. Se definen las li-
neas de corriente (en inglés, streamlines) como las curvas r(t) solucion del sistema de
ecuaciones diferenciales

dr  u(t,z)

dr~Ju|

donde dr = |dr|.

Observacion 1.2. Dos lineas de corriente no pueden cortarse. De lo contrario, dicho
fluido presentaria dos velocidades distintas en un mismo punto, lo cual no es fisica-
mente posible.

Definicion 1.3. En las condiciones de la definicion 1.1, la aplicacion X : I x Q — Q
dada por X (t,a) = x(t), si « es la solucion al problema de Cauchy

dx
{ = u(t, x) 7
z(0) =a

se llama flujo del campo de velocidades v.

Observacion 1.4. La aplicacion X anterior representa la trayectoria seguida por una
particula inmersa en el seno del campo de velocidades u que parte del punto a.

Definicion 1.5. En un instante de tiempo ¢, una estela es una curva que une todos
los puntos materiales que han pasado (o pasaran) por un lugar determinado en ese
tiempo.



4 CAPITULO 1. FUNDAMENTOS DE AERODINAMICA

Un resultado clave en fisica de fluidos es la ecuacion de continuidad. Esta constituye
la expresion matematica, en forma diferencial, del principio basico de conservacion de
la masa. Se puede caracterizar un fluido por una funcién densidad p = p(t,x) de
forma que la masa de una region V = V(¢) en el instante de tiempo ¢ viene dada por la
expresion

M(t) = / ot ) dac. (1.1)
v

Admitiendo que la masa se conserva por el flujo dado por la definicion 1.3, del
teorema de transporte de Reynolds (para mas detalles, ver la seccion 1.2.5 de [1] y la
seccion 4.2. de [2]), se sigue que

M'(t) = @(t,m)+v‘(pu)dm:0.

Como V = V(t) es un dominio arbitrario, se deduce que sélo puede ser

dp

— : = 0. 1.2

9t +V-(pu)=0 (1.2)
La ecuacion 1.2 sera llamada ecuacion de continuidad, y es la primera de las ecua-

ciones de Navier-Stokes. Motiva, ademas, la siguiente definicion.

Definiciéon 1.6. Un fluido se dice que es incompresible si la densidad permanece cons-
tante a lo largo del flujo, i.e. p = const.

Observacion 1.7. Es interesante notar que, en virtud de la ecuacion de continuidad,
para un fluido incompresible se tiene que V - u = 0. Esto, en la jerga del analisis
vectorial, equivale a decir que el campo u es solenoidal.

Las fuerzas sobre un fluido vienen dadas por campos externos y fuerzas de contacto
(o de superficie), como la presion y los esfuerzos de tension por presion viscosa. Entre
los campos externos que pueden afectar al fluido, se considera el caso del campo
gravitatorio: F = —pV® = pg, donde ¢ representa el potencial gravitatorio y g, el
campo. Para las fuerzas de contacto, se toma un fluido donde estas toman la forma
—Vp, sip es el campo de presiones. Entre los esfuerzos de tension destacan los debidos
a la viscosidad del fluido, y que representan la oposicion de este al movimiento. En el
caso en el que la variacion del esfuerzo sea lineal con el gradiente de la velocidad, se
dice que el fluido es newtoniano, y los efectos viscosos adoptan la forma pAwu. Aqui Au
representa el laplaciano de u, mientras p es el coeficiente de viscosidad dindamica.

Si con todas las fuerzas anteriores se escribe la segunda ley de Newton para un
fluido incompresible, esta resulta en la otra ecuacion de Navier-Stokes:

19} 1
—u—Fu-Vu:—pr—Fg—H/Au7 (1.3)
ot P

donde se ha introducido el coeficiente de viscosidad cinemdtica,

7

V= —.

p

Ignorando los efectos de viscosidad, se llega a la ecuacién de Euler:

0 1
A W Vu=—"Vp+g, (1.4)
ot p

que describe el movimiento de un fluido incompresible y no viscoso en el seno de
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un campo gravitatorio. Esta ecuacion es de gran utilidad en una gran mayoria de
situaciones. Es por esto que se establece la siguiente definicion.

Definicion 1.8. Un fluido se dice que es ideal (inviscid, en inglés) si es incompresible
Y Nno Vviscoso.

Definicion 1.9. Un fluido se dice que es estacionario, que esta en régimen estacionario
. . . L ou
o que tiene flujo estacionario si se cumple que i 0.

El resultado central de la dinamica de fluidos ideales es el teorema de Bernoulli,
que establece una relacion entre la presion (en realidad, la entalpia) del fluido y su
velocidad en puntos a lo largo de una linea de corriente. Se enuncia como sigue, segun
se presenta en la seccion 4.9 de [2].

Teorema 1.10 (Teorema de Bernoulli). Sea un fluido ideal, incompresible y en estado
estacionario sobre el que actia una fuerza conservativa de la forma F = —pV®. A lo
largo de una linea de corriente la funcion de Bernoulli

1
B=L1a4 2 (1.5)
p 2

es constante.

Otro resultado central en la teoria clasica de mecanica de fluidos es el principio de
Arquimedes, que se enuncia a continuacion como corolario de un teorema mas general.

Teorema 1.11. Sea VV un cuerpo inmerso en el seno de un fluido y sea A = 0V el area
periférica del cuerpo. La fuerza total ejercida por el fluido sobre V' viene dada por la
integral de superficie

F = / pda, (1.6)
A
donde p es el campo de presiones del fluido.

Corolario 1.12 (Principio de Arquimedes). La fuerza ejercida por un fluido en equilibrio
estatico sobre un cuerpo sumergido en €l es vertical y hacia arriba y tiene el valor del
peso del fluido desalojado.

1.2. Fuerza aerodinamica: arrastre y sustentacion

El desarrollo tedrico de la presente seccion se basa en el primer capitulo de [3].
Se supone para empezar un cuerpo, digamos una aeronave como la de la figura 1.1,
sumergido en el aire. Se denota por W el peso del cuerpo, vertical y hacia abajo, y
por w el empuje sufrido por este segun el principio de Arquimedes (corolario 1.12). La
suma vectorial resultante se presenta en la figura como W + w, y sera de magnitud
W —w. Ademas, actuara independientemente de que el cuerpo esté en movimiento o
€n reposo.

En caso de que el cuerpo se mueva a velocidad constante y horizontal V', debera
existir una fuerza T' que mantenga este movimiento uniforme - por ejemplo, los motores
propulsores de la aeronave. En consecuencia, por la 12 ley de Newton, debera existir
una fuerza adicional, A, tal que T'+ W + w + A = 0 para que la aeronave avance a
velocidad constante. Esta fuerza A es la llamada fuerza aerodinamica ejercida sobre el
cuerpo. Uno de los grandes problemas de la aerodinamica es la investigacion y estudio
de esta fuerza.
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P >

_‘/«0’ T v

W+w

Figura 1.1: Diagrama de fuerzas sobre una aeronave. Adaptado de [3].

La fuerza aerodinamica puede expresarse en términos de dos componentes: una
perpendicular a la velocidad, L, y otra opuesta a ella, D, como en la figura 1.2. Si
se denota por v el angulo entre la fuerza aerodinamica y la vertical (conocido como
angulo de planeo), resulta que los médulos de estas fuerzas vienen dados en términos
del modulo de A y de v segun las expresiones:

L= Acos(y) y D= Asin(y).

A

Figura 1.2: Componentes de la fuerza aerodinamica. Adaptado de [3].

Ademas, la relacion entre ellas viene descrita por

tan(y) = % (1.7)

De este estudio se desprende la siguiente definicion.

Definicion 1.13. Se llama arrastre o resistencia al avance (en inglés, drag) a la com-
ponente de la fuerza aerodinamica opuesta al sentido de movimiento. Se llama sus-
tentacion (en inglés, lift) a la componente de la fuerza aerodinamica perpendicular a
la direccién de movimiento.

Observacion 1.14. Por convenio, se considera que la sustentacion es positiva cuando
se opone a la atraccion gravitatoria, como en la figura 1.2.

A la hora de evaluar la fuerza que ejerce un fluido, por ejemplo el aire, sobre un
Cuerpo en su seno, se recurre a la expresion dada en el teorema 1.11. Esta es la fuerza
aerodinamica cuyas componentes son la sustentacion y el arrastre establecidas en la
definiciéon 1.13.
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Para el calculo de las fuerzas de arrastre y sustentacion, es preciso reescribir el
integrando de la ecuacion 1.6 de una forma mas manejable, que incluya magnitudes
mas facilmente medibles de cara a facilitar la experimentacion. En virtud del teorema
de Bernulli (teorema 1.10), en dos puntos, 1y 2, a lo largo de una linea de corriente
del flujo se cumple que

P1 1 P2 1

?+¢1+§U%:?+®2+§U%.
En caso de que los potenciales gravitatorios sean iguales (alturas iguales), y de que la
velocidad en, por ejemplo, el punto 2 sea nula (punto de estancamiento), se tiene que

1 1
@+§u2 =2 4 bien P2 —P1 = iqu'

Esto se reescribe en términos de la presion dinamica,

1 2
q=5pu,

y asumiendo que en el punto 1 la presion es la atmosférica, pg, segun la expresion

q =Dp— DPo. (1.8)

Con esta reescritura, la evaluacion de la integral en la ecuacion 1.6 es inmediata en
términos del area tipica, f,, del cuerpo (esta es el area de la seccion transversal del ob-
jeto inmerso en el fluido). Proyectando segun la figura 1.2, se obtienen las expresiones
para el arrastre y la sustentacion segun

D = Cpfpq = Cpfp(p — po), (1.9)
L=Crfpq=Crfp(p—po). (1.10)

En las expresiones anteriores C'p y C', son los correspondientes coeficientes de arrastre
y sustentacion. Estos son coeficientes adimensionales que se definen como el cociente
entre la respectiva fuerza (arrastre o sustentacion) dividido por la energia cinética del
fluido y por el area tipica del objeto, y dependen de los distintos perfiles aerodinamicos,
a los que caracterizan, y son clave a la hora de llevar a cabo su estudio.

1.3. Teoria de la capa limite

En el estudio del movimiento de fluidos viscosos, la teoria de la capa limite, in-
troducida por Ludwig Prandtl en 1904, representa un avance fundamental en la com-
prension del comportamiento de los fluidos cerca de las superficies so6lidas. Esta teoria
establece que, cuando un fluido viscoso se mueve sobre una superficie, se forma una
delgada region adyacente a dicha superficie, denominada capa limite, en la que los
efectos de la viscosidad son predominantes. Dentro de esta capa, el gradiente de velo-
cidad es considerable y la velocidad del fluido varia desde cero (debido a la condicion
de no deslizamiento en la pared) hasta valores cercanos a la velocidad del flujo externo
no perturbado (para mayor detalle sobre la derivacion matematica, ver la seccion 5.3.1
de [4]).

Fuera de la capa limite, en contraste, las fuerzas viscosas se vuelven despreciables,
y el movimiento del fluido puede describirse adecuadamente mediante la ecuacion de
Euler (ecuacion 1.4). Esta disgregacion del flujo permite simplificar significativamente
el analisis de muchos problemas practicos en dinamica de fluidos, al acoplar una
solucion viscosa en la region cercana a la pared con una solucion no viscosa en el



8 CAPITULO 1. FUNDAMENTOS DE AERODINAMICA

exterior.

Uno de los fenomenos mas relevantes asociados a esta teoria es la separacion de
la capa limite. Esta ocurre cuando, debido a un gradiente adverso de presion, las par-
ticulas del fluido en las proximidades de la pared pierden su cantidad de movimiento
hasta detenerse, incluso llegando a revertir su sentido de movimiento. Como resulta-
do, la capa limite se desprende de la superficie s6lida, formando una region de flujo
separado caracterizada por la aparicion de remolinos o vortices y turbulencia.

La separacion de la capa limite da lugar a la formacion de la estela, con presencia de
vortices y pérdidas de presion significativas. Este fenomeno tiene un impacto directo
sobre el aumento de la resistencia aerodinamica y es determinante en el disefio de
perfiles aerodinamicos y otras geometrias en ingenieria.

La introduccion del concepto de capa limite no sé6lo resolvio las contradicciones en-
tre la teoria existente del flujo potencial y los experimentos, sino que también permitio
describir fenomenos como el de la separacion, la formacion de zonas con vorticidad y la
transicion del flujo laminar al turbulento, todos ellos de importancia en aerodinamica.

1.4. Numero de Reynolds

En mecanica de fluidos, los parametros adimensionales juegan un importante pa-
pel a la hora de estudiar el comportamiento de los fluidos. Ya se han presentado en
secciones anteriores los coeficientes de arrastre y sustentacion, pero sin duda alguna
el parametro adimensional mas importante cuando de estudiar un fluido se trata es el
nitmero de Reynolds. Este surge de forma natural al adimensionalizar la ecuacion de
Navier-Stokes, y da cuenta de la relacion entre las fuerzas de inercia y las fuerzas vis-
cosas (ver la seccion 4.1.3 de [1]). Asi mismo, permite cuantificar cuando los términos
no lineales de la ecuacion 1.3, u - Vu, son despreciables, o no, frente a los términos
viscosos, vAu. Aqui se presenta la definicion en el caso de que el fluido sea aire y el
estudio verse sobre la dinamica de un cuerpo en su seno.

Definicion 1.15. Sea un cuerpo de anchura caracteristica L en el seno de un flujo
de aire de velocidad v, densidad p, y viscosidad dinamica p. Se define el nimero de
Reynolds como

L
Re = £, (1.11)
"
Observacion 1.16. Se puede dar una definicion equivalente del nimero de Reynolds
L
en términos de la viscosidad cinematica, v, que resulta ser Re = vz
1%

El numero de Reynolds sirve, entre otras muchas aplicaciones, para caracterizar
el régimen del fluido, segun establece el siguiente resultado.

Teorema 1.17. Sea el flujo de un fluido y Re el niumero de Reynolds asociado. Se
cumple que:

= Si Re < 2300, entonces el régimen es laminar.
= Si Re > 4000, entonces el régimen es turbulento.

= Si 2300 < Re < 4000, el flujo es inestable, y puede alternar de régimen laminar a
turbulento.

Observacion 1.18. Se recuerda que se dice que un flujo es turbulento si es cadtico
y con presencia de remolinos. Es tipico de flujos con velocidades altas y viscosidades
bajas, como el aire. En caso contrario, se dice que es laminar.
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Un objetivo del trabajo sera determinar el régimen o regimenes del flujo estudiado,
asi como establecer una dependencia del coeficiente de arrastre con el numero de
Reynolds. En particular, para el caso de la esfera.

El coeficiente de arrastre de la esfera ha sido objeto de estudio durante bastante
tiempo. En 1912, Eiffel y sus colaboradores, al medir la resistencia de esferas de dia-
metros variados, observaron que la fuerza de arrastre descendia en un cierto rango
de velocidades, cuando la velocidad aumentaba. Este hecho se conoce como crisis de
arrastre.

Actualmente, se conocen perfiles para el coeficiente de arrastre de la esfera lisa y
rugosa como los mostrados en la figura 1.3.

@

Smooth

1.5
1.0

C, 05

01

102 103 10¢ 105 106 107
Re

Figura 1.3: Tendencia de los coeficientes de arrastre de esferas lisas (smooth) y rugosas
(rough) en funcion del nimero de Reynolds. Adaptado de [5].

Mas aun, para el caso de esferas rugosas, se observa que esta crisis de arrastre
sucede para valores del numero de Reynolds inferiores a los correspondientes para la
esfera lisa. Ello se justifica via la teoria de la capa limite, introducida en la seccion
anterior. Para superficies rugosas, el fenomeno de la separacion ocurre mas tarde que
en el caso liso, reduciendo el tamano de la estela y, en consecuencia, la fuerza de
arrastre.

1.5. Paradoja de D’Alembert

El resultado que se presenta en esta ultima seccion introductoria es el que motivo
la realizacion de este trabajo. Una buena referencia historica sobre el mismo se puede
encontrar en el articulo de Imperio de la Ciencia ([6]).

En 1752 el cientifico francés Jean le Rond D’Alembert demostré6 matematicamen-
te que los aviones no pueden volar. Mas precisamente, el resultado establecido por
D’Alembert fue el siguiente:

Teorema 1.19 (Paradoja de D’Alembert). En un flujo potencial, incompresible y no
viscoso la fuerza de arrastre experimentada por un cuerpo soélido es nula.

Observacion 1.20. Aunque no se ha entrado en detalles en este trabajo, la definicion
de flujo potencial esta perfectamente definida en mecanica de fluidos. En pocas pa-
labras, es aquel cuyo campo de velocidades es el gradiente de una funcién potencial
escalar. La consecuencia fundamental de este hecho es que el flujo no presente vor-
ticidad, que no es mas que la tendencia a efectuar movimientos de rotacién sobre si
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mismo. No se insiste mas en ello, pues requiere de una teoria matematica mas avan-
zada, y no se obtienen resultados mucho mas interesantes que los que se presentaran
a continuacion.

La pregunta ahora podria ser: ¢esta D’Alembert en lo cierto? La respuesta es in-
mediata e incontestable: no. Sin embargo, sus matematicas eran impecables. ;Qué
ocurre entonces? Es sencillo, repasando las hipétesis del resultado, darse cuenta de
que los flujos potenciales, incompresibles y no viscosos son una mera idealizacion.
Estos permiten extraer conclusiones muy provechosas en muchos ambitos de la me-
canica de fluidos, pero no son adecuados para estudiar la teoria aerodinamica del
arrastre y la sustentacion.

En los subsiguientes capitulos de este trabajo se presentaran evidencias experi-
mentales de que la hipotesis de D’Alembert sobre el vuelo de las aeronaves es categori-
camente falsa, poniendo de manifiesto la existencia de fuerzas de resistencia al avance
y de sustentacion sobre cuerpos soélidos en el seno de un fluido viscoso como es el aire.



Capitulo 2

Dispositivo y procedimientos
experimentales

Este capitulo se dedica a presentar y explicar cuidadosamente el material de labo-
ratorio empleado, asi como los métodos seguidos en cada una de las partes del trabajo
para obtener los resultados experimentales. El dispositivo experimental lo conforman
los siguientes materiales:

1.

—
o

[a—
i

12.
13.
14.
15.
16.
17.
18.

19.

© ® N o a ks W b

Fuente de alimentacion y potenciometro.

Generador de flujo de aire.

Tubo de Pitot de tipo Prandtl, con manometro de precision y liquido manomeétrico.
Tubos de goma (2).

Base soporte para 6 dispositivos.

Varilla roscada de 35 cm.

Varilla roscada de 10 cm.

Pesa para nivelar la balanza.

Soporte en U para la balanza.

Anclaje de la U a la base.

. Varilla apuntada.

Pie para la varilla apuntada.

Barra para regular la altura de la varilla apuntada.
Polea.

Dinamoémetros (2).

Varillas soporte para los dinamometros (2).
Balanza y pesa.

Hilo y tijeras para cortarlo.

Nueces (4).

11
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20. Varilla soporte de 1 m.

21. Conjunto de modelos aerodinamicos.
22. Alas perforadas (2).

23. Medidor de angulo.

24. Termopar.

25. Barometro.

26. Pie de rey.

En todas las etapas de la experiencia, el potenciometro se utilizé para controlar la
velocidad del flujo de aire expulsado por el generador de aire metalico (ver figura 2.1).
Se empleo el tubo de Pitot para medir la presion dinamica del flujo de aire, dada por
la ecuacion 1.8, dando asi cuenta de la velocidad del fluido. Para ello, se dispuso el
Pitot enfrentado al generador de flujo de aire a una distancia aproximadamente igual
a la que se encontrarian posteriormente los diferentes perfiles aerodinamicos.

- 4

i

Figura 2.1: Potenciometro y generador de flujo de aire metalico.

Alo largo de los dias en que se desarrollo el trabajo, se comprobaron las condiciones
atmosféricas de presion y temperatura con el barémetro y el termopar. Debido a su
escasa variacion, se ha optado por asumir la hipétesis simplificadora de que ambas
son constantes. La presion se aproximara por la atmosférica, pp = 1 atm = (1013,3+0,1)
mbar, y la temperatura por ¢ = (20,0 + 0,1) °C. Para estas condiciones de presion y
temperatura se conocen los datos del aire (ver [7]):

» Densidad del aire, p = 1,205 kg/m?
» Viscosidad dinamica del aire, = 1,82-107° Pa-s.
» Viscosidad cinematica del aire, » = 1,51 - 10~° m?/s.

Ademas, en todos los dias que se desarrollo el trabajo, el manometro arrojo el valor
de pp = 0,3 mbar para la presion atmosférica, dato que permitiria, via la ecuacion 1.8,
determinar la presion dinamica del flujo incidente.

En la gran parte de la experiencia, se utilizé la misma configuracion experimental.
Esta consitia en colocar en la base soporte la varilla soporte de 1 m y el soporte en U
para la balanza. En uno de los extremos de la balanza se coloc6é una pesa moévil. En
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el otro, las diferentes alas o perfiles aerodinamicos para el estudio. Para garantizar la
fiabilidad de los resultados, la balanza se equilibré cuidadosamente previo a la toma
de todas las medidas.

Se colgaron los dos dinamometros en sus respectivas varillas, antes sujetas a la
varilla soporte mediante nueces. Asi mismo, se acopl6 a la balanza un transportador
de angulos que permitiria determinar el angulo de incidencia del flujo de aire respecto
al objeto.

La balanza se ato por un extremo a un trozo de hilo que, tras pasar por la polea
(previamente fijada a la varilla soporte mediante varillas y nueces), se até a uno de los
dinamoémetros. Este se utilizé para medir las fuerzas de arrastre, y se alterno entre
el de 1 N y el de 100 mN, en funciéon del rango de las fuerzas determinadas. El otro
dinamometro, suspendido de una varilla soporte en la vertical del extremo con el peso
de la balanza, se at6 a la balanza directamente via otro trozo de hilo. Este serviria para
determinar las fuerzas de sustentacion, cuyo rango fue siempre apropiado para el uso
del dinamoémetro de 100 mN.

La configuraciéon previamente descrita se muestra en la figura 2.2.

Figura 2.2: Montaje base para desarrollar los experimentos.

2.1. Fuerzas de arrastre y sustentacion

En la primera parte del trabajo, se determinaron diversas fuerzas de arrastre y
sustentacion para diferentes areas transversales, angulos de ataque y velocidades de
incidencia. Asi mismo, se analizo la dependencia del arrastre con la geometria, y la
relacion entre ambas componentes aerodinamicas.
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Previo a esto, se determinaron las areas de las tres alas rectangulares y las tres
alas circulares. Para las rectangulares, se utilizo el pie de rey para medir el alto y el
ancho. En el caso de las circulares, se tomaron sucesivas medidas de los diametros
correspondientes. Las alas utilizadas se muestran en la figura 2.3.

Figura 2.3: Alas planas, tres circulares y tres rectangulares.

2.1.1. Coeficiente de arrastre de un ala plana

En primer lugar, se colocoé el ala rectangular de mayor tamano en un extremo de
la balanza, bajo angulo de 90° (incidencia normal), y se hizo incidir un flujo de aire de
velocidad variable. La presion asociada a dicha velocidad se midio con el tubo de Pitot.
Para cada una de las velocidades, se determino la fuerza de arrastre soportada por el
ala con ayuda del dinamometro.

Al incidir el chorro de aire sobre el ala, la balanza se desvia de su posicién inicial
de equilibrio (transversal al flujo). Para tomar la medida de la fuerza, se desplazo el
dinamometro cuidadosamente verticalmente y hacia arriba, de forma que el hilo tirara
de la balanza hasta devolverla de nuevo a su posicion de equilibrio; esto es, que el
flujo de aire siguiera siendo perpendiculara la superficie del ala. Para marcar dicha
posicion, y facilitar la toma de las medidas, se utilizo la varilla apuntada, dispuesta
paralelamente a la balanza al inicio de las medidas (ver figura 2.4). Esta forma de
proceder para tomar la medida de la fuerza de arrastre (o sustentacion, en su caso) se
mantuvo durante todo el trabajo.

La representacion de la fuerza de arrastre frente a la presion incidente arrojo el
valor del coeficiente de arrastre para el ala plana, que se contrasté con el encontrado
en la literatura.

2.1.2. Influencia de la velocidad del flujo y el area en la fuerza de arrastre

Para comprobar la dependencia de la fuerza de arrastre con la velocidad del flujo
y la superficie del ala, se repitio la experiencia descrita en el apartado previo para las
tres alas rectangulares y las tres alas circulares, y para dos valores distintos de la
presion dinamica incidente. En todos los casos se eligio un angulo incidente de 90°.
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Figura 2.4: Alineacion de la varilla apuntada con la balanza.

2.1.3. Fuerza de arrastre y geometria

Para discutir los valores de la fuerza de arrastre sobre elementos con distinta geo-
metria se utilizé una coleccion de diferentes perfiles aerodinamicos, mostrados en la
figura 2.5.

Figura 2.5: Perfiles aerodinamicos utilizados. De izquierda a derecha: curvo-pico,
plano-curvo, esférico, plano-esférico, plano-pico.

De manera mas precisa, la definicion de perfil aerodinamico se corresponde con
objetos en los que en el frente de ataque tengan geometrias redondeadas, su superficie
varie de forma muy suave en la direccion del flujo (esto es, tengan un radio de curvatura
lo suficientemente grande), y deben terminar con un perfil afilado para que la estela
generada sea lo mas estrecha posible.

Se colocaron todos los perfiles mostrados, en uno y otro sentido, ante un flujo de
presion incidente conocida, medida con ayuda del tubo de Pitot.
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Al ser todos perfiles aerodinamicos, el arrastre se podia esperar pequeno, de forma
que se utilizo el dinamometro de 100 mN para medirlo. Comparando los resultados, se
discute las posibilidades aerodinamicas de cada uno de los perfiles.

Ademas, mediante un perfil curvo-pico con un mayor grado de rugosidad que el
inicial (ver figura 2.6), se analiza la influencia de la rugosidad de la superficie del ala
sobre la fuerza de arrastre experimentada por esta.

Figura 2.6: Perfiles curvo-pico rugoso y liso.

2.1.4. Sustentacion de un ala plana bajo cierto angulo

El siguiente paso de la experimentacion fue investigar la sustentacion en alas pla-
nas, como las de la figura 2.3. Para ello, dado que para un angulo de ataque de 90° la
sustentacion apenas resulto apreciable, se opto por analizar la sustentacion para las
tres alas rectangulares y un angulo de incidencia del flujo de 20°.

Como se observa en la figura 2.2, el transportador de angulos permite inclinar el
ala un cierto angulo conocido de forma que el flujo incidente deje de ser normal a la
superficie del ala, y forme un determinado angulo con esta.

Para una presion de flujo incidente conocida, medida esta con el tubo de Pitot, se
procedi6 a determinar la fuerza de sustentacion ejercida en el ala por el flujo. Para
ello se utilizo de nuevo el dinamometro de 100 mN, dada la pequena magnitud de estas
fuerzas.

Ala hora de tomar las medidas, se tuvieron las mismas precauciones anteriormente
mencionadas sobre la alineaciéon de la balanza con la varilla apuntada (ver figura 2.4).
En este caso, se utilizo el dinamometro vertical como principal herramienta de equi-
librio de la balanza. No obstante, al aparecer también una fuerza de arrastre, fue
necesario regular la altura del dinamometro que pasaba por la polea para garantizar
la estabilidad del perfil.

2.1.5. Arrastre y sustentacion: diagrama polar

En esta ultima seccion de la primera parte del trabajo, se estudio el arrastre y
la sustentacion ejercicidos sobre el ala rectangular de mayor tamano para diferentes
angulos de ataque y a una velocidad del flujo incidente fija. Los angulos se variaron
desde los 5° hasta los 90°, con paso de 5°. El resto del procedimiento y precauciones
experimental se asemeja a las de los apartados anteriores, y no se insiste en ello.

Cabe destacar que, dada la limitada escala de los dinamometros de 100 mN (y la
falta de disponibilidad de dinamométros de mas amplia escala), ambas componentes
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aerodinamicas debian ser pequenas para poder medirse, y por ello se eligio utilizar
velocidades incidentes bajas.

La representacion de la fuerza de sustentacion frente a la de arrastre dio lugar al
clasico diagrama polar que relaciona ambas componentes.

2.2. Numero de Reynolds y crisis de arrastre

En esta segunda parte del trabajo, se volvieron a medir fuerzas de arrastre so-
bre tres de los perfiles aerodinamicos utlizados en la primera parte. En particular, se
utilizaron los perfiles de la figura 2.6 y el perfil esférico de la figura 2.5.

Para cada uno de ellos, se midio la evolucion de la fuerza de arrastre con la velocidad
incidente. Dadas las pequenas fuerzas de arrastre encontradas en la parte anterior
del experimento para estos perfiles aerodinamicos, se opté por refinar el aparato de
medida. En lugar de emplear el dinamometro de 100 mN, se utilizo una balanza digital
y una pesa como medida de la fuerza (ver figura 2.7).

Figura 2.7: Dispositivo de medida de fuerzas de arrastre.

El extremo del hilo atado a la balanza del equipo se hizo pasar a través de la poleay
se atd a una pesa cuya masa se determiné con la balanza digital. Segan se fue aumen-
tando la velocidad del flujo, se fueron determinando los distintos pesos aparentes de
la pesa en la balanza digital. Posteriormente, se determinaron las fuerzas de arrastre
en cada caso.

Conocidos todos los datos anteriores, se desarrollaron dos fases en el experimento.
En la primera se determinoé el régimen del fluido, a partir del calculo del namero de
Reynolds en cada caso. A continuacioén, se represento el coeficiente de arrastre frente
al numero de Reynolds. Se comparo los perfiles curvo-pico y pico-curvo rugosos y lisos,
y se comparo la tendencia obtenida para el perfil esférico con resultados conocidos en
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la literatura, presentados en el primer capitulo del trabajo.

2.3. Perfil de presiones en un ala gruesa

En esta ultima parte del trabajo, se utilizaron las dos alas gruesas perforadas para
determinar la distribucion de presiones sobre las caras superior en inferior de las
mismas. También se estudiaron los efectos de borde en una de las alas. En este caso,
se utilizo una disposicion experimental distinta a la de los apartados anteriores.

En primer lugar, se dispuso el generador de flujo de aire en posicion vertical, y se
fijo una velocidad en el potenciometro. Mediante el tubo de Pitot, se determiné experi-
mentalmente la presion dinamica (la velocidad) del fluido. Esta se midi6 en distintos
instantes de la experiencia para asegurar que permaneciese constante. A continua-
cion, mediante las nueces y las varillas se fijo el ala en posicion vertical sobre el tubo,
con angulo de ataque inicial de 0° (ver figura 2.8).

Figura 2.8: Dispositivo experimental para medir el perfil de presiones.

2.3.1. Presiones longitudinales

Para medir la presion sobre los puntos de la superficie del ala, se procedi6 como
sigue. Uno de los tubos de goma se conect6 al manémetro, dejando el otro extremo
libre: a presion atmosférica. El otro tubo se conect6é al manémentro por un extremo,
mientras el otro se acerco a la superficie lateral del ala, cubriendo en su totalidad cada
uno de los orificios perforados en ella (ver figura 2.9a). Para facilitar la adhesion, y por
tanto garantizar la fiabilidad de la medida, se utiliz6 un adaptador cilindrico de goma
(ver figura 2.9b).

Cada uno de los orificios mostrados en la figura 2.9 se corresponden con los ori-
ficios practicados sobre la superficie real del ala (ver figura 2.10). La distancia entre
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(a) Medida de la presion en ala gruesa. (b) Adaptador cilindrico.

Figura 2.9: Medida de la presion en una ala gruesa.

dichos orificios se midi6 haciendo uso del pie de rey, tomando como referencia el punto
de estancamiento (frontal del ala).

Figura 2.10: Orificios perforados en la superficie del ala gruesa.

El extremo adherido a la superficie del ala se fue desplazando longitudinalmente,
cubriendo todos los orificios perforados en su cara y determinando la presion dinamica
mediante el manometro. El mismo procedimiento se llevo a cabo en la cara inferior del
ala. A través de las diferencias de presiones en las caras, fue posible estimar la fuerza

de sustentacion sufrida por el ala.
Una vez medidas las presiones para angulos de 0°, se repitio la experiencia para
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angulos de ataque de 10°, 20°, 30°, 40° y 50°, y los correspondientes angulos negativos
(ver figura 2.11). Asi mismo, en segunda instancia se cambi6 la velocidad del flujo de
aire, lo que permite discutir la dependencia de la fuerza de sustentacion.

Figura 2.11: Posible eleccion de angulo en ala gruesa.

2.3.2. Presiones transversales

En una segunda fase de la experiencia, se utilizé otra ala gruesa para estudiar los
efectos de borde. La configuracion experimental es la misma que la recién descrita. No
obstante, en este caso, el movimiento de la goma adherida al ala fue transversal a la
direccion del flujo. Asi se cubrieron los cuatro orificios practicados en perpendicular a
la direccion longitudinal del ala (y del flujo, ver los orificios en el 6valo de la figura 2.12).
De nuevo, la distancia entre ellos se midié haciendo uso del pie de rey.

Figura 2.12: Orificios transversales para el estudio de los efectos de borde.



Capitulo 3

Resultados experimentales y
discusion

Este capitulo se dedica a la presentacion y analisis y discusion de los resultados
obtenidos en las distintas fases del experimento desarrollado. Se organizara acorde a
los tres objetivos del trabajo presentados en el capitulo anterior, y cuyos métodos ex-
perimentales ya han sido desarrollados. Para no sobrecargar el capitulo con cuentas
matematicas, se ha optado por segregar el calculo de errores de las diferentes magnitu-
des involucradas. El tratamiento del error se describe con precision en el apéndice A.

3.1. Fuerzas de arrastre y sustentacion

Esta seccion se conforma a partir de cinco partes bien diferenciadas, pero todas
ellas giran en torno a los conceptos de fuerza de arrastre y sustentacion, su determi-
nacion experimental, y su posterior analisis.

3.1.1. Coeficiente de arrastre de un ala plana

Tal y como se explico en el capitulo de métodos experimentales, en primer lugar
se determina el coeficiente de arrastre para un ala plana, via la medida de la fuerza
de arrastre sufrida por dicha ala. En este caso, se eligio el ala plana mas grande, de
dimensiones a = (4,180 £0,001) cm y b = (8,375 £ 0,001) cm, resultando ser su area total
A =35,0140,06 cm?.

p+0]1/mbar| 06 07 08 09 10 11 12
D+20/mN |[120 200 260 280 300 340 380

Tabla 3.1: Fuerzas de arrastre para distintos valores de la presion incidente.

Los datos experimentales se representan graficamente en Excel obteniéndose la
representacion de la figura 3.1.

Se observa un comportamiento lineal dado por la linea de tendencia senalada en
rojo en el grafico. Los valores de la fuerza de arrastre, ademas del error de escala del
dinamometro presente en la tabla 3.2, llevan asociados otros errores de tipo accidental
y sistematico que no se han tenido en cuenta para no alargar el trabajo planteado. Ello
se manifiesta en la desviacion de alguno de los puntos de la recta de ajuste de la figura
(para p = 0,6 mbar o p = 0,8 mbar). Esta tiene ecuacion y = ma + n, donde m = Cp f,,
tras la identificaciéon de términos en la expresion en ecuacion 1.9.

21
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Figura 3.1: Fuerza de arrastre frente a presion incidente.

El correspondiente ajuste lineal por el método de minimos cuadrados arroja un

+1
valor de m = (390 + 100) mN/mbar = w cm? = (39 4 10) cm?.

En este caso, el area tipica sera la propia area del rectangulo, A, de forma que se
despeja el coeficiente de arrastre como

Cp=""—11403
o

El coeficiente de arrastre teoérico atribuido a alas planas rectangulares es 1,12 (ver
[8]), luego el resultado obtenido resulta plenamente satisfactorio. De hecho, el error
relativo en la magnitud encontrada es

1,12 -1,1

=T 0,01 1,8 %.
Exel 12 0,018 — 1,8%

3.1.2. Influencia de la velocidad del flujo y el area en la fuerza de arrastre

Se pasa ahora a estudiar la dependencia de la fuerza de arrastre con la velocidad del
flujo incidente, y con la superficie del ala sobre el que incide. Para ello, se eligieron las
velocidades asociadas a presiones manométricas p; = (0,8 £0,1) mbary p, = (1,0£0,1)
mbar. Para cada una, el estudio sobre tres alas rectangulares y tres alas circulares
arrojo los resultados de la tabla 3.2.

A/cm? | F; £20 / mN | F; +£20 / mN
35,01 260 360
17,42 160 220
11,68 120 180
21,2 160 220
9,82 100 140
4,93 80 100

Tabla 3.2: Fuerza de arrastre para dos velocidades incidentes y para cada seccion.

Las tres primeras secciones transversales en la tabla se corresponden con las tres
alas rectangulares planas. El calculo de su area viene dado de manera analoga a como
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se ha procedido en la subseccion anterior, con las dimensiones en centimetros:

A1 =aq-by = 4,180 - 8,375 = (35,01 + 0,06) cm? (rectangular mayor),
Ay = ag - by = 2,950 - 5,905 = (17,42 £ 0,04) cm?  (rectangular mediana),
As = agz - by = 2,410 - 4,845 = (11,68 + 0,04) cm? (rectangular pequena).

Para las alas circulares, se tomaron tres medidas de los respectivos diametros y se
promediaron:

Ay = %di =21,24+0,5cm? (circular mayor),
As = gdg =9,82+0,05cm? (circular mediana),

Ag = Zd% =4,93+0,04cm? (circular menor).

En la figura 3.2 se presenta una representacion grafica de la fuerza de arrastre
frente al area del perfil sobre el que incide el flujo de aire. Se utilizan marcadores
cuadrados para designar los datos correspondientes a las alas rectangulares, y mar-
cadores circulares para las alas circulares.

400

350 i

300

Y L 1
< 200 § % } ..................
s A et

100 $$T """ ® 0,8 mbar

50 r ® | mbar

0
0 5 10 15 20 25 30 35 10
A/ cm?

Figura 3.2: Fuerza de arrastre frente al area tipica para dos velocidades incidentes.

Se observa que la fuerza de arrastre aumenta tanto con la seccion transversal como
con la velocidad incidente, como ya sugeria la expresion dada en la ecuacion 1.9.
Ademas, en la grafica se presentan diferentes ajustes lineales.

Los ajustes de color mas intenso, rojo y granate, se corresponden a los ajustes li-
neales globales para cada una de las velocidades: 0,8 mbar y 1,0 mbar, respectivamente.
Asi mismo, para la velocidad de 0,8 mbar se presentan dos ajustes mas: uno grisaceo
y otro amarillo. El primero ajusta los tres valores de fuerza de arrastre para las alas
rectangulares a esa velocidad, mientras el segundo hace lo propio para las circulares.
Analogamente para la velocidad de 1,0 mbar se presentan el ajuste azul, para las alas
rectangulares, y el verde, para las circulares.

Se observa que, mientras para los ajustes globales existe una cieta desviacion de los
valores experimentales de la linea de tendencia, para los ajustes particulares para cada
geometria (rectangular o circular), los puntos ajustan significativamente mejor a la
recta. Esto se debe a la diferencia en los efectos de borde en sendos perfiles, rectangular
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y circular, que, si bien es pequena, se evidencia de forma clara en la experimentacion.

3.1.3. Fuerza de arrastre y geometria

Para esta parte del experimento, se fij6 la velocidad del flujo incidente de forma
que la presion medida en el manometro resulto ser de p = 1,0 & 0,1 mbar. Para los
diferentes perfiles aerodinamicos disponibles, se estimo6 la fuerza de arrastre sufrida
con el dinamometro de 100 mN. Todos ellos presentaban area tipica igual a la del ala
circular menor, estudiada en la seccién anterior: f, = 4,93 cm?. Ello hace que las
diferencias entre las distintas fuerzas de arrastre entre los distintos perfiles dependan
unica y exclusivamente de la geometria, reflejado esto en los valores de los coeficientes
de arrastre correspondientes. En virtud de la ecuacion 1.9, Cp se calcula como

D

“p = fo(p —po)’

donde, si D se expresa en mNy p—py = 1,0 — 0,3 = 0,7 mbar, aparece un factor 10 en el
denominador para ajustar las unidades

B D/mN

~ 4,93cm?-0,7mbar - 10

Cp

Los resultados se muestran en la tabla 3.3.

Geometria | D+1/mN Cp

Esférica 20 0,58
Plano-esférica 51 1,48
Esfero-plana 22 0,64
Plano-curva 47 1,36
Curvo-plana 18 0,52
Plano-pico 36 1,04
Pico-plana 15 0,43
Pico-curva 15 0,43
Curvo-pico 5 0,14

Tabla 3.3: Fuerza y coeficiente de arrastre para las distintas geometrias disponibles.

Primeramente, se observa en todos los resultados una sustancial disminuciéon de
la fuerza de arrastre sufrida por el s6lido, en comparaciéon a los 100 mN que sufria el
ala circular de igual area tipica (ver tabla 3.2).

Ademas, los resultados obtenidos muestran que perfiles de incidencia con una cara
plana presentan fuerzas de arrastre mayores. De hecho, si la cara sobre la que incide
el flujo de aire resulta plana, resulta que el arrastre aumenta considerablemente. La
explicacion reside en el hecho de que, en esos casos, todas las lineas de corriente del
flujo inciden perpendicularmente a la superficie del objeto. Asi, la transferencia de
momento del fluido al solido es casi completa. Si la superficie de incidencia del flujo
no es perpendicular, como en el resto de pefiles, la transferencia de momento resultara
menos efectiva.

Dentro de los perfiles con alguna de sus superficies planas, el arrastre disminuye
con la aerodinamica del resto del cuerpo, condicionado por el ancho de la estela dado
por la separacion, que se produce en distinto punto para cada uno. Para el plano-
esférico, la linea de separacion esta condicionada por el cambio de pendiente brusco,
y depende de la velocidad (ver [4]). En la plano-curva, el cambio de pendiente es menos
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brusco, luego se retrasa la separacion, la estela es mas estrecha, y el arrastre menor.
Para el perfil plano-pico, el cambio en la pendiente es mucho menos brusco, acabando
el perfil en un punto, lo que hace que la estela sea muy estrecha y el arrastre mucho
menor.

En el caso de la geometria esférica, la separacion ocurre en el borde, independien-
temente de la velocidad. En general, para los cuerpos con frente no plano, se compen-
san los efectos de pérdida de momento incidente y formacion de la estela. Aunque los
perfiles pico-plano y pico-curvo dan el mismo valor, lo esperable es que tenga menor
resistencia el pico-curvo. Esta desviacion se trata, con alta probabilidad, de impre-
cisiones experimentales, pues la velocidad no se antoja lo suficientemente alta como
para que la estela se desprenda tan rapidamente en el caso pico-curvo.

En general, las geometrias curvas o esféricas dan lugar a fuerzas de arrastre me-
nores. De hecho, la combinacion de un perfil curvo con uno acabado en pico resulta
ser la mas adecuada para minimizar el arrastre sufrido por el ala, segun lo discutido
anteriormente. En efecto, se comprueba como los perfiles aerodinamicos minimizan
la transferencia de momento del fluido al sélido, disminuyendo el arrastre experimen-
tado por este. Ademas, como se ha comentado, cuando el cuerpo solido termina de
forma afilada, se disminuye el grosor de la estela, y con ello el arrastre. Esta geometria
coincide con muchos de los proyectiles de artilleria (que pretenden un alcance maxi-
mo), aunque en estos casos en su diseno se annaden unas aletas al final del proyectil
para estabilizar el vuelo. También se explica asi la tipica forma de las turbinas de los
aviones, como la de la figura 3.3.

Figura 3.3: Turbinas de una aeronave usual. Adaptado de [9].

Para un perfil esférico liso, en [10] se da un valor de Cp = 0,57, muy cercano al
obtenido en la experimentacion. Para los perfiles plano-esférico y esfero-plano, en la
literatura se dan valores de 1,42 y 0,38. Se observa una sobreestimacion del coeficien-
te de arrastre para el perfil esfero-plano. También, para el perfil curvo-pico, el mas
aerodinamico de todos, la bibliografia arroja un valor de Cp de 0,06. De nuevo se ha
cometido una gran desviacion en la determinacion de esta magnitud.

Una estimacion del error de escala para el coeficiente de arrastre en este ultimo
caso viene dada por

e(Cp) = ;E(D) + mg(fp) + b

~ 10f,(p — po) 7¢(p) = 0,05

10fp(P - po)

Obviamente, existen otras fuentes de error de tipo accidental y sistematico propios
del proceso de experimentacion que no se esta teniendo en cuenta. Las sensibilidades
de dinamometro y manometro son limitadas, introduciendo fuentes de error impor-
tantes en la medida que podrian justificar la desviacion de los datos.
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Para un perfil de ala pico-curva con un cierto grado de rugosidad también se midio
la fuerza de arrastre experimentada para la misma velocidad incidente. Los resultados
comparativos se muestran en la tabla 3.4.

D+1/ mN
LISA Plco—cur‘va 15
Curvo-pico 5
RUGOSA Plco—cur.va 18
Curvo-pico 7

Tabla 3.4: Comparativa de arrastre en superficies con y sin rugosidad.

Los resultados muestran que la rugosidad es otro factor que influye sustancial-
mente en la fuerza de arrastre. Como se explica en [11], una superficie rugosa origina
mayores turbulencias en el flujo de aire incidente, aumentando la friccién con el ala
y, en consecuencia, el arrastre sufrido por esta. No obstante, como se comentara mas
adelante, la rugosidad puede hacer que la crisis de arrastre en objetos similares apa-
rezca a menores numeros de Reynolds, reduciendo el coeficiente de arrastre.

3.1.4. Sustentacion de un ala plana bajo cierto angulo

Como ya se ha explicado, se eligié6 un angulo de ataque de 20° y se {ijo la presion
del flujo incidente en p = 0,6 + 0,1 mbar. No se eligi6 una presion mayor dada la es-
casa sensibilidad de los dinamometros disponibles. Los resultados se muestran en la
tabla 3.5.

A/cm? | L+1/mN

35,01 67
17,42 41
11,68 29

Tabla 3.5: Fuerza de sustentacion para alas planas con p = 0,6 mbar.

La representacion de los datos experimentales se ofrece en la figura 3.4.
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Figura 3.4: Fuerza de sustentacion frente al area del ala.

Se observa como la fuerza de sustentacion se incrementa con el area, como sugeria
la ecuacion 1.10. Ademas, este incremento parece ocurrir de manera lineal, aunque
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un ajuste de minimos cuadrados con tan solo tres puntos experimentales no se antoja
como ningun paradigma, y por eso no se insiste en ello.

Como se apreciaba en la figura 2.3, solo las tres areas rectangulares cuentan con
una varilla metalica indicadora del angulo en el transportador. En caso de contar las
circulares con esa misma varilla, el analisis podria hacerse mucho mas exhaustivo,
como se hizo para el caso del arrastre.

También en este caso es posible determinar el arrastre que aparece sobre las alas,
y comprobar asi su dependencia con el angulo de ataque. No obstante, se prefiere pos-
poner esta comprobacion hasta el siguiente apartado, donde se efectuara de manera
mucho mas completa.

3.1.5. Arrastre y sustentacion: diagrama polar

Se fijo una velocidad incidente tal que la presion medida con el manémetro resul-
t6 de 0,5 mbar. El pequeno valor de la velocidad elegido ya se discuti6 en la seccion
correspondiente del capitulo del procedimiento experimental.

Los resultados obtenidos al medir el arrastre y la sustentacion para cada angulo
se presentan en la tabla 3.6.

Angulo/° | D+1/mN L+1/mN | Angulo/°|D+1/mN L+1/mN
5 1 7 50 72 63
10 4 26 55 76 59
15 12 43 60 82 51
20 21 62 65 84 41
25 29 72 70 87 36
30 38 74 75 88 23
35 44 73 80 89 13
40 54 70 85 90 9
45 64 67 90 90 3

Tabla 3.6: Arrastre y sustentacion para p = 0,5 mbar en funciéon del angulo de ataque.

La representacion grafica de ambas fuerzas en funciéon del angulo de ataque da
lugar a la grafica de la figura 3.5.
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Figura 3.5: Arrastre y sustentacion como funcion del angulo de ataque.

Se observa que para angulos bajos la sustentacion domina sobre el arrastre. No
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obstante, segun el angulo aumenta la sustentacion va disminuyendo hasta hacerse
practicamente nula a incidencia normal (90°). Se comprueba que el arrastre aumenta
progresivamente con el angulo de ataque, tendiendo hasta un maximo en incidencia
normal.

Es natural analizar las fuerzas de arrastre y sustentacion a partir de lo que se
conoce como diagrama polar. Este consiste en representar la fuerza de sustentacion
como funcién de la fuerza de arrastre. Es el que se presenta en la figura 3.6.
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Figura 3.6: Fuerza de sustentacion frente fuerza de arrastre.

La pendiente en cada punto del diagrama polar es la inversa de la tangente del
angulo de planeo dado en la ecuacion 1.7. En este sentido, a mayor pendiente en
el diagrama, menor tangente y, por tanto, menor angulo. Ello implica que la fuerza
aerodinamica es practicamente toda sustentacion, como ocurre para angulos bajos.

A medida que aumenta el angulo de ataque, la sustentacion cae dramaticamente,
de forma que la pendiente del diagrama se vuelve casi infinita. En tal caso, el angulo
de planeo se acerca a 90°, y la fuerza aerodinamica es esencialmente arrastre.

El punto 6ptimo, para el que la sustentacion es maxima, coincide aproximadamente
con el maximo valor de la fuerza de arrastre. A partir de este punto, las lineas de
corriente de flujo se desprenden de la cara superior del ala disminuyendo rapidamente
la sustentacion y entrando en una pérdida de velocidad (stalling).

3.2. Numero de Reynolds y crisis de arrastre

Para velocidades incidentes con presiones manomeétricas asociadas, p, desde 0,5
hasta 1,3 mbar se determina el régimen del fluido en cada caso, via la expresion de la
ecuacion 1.11. Se tiene en cuenta, que la longitud caracteristica L es en cada caso el
diametro mas grueso del perfil considerado. Asi mismo, la velocidad se relaciona con
la presion incidente via la expresion de la presion dinamica (ecuacion 1.8). De esta
forma, se tiene que

L L 2(p —
Re— VLo _Lr. [2P=p0)

I I p
donde p, 1y po se establecieron en el capitulo de métodos experimentales y L y p son
las correspondientes en cada caso.
La medida con el pie de rey arroja valores para los diametros del perfil esférico
y del curvo-pico liso de 2,500 £ 0,005 cm y para el curvo-pico rugoso de 2,530 £ 0,005
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cm. Resulta ahora evidente el efecto de los cristales adheridos a su superficie que le
dan el aspecto de rugosidad. Para el analisis del régimen del flujo, no se distingue
entre la esfera lisa y el perfil curvo-pico liso, pues ambos tienen la misma anchura
caracteristica (diametro), dando lugar al mismo valor del numero de Reynolds. Los
resultados para el numero de Reynolds en cada caso se presentan en la tabla 3.7.

Re
p=£0,1 / mbar Liso Rugoso
0,5 9,54-10° 9,65-10°
0,6 1,17-10* 1,18-10*
0,7 1,35-10* 1,36-10%
0,8 1,51-10* 1,53-10%
0,9 1,65-10* 1,67-10%
1,0 1,78-10* 1,81-10%
1,1 1,91-10* 1,93-10%
1,2 2,02-10* 2,05-10%
1,3 2,13-10* 2,16-10*

Tabla 3.7: Numero de Reynolds para cada velocidad incidente en los casos liso y rugoso.

Dada la minima diferencia en los diametros de los perfiles lisos y el rugoso, los
numeros de Reynolds resultan muy similares en ambos casos, para una velocidad
dada. Se observa que en todos los casos Re > 4 - 103, luego el régimen sera siempre
turbulento. En efecto, como ya se ha explicado, esto es tipico de fluidos con velocidades
altas y viscosidades bajas, y se ha presentado el valor de la viscosidad dinamica del
aire en condiciones atmosféricas como p = 1,82 - 10> Pa-s.

A continuacion, se presentan los resultados obtenidos sobre la fuerza de arrastre
medida con la balanza.

En primer lugar, la masa de la pesa resulta ser m = 153,37 +0,16 g. A medida que la
fuerza de arrastre aumenta, el hilo que pasa por la polea tira de la masa verticalmente
y hacia arriba, reduciendo su masa aparentemente para la balanza digital. La tension
de la cuerda es precisamente la fuerza de arrastre, que equilibrara al peso, de forma
que se cumplira

P—-D=m"g,

donde m* es la masa aparente que marque la balanza. De esta forma, se puede despejar
la fuerza de arrastre como

D=P—-m‘g=mg—m"g=(m—m")g.

Los resultados obtenidos de masa aparente m* y fuerza de arrastre para los cuatro
perfiles de la figura 2.6 se muestran en la tabla 3.8.

A continuacion, se representa la dependencia del coeficiente de arrastre con el
numero de Reynolds. En realidad, se representa un valor proporcional al coeficiente
de arrastre. Recuperando la expresion dada en la ecuacion 1.9, se tiene que

1
D=Cpfpq= <2pprD) U27

luego se puede determinar

1 D
§prCD = w2

En consecuencia, se representa el coeficiente pf,Cp/2 frente al numero de Reynolds.
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Pico-curvo liso Pico-curvo rugoso
p£0,1/mbar | m*+0,001/g D £0,020/mN | m*+0,001/g D £ 0,020/mN
0,5 153,297 0,715 153,214 1,529
0,6 153,297 0,715 153,040 3,234
0,7 152,987 3,753 153,011 3,518
0,8 152,917 4,439 152,708 6,488
0,9 152,775 5,831 152,680 6,762
1,0 152,654 7,017 152,564 7,899
1,1 152,469 8,830 152,432 9,192
1,2 152,248 10,996 152,264 10,839
1,3 152,184 11,623 152,212 11,348
Curvo-pico liso Curvo-pico rugoso
p=+x0,1/mbar | m*+£0,001/g D +0,020/mN | m* +£0,001/g D +0,020/mN
0,5 153,191 1,754 153,151 0,539
0,6 153,190 1,764 152,864 2,489
0,7 153,187 1,793 152,407 4,057
0,8 153,058 3,057 152,225 4,998
0,9 152,986 3,763 151,82 6,262
1,0 152,930 4,312 151,530 7,487
1,1 152,836 5,233 151,29 9,771
1,2 152,703 6,537 150,992 10,496
1,3 152,703 6,537 150,829 11,152

Tabla 3.8: Masas aparentes y fuerzas de arrastre para 4 perfiles.

Es decir, D/v? frente a Re. Para el caso del perfil pico-curvo se tiene la representacion
de la figura 3.7.
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Figura 3.7: Tendencia del coeficiente de arrastre frente al nimero de Reynolds para
un perfil pico-cuvo. Comparativa de superficie lisa y rugosa.

Se corrobora lo comprobado en apartados anteriores sobre el efecto de la rugosi-
dad. En este caso, el coeficiente de arrastre aumenta, dando lugar a mayor fuerza de
arrastre, como se esperaba. La representacion para el perfil curvo-pico se ofrece en la
figura 3.8.

De nuevo se obtienen los resultados esperados: el perfil rugoso posee un coeficiente
de arrastre mayor, produciéndose una mayor fuerza de arrastre sobre €l. La desviacion
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Figura 3.8: Tendencia del coeficiente de arrastre frente al niumero de Reynolds para
un perfil curvo-pico. Comparativa de superficie lisa y rugosa.

de los dos primeros puntos para el perfil liso, si bien podria deberse a que el flujo sea
aun cuasi-laminar, con alta probabilidad es debido a errores experimentales.

En el caso del curvo-pico (figura 3.8), que es la posicion mas aerodinamica, la estela
se forma en ambos casos en el extremo afilado al final del objeto y resulta siempre es-
trecha. La diferencia entre ambos objetos estaria debida a la rugosidad: el mas rugoso
presenta mayor resistencia.

En el caso de pico-curvo (figura 3.7), la estela se forma en la parte curva y su ancho
depende de donde se produce la linea de separacion. El hecho de que a partir de un
determinado numero de Reynolds, la rugosa y la lisa coincidan pude deberse a que en
el caso de la rugosa esta rugosidad adelante la crisis de arrastre (estreche la estela)
de forma que se reduzca el coeficiente de arrastre y, en consecuencia, el arrastre.

Para terminar, se estudia el caso analogo para el perfil esférico liso. Los resultados
de masas aparentes y fuerzas de arrastre se muestran en tabla 3.9.

p+0,1 / mbar | m*+0,001/g D +0,020/mN
0,5 153,151 2,146
0,6 152,864 4,959
0,7 152,407 9,437
0,8 152,225 11,221
0,9 151,825 15,141
1,0 151,530 18,032
1,1 151,292 20,364
1,2 150,992 23,304
1,3 150,829 24,909

Tabla 3.9: Masas aparentes y fuerzas de arrastre para el perfil esférico.

La representacion del coeficiente de arrastre frente al niumero de Reynolds tiene
como resultado la grafica de la figura 3.9.

En el rango de velocidades trabajado, correspondiente a un namero de Reynolds
de aproximadamente entre 9,5-10% y 2,1 - 10%, la figura 1.3 muestra un ligero aumento
del coeficiente de arrastre para la esfera lisa, como se ha corroborado con la experi-
mentacion.

Si fuese posible disponer de un generador de flujo de aire con mayor potencia y
se lograse alcanzar un numero de Reynolds cercano a 10°, seria posible observar el
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Figura 3.9: Tendencia del coeficiente de arrastre frente al niumero de Reynolds para
un perfil esférico.

fenomeno de la crisis de arrastre descrito por Eiffel.

3.3. Perfil de presiones en un ala gruesa

La ultima parte del trabajo se dedica a presentar los resultados obtenidos para los
perfiles de presiones en alas gruesas, en funciéon del angulo de ataque y de la velocidad
incidente, su relacion con la sustentacion del ala, y su aplicacion al modelaje de los
despegues y aterrizajes de aeronaves.

El analisis de resultados se desglosa en dos partes. Una de ellas, el grueso de la
seccion, dedicada al estudio del perfil de presiones sobre la direccion longitudinal del
ala (paralela a la direcciéon de incidencia del flujo de aire sobre ella). La otra, mas
breve, se dedica al estudio de los efectos de borde en direccion transversal a la del
flujo incidente.

3.3.1. Presiones longitudinales

La experimentacion se llevo a cabo segun se ha indicado en el capitulo anterior.
Se eligieron dos velocidades para fijar en el generador de flujo de aire. Una de ellas
asociada a una presion manométrica p; = (1,4 = 0,1) mbar y la otra a p, = (1,1 £0,1)
mbar. Se presentan en la tabla 3.10 las presiones obtenidas a una distancia d del
punto de estancamiento para cada angulo en la cara superior e inferior del ala para
el caso de la presion p;.

Las presiones indicadas como < 0 resultaron ser lo suficientemente inferiores a
la atmosférica como para no poder determinar su valor haciendo uso del manémetro
en la configuracion dispuesta. Si bien podrian haberse intercambiado los tubos de
goma conectados al menémetro y medir presiones negativas sobre la atmosférica, or
falta de tiempo en el desarrollo del trabajo no se presentan dichos resultados. Ello no
supone problema alguno en el analisis de los resultados, pues se siguen extrayendo
conclusiones interesantes de los datos obtenidos.

Los resultados obtenidos permiten, por ejemplo, analizar en primera aproximacion
la dinamica de vuelo en los instantes de despegue y aterrizaje. En efecto, un aumento
del angulo de ataque se traduce en el instante en que el avion levanta el morro en el
despegue, y viceversa para el aterrizaje.
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Angulo / °
PARTE | d +0,05/mm | -50 —-40 -30 —-20 -10 O 10 20 30 40 50
. 0,00 03 02 04 06 07 10 11 10 03 <0 023
g 92.75 12 10 08 06 03 01 <0 <0 <0 <0 03
& 33,05 10 08 05 03 00 00 <0 <0 <0 <0 03
A 70,45 05 04 03 02 01 01 01 02 02 02 03
2 116,05 0,3 0,2 0,2 0,2 02 02 02 03 03 03 0,3
” 0,00 03 02 04 06 07 1,0 1,1 10 03 <0 <0
o 21,80 03 03 03 02 <0 02 03 05 08 10 11
E 32,20 0,3 0,3 0,3 02 <0 02 03 04 07 09 10
2 73.75 03 03 03 02 03 03 03 04 05 07 08
— 115,25 03 03 0,3 03 03 03 03 03 04 04 0,5

Tabla 3.10: Presiones en mbar en la cara superior e inferior del ala para p; = 1,4 mbar.

Se observa que para un angulo de 0° la presion en la cara inferior coincide prac-
ticamente con la atmosférica, mientras que en la superior es algo menor que esta. El
punto de estancamiento es un punto de presion elevada, por encima de la atmosféri-
ca, como podia preverse a partir del teorema de Bernoulli. Esta situacion simularia el
proceso de aceleracion del avion en la pista de despegue antes de iniciar el vuelo.

La presion en la cara inferior del ala aumenta con el angulo de ataque respecto
de la situacion horizontal. Por su parte, en la cara superior disminuye drasticamente
en casi su totalidad (con la salvedad, quiza, del orificio mas alejado del punto de es-
tancamiento). Esto se traduce en un aumento de la sustentacion y, a la postre, en la
elevacion de la aeronave necesaria en un despegue exitoso.

Cabe destacar que para angulos grandes, la disminucion de presion en la cara
superior no resulta tan significativa, ni siquera a distancias cortas del punto de es-
tancamiento. Por ello, el angulo de ataque 6ptimo para el despegue de una aeronave
resulta ser no demasiado elevado. En la literatura se encuentran valores de entre 8
y 20 grados (ver [12]), que encajan a la perfeccion con los resultados experimentales
obtenidos.

Una situacion simétrica ocurre para los angulos de ataque negativos (simulando el
descenso de la aeronave). En este caso, la presion en la cara inferior del ala perma-
nece constante para angulos grandes, e igual a la presion atmosférica. Para angulos
pequenos, en las proximidades del punto de estancamiento, la presion es sustancial-
mente menor que en el caso horizontal. Por su parte, en la cara superior la presion se
incrementa respecto de la situacion horizontal. Este gradiente de presiones provoca
una sustentacion negativa que ayuda a que la aeronave descienda.

Finalmente, en la tabla 3.11 se presentan resultados analogos con la velocidad del
flujo asociada a la presion manomeétrica ps.

En primer lugar, cabe destacar el descenso a la mitad en el nimero de presiones
fuera del rango de lectura del manémetro (7 frente a 13). Ello es debido a que una
presion dinamica incidente mas baja, ¢2 < ¢; da lugar a distribuciones de presiones
sobre el ala menos dispersas respecto de la presion atmosférica.

En segundo lugar, las tendencias descritas en el caso anterior para los angulos de
ataque positivos se mantienen en este de nuevo. No obstante, dada la menor dispersion
de la distribuciéon de presiones respecto de la atmosférica, en este caso los gradientes
de presiones, a angulo fijo, entre las cara superior e inferior del ala resultan meno-
res, lo que se traduce en una disminucion significativa de la sustentacion. Esto es un
reflejo, por ejemplo, de la necesidad de una velocidad minima en las aeronaves para
ser capaces de despegar. En efecto, en caso de no alcanzar tal velocidad, la sustenta-



34 CAPITULO 3. RESULTADOS EXPERIMENTALES Y DISCUSION

Angulo / °
PARTE | d£0,05/mm | —50 —40 —-30 —-20 —-10 O 10 20 30 40 50
. 0,00 0,3 03 03 05 06 08 09 08 03 <0 03
% 92.75 09 08 07 05 03 01 <0 <0 <0 <0 03
& 33,05 08 07 04 03 02 01 01 01 01 00 03
A 70,45 05 04 03 02 02 02 02 02 02 02 03
2 116,05 0,3 0,3 0,2 0,2 02 03 03 03 03 03 0,3
” 0,00 03 03 03 05 06 08 09 08 03 <0 03
o 21,80 03 03 03 05 <0 02 03 04 06 08 09
E 32,20 03 03 03 03 00 02 03 04 05 08 08
2 73.75 03 03 03 02 03 03 03 03 04 06 07
- 115,25 0,3 03 03 02 03 03 03 03 03 04 04

Tabla 3.11: Presiones en mbar en la cara superior e inferior del ala para p, = 1,1 mbar.

cion generada no sera capaz de vencer al peso y el despegue resultara insatisfactorio
(recordar los diagrama de fuerzas de la figura 1.1 y la figura 1.2).

Para terminar, se propone aqui un calculo efectivo de la sustentacion para el angulo
de 0°. Conocido los perfiles de presiones transversales a lo largo de la caras superior
e inferior resulta que la fuerza de sustentacion por unidad de longitud transversal se

estima como
L= / pdr — / pdr |,
Cinf Csup

siendo Csup ¥ Cinr las lineas superior e inferior a lo largo de las cuales efectuar la
integracion. Considerando la particion de la linea superior

Paup = {I;"P}5_ = {0,00 < 22,75 < 33,05 < 70,45 < 116,05 < I},
y la de la linea inferior
P = {IM1}5_) = {0,00 < 21,80 < 32,20 < 73,75 < 115,25 < I},

con [y = 156,75 mm la longitud total del ala gruesa.

Entonces la sustentacion se puede hallar utilizando las sumas de Riemann asocia-
das a las particiones:

5 5
L (Lt 3.
=1 =1

donde p; es la presion manométrica medida en cada punto.

Para la presion incidente de p; = 1,4 mbar, se obtiene

I = 5,57N/m

Para p, = 1,1 mbar, resulta
Ly ~ 2,18 N/m.

En ambos casos, se observa que la sustentacion para angulo de 0° no es, en ab-
soluto, nula, como si ocurria para el caso de un ala plana. Ademas, se confirma que
para una presion incidente mas alta, p; > ps, la fuerza de sustentacion ejercida sobre
el ala es mayor, L; > Lo.
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3.3.2. Presiones transversales

Para finalizar, tal y como se ha explicado en la seccion sobre el procedimiento ex-
perimental, se traté de discutir los posibles efectos de borde de la distribucion de
presiones sobre el ala.

Se emplearon las mismas velocidades dinamicas que en la parte longitudinal, que
se corresponden con las presiones manomeétrica del flujo de aire p; = 1,4+0,1 mbar, p; =
1,1 £ 0,1 mbar, medidas con el tubo de Pitot. Se obtuvieron los resultados mostrados
en la tabla 3.12, donde p(¥ denota la presién manométrica medida en cada orificio
de la cara superior del ala para la presion de flujo incidente p;. Las distancias vienen
medidas desde el centro del ala al borde de la misma.

d+0,05 / mm | p) £0,1 / mbar | p® £0,1 / mbar

0,00 0,7 0,5
19,10 0,5 0,4
34,20 0,4 0,4
44,40 0,4 0,3

Tabla 3.12: Presion transversal a la direccion del flujo.

Se observa como al alejarse del centro del ala, la presion sobre la superficie decrece
hasta asemejarse cada vez mas a la atmosférica (recuérdese que py = 0,3 mbar respecto
del manémetro). Ademas, a velocidades de flujo mas bajas (caso de la columna p? en
la tabla 3.12) se iguala antes la presion a lo largo de la superficie del ala a la presion
atmosférica. En una aeronave esto se traduce en la estabilidad del ala. De no cumplirse
este equlibrio en el borde de la misma, podria resultar que la diferencia de presion
ocasionara la rotura del ala.

Para evitar estos problemas, las alas van disminuyendo en profundidad a lo largo de
su envergadura. Ademas, las curvaturas al final de las alas, conocidas como winglets (o
sharlklets, en la terminologia de Airbus), ayudan a reducir el consumo de combustible
(ver [13] y figura 3.10).

Figura 3.10: Winglet de una aeronave. Adaptado de [13].

Aunque la idea fue desarrollada inicialmente en entornos militares y teéricos desde
los anos 70, Airbus popularizo su uso comercial con el A320neo mediante sus shar-
klets, y luego otros fabricantes como Boeing y Embraer también los incorporaron en
sus modelos. Estas estructuras reducen los vortices en la punta del ala, disminuyendo
la resistencia inducida y mejorando la eficiencia aerodinamica.
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Los efectos de borde aqui presentados, junto con el hecho de que las alas de las
aeronaves tienden a estrecharse y acabar en punta, o en winglets, complicarian el
calculo exacto de la sustentacion real sobre el ala tal y como se ha presentado al final
de la seccion previa. Asi, no se profundiza en el calculo mas exhaustivo de esta fuerza
de sustentacion, pues las estimaciones anteriores resultan adecuadas para completar

el analisis.



Capitulo 4

Conclusiones

A lo largo de este Trabajo Fin de Grado se ha llevado a cabo un estudio experi-
mental sobre el comportamiento aerodinamico de cuerpos con distintas geometrias,
analizando de forma cuantitativa las fuerzas de arrastre y sustentacion bajo diferen-
tes configuraciones fisicas y geométricas. Los resultados obtenidos permiten extraer
diversas conclusiones relevantes tanto desde el punto de vista académico como apli-
cado.

En primer lugar, se ha comprobado empiricamente la validez de los modelos cla-
sicos de la mecanica de fluidos en lo que respecta a la dependencia del arrastre y la
sustentacion con parametros como la velocidad del flujo, el area expuesta, el angulo
de ataque y la rugosidad de la superficie. En particular, se ha verificado que tanto el
arrastre como la sustentacion crecen con el area del cuerpo sobre el que inciden y con
el cuadrado de la velocidad del flujo, tal como predice el desarrollo teorico.

Asimismo, la experimentacion ha puesto de manifiesto el papel crucial de la geo-
metria del perfil en la eficiencia aerodinamica. Se ha evidenciado que cuerpos con
frentes de ataque redondeados y extremos afilados —similares a los perfiles curvo-
pico o pico-curvo — presentan fuerzas de arrastre significativamente menores que los
de geometria plana o abrupta. Este resultado coincide con el diseno de estructuras
aerodinamicas modernas, como proyectiles, perfiles alares o turbinas, en las que se
busca minimizar la estela generada y, con ello, el consumo energético.

En cuanto a la rugosidad, se ha demostrado que esta influye notablemente en el
comportamiento aerodinamico. Superficies rugosas aumentan inicialmente el arrastre
debido a una mayor friccion y turbulencia en la capa limite. No obstante, también se ha
discutido que, en algunos casos, la rugosidad puede inducir una transicion anticipada
a flujo turbulento, provocando la crisis de arrastre a menores valores del niumero de
Reynolds, reduciendo asi el coeficiente de arrastre global.

Por otro lado, los estudios sobre angulo de ataque han revelado que la sustentacion
aumenta hasta alcanzar un maximo, a partir del cual decrece bruscamente debido a
la separacion del flujo en la cara superior del perfil. Este comportamiento reproduce
el fenomeno conocido como pérdida de sustentacion (stalling), habitual en aeronaves,
y se ha reflejado de manera clara en el diagrama polar obtenido.

En relacion con el numero de Reynolds, se ha constatado su utilidad como pa-
rametro adimensional fundamental para determinar el régimen del flujo. En todas
las configuraciones experimentales se ha trabajado en el régimen turbulento, como
corresponde al comportamiento tipico del aire a velocidades medias y bajas viscosi-
dades. Los graficos obtenidos de representar el coeficiente de arrastre, Cp, frente al
numero de Reynolds reproducen fielmente las tendencias conocidas de la literatura,
a pesar de no evidenciar la caida brusca del coeficiente de arrastre en ciertos perfiles
(crisis de arrastre).

37



38 CAPITULO 4. CONCLUSIONES

Por ultimo, el analisis del perfil de presiones sobre alas gruesas ha permitido obser-
var empiricamente la distribucién no uniforme de presiones entre las caras superior
e inferior del ala, origen de la fuerza de sustentacion. Las mediciones han demostra-
do como el aumento del angulo de ataque intensifica la diferencia de presiones hasta
cierto punto, tras el cual la inversion de gradientes y los efectos de borde reducen la
eficacia del perfil.

En conjunto, los resultados obtenidos confirman tanto cualitativa como cuantita-
tivamente los fundamentos teodricos de la aerodinamica. Este trabajo ha servido para
ilustrar experimentalmente conceptos fundamentales, cuestionar modelos idealizados
como el de D’Alembert, y mostrar como pequenas modificaciones geométricas o su-
perficiales pueden tener un impacto significativo en el comportamiento aerodinamico
de un cuerpo. Estas conclusiones encuentran aplicacién directa en campos como la
ingenieria aeronautica, el disenno de vehiculos, la optimizacion energética y la fisica
aplicada al deporte.
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Apéndice A

Calculo de errores

El presente apéndice se dedica a mostrar el analisis del error en los resultados
obtenidos en el cuerpo principal del trabajo. Se indicara la seccion correspondiente a
la que se esté haciendo referencia en cada caso.

A.1. Subseccion 3.1.1

El error en el area del ala de mayor tamano viene dado por el error de escala en
las medidas de los lados del rectangulo, a y b. Como ¢(a) = €(b) = 0,006y A =a- b, se
calcula el error como

e(A) = be(a) + as(b) = 0,06 cm?.

El error en la pendiente del ajuste lineal viene dado por
e(m) = to,05(5) - s(m) = 2,5706 - 40,280 = 100

donde ty 05(5) es el valor de la distribucion de Student para una confianza del 95% y 5
grados de libertad.

El error en el coeficiente de arrastre resultara ser

S(Cp) = %8(771) + me(4) =03,

A.2. Subseccion 3.1.2

El error en la superficie de las tres alas rectangulares se calcula de forma analoga
al de la subseccion anterior:

bie(a1) + are(b1) = 0,06 cm?,
E(AQ) = ng(CLQ) + ag&(bg) = 0,04 sz,
b3€(a3) + a3€(b3) = 0,04 Cm2,

Para las areas circulares, se determinaron las medidas de la tabla A.1 para cada
uno de los diametros:

El area se calcula como

d; 2 T
A; = ) L2
7T< ) 4dz,
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Ala i | diy £0,005 / cm  dip +0,005 / cm  dig£0,005 / cm  d; / cm

1 95,250 95,150 5,200 9,200
2 3,535 3,540 3,535 3,537
3 2,500 2,505 2,510 2,505

Tabla A.1: Diametros de alas circulares

con error asociado igual a la suma de los errores de escala y accidental:

m - - T = _
E(Ai) = €esc(Ai) + Eacc(Ai) = §di€es0(di) + 1796§di5acc(di)7

donde el coeficiente 1,96 es el valor de la distribucién de Student para infinitos grados
de libertad y 5% de nivel de confianza (lo comun para una medida indirecta). Los
calculos arrojan los siguientes valores:

e(Ay) = 0,5cm?,
£(As) = 0,05cm?,
£(A3) = 0,04cm?.

A.3. Seccion 3.2

La masa de la pesa se midio 5 veces, dando los valores siguientes:

my = 153,401 £ 0,001 g,
my = 153,332 £ 0,001 g,
ms = 153,568 £ 0,001 g,
mg = 153,249 £ 0,001 g,
ms = 153,300 £ 0,001 8.

El error en el promedio tendra dos componentes, una de escala y otra accidental:
£() = €esc(1) + Eace(m) = 1073 + 2,7765 - s(m) = 0,001 + 2,7765 - 0,0553 = 0,1545,

siendo el coeficiente 2,7765 el valor de la distribucion de Student para 4 grados de
libertad (5 medidas experimentales) y una confianza del 95%. En consecuencia, se
tiene que

m = 153,37 £ 0,16 g.

El error en la fuerza de arrastre calculada a partir de las medidas de la masa inicial
y la masa aparente viene dado por

e(D) = ge(m) + ge(m”),

donde ¢(m) = g(m*) = 1073 g. De aqui, (D) = 19,6 - 1072 = 1,96 - 10~2 mN.
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