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RESUMEN

Este proyecto busca optimizar el diseno de los microgeneradores de vorticidad para controlar la
transicion de la capa laminar en un perfil alar NACA 2415. Dichos elementos se anaden al perfil
con el fin de poder alcanzar mayores angulos de ataque antes de la entrada en pérdida. Para ello se
modela una estructura alar 3D haciendo uso del software Fusion360 para después ser impreso mediante
la técnica de impresién en resina para acabar analizando sus prestaciones con un estudio experimen-
tal en el tinel de viento subsénico. Dichos resultados se comparan con las prestaciones obtenidas de
acuerdo al programa XFOIL basado en el método de los paneles. Se realiza un estudio parametrico de
dos modelos de generadores de vorticidad: modelo de geometria triangular y de geometria rectangular,
variando la altura y la inclinacién, con el objetivo de obtener el diseno mas éptimo, el nimero total
de variaciones realizadas son 20. La motivacion de este estudio es obtener disenos alares que permita
convertir a pequenos UAVs en aeronaves mas maniobrables, alcanzando mayores dngulos de ataque,

volando a bajo nimero de Reynolds.

Palabras clave: Microgeneradores de vorticidad, NACA 2415, transicién capa limite, Fusion360, im-

presion en resina, tunel de viento subsénico, XFOIL, UAVs, bajo nimero de Reynolds.



ABSTRACT

This project aims to optimize the design of vorticity microgenerators to control the laminar-to-
turbulent transition on a NACA 2415 airfoil profile. These elements are added to the profile in order to
achieve higher angles of attack before experiencing a stall. To accomplish this, a 3D wing structure is
modeled using Fusion360 software and then printed using resin 3D printing techniques. The performan-
ce of the printed wing is then analyzed through experimental testing in a subsonic wind tunnel. These
results are compared with the performance obtained using the XFOIL program, which is based on the
panel method. A parametric study is conducted on two models of vorticity generators: a triangular
geometry model and a rectangular geometry model, varying the height and inclination. The objective
is to obtain the most optimal design, with a total of 20 variations being tested. The motivation behind
this study is to obtain wing designs that enable small UAVs to be more maneuverable, achieving higher

angles of attack, at low Reynolds numbers.

Key Words: Vorticity microgenerators, NACA 2415, boundary layer transition, Fusion360, resin
printing, subsonic wind tunnel, XFOIL, UAVs, low Reynolds number.
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Capitulo 1

Introduccion

Un perfil aerodinamico es una seccién geométrica disenada especificamente para interactuar con un
flujo de aire y generar sustentacién mientras minimiza la resistencia aerodindmica. Existe una gran

variedad de perfiles con distintos parametros geométricos que alcanzan distintas prestaciones.

Para que un perfil alcance elevados angulos de ataque, manteniendo sus prestaciones, es necesario
mantener el flujo adherido a la superficie del mismo, en especifico la capa limite. La capa limite de
un fluido es la seccién donde la velocidad tangencial a la superficie del cuerpo varia de cero hasta la

velocidad del flujo libre sin perturbar.

La capa limite puede presentarse de dos formas, laminar o turbulenta, donde también puede existir
una pequena region de transicién. La capa laminar genera menos resistencia aerodinamica sin embargo
es muy susceptible que ante alguna irregularidad en la superficie del cuerpo transicione a turbulenta
o que se desprenda debido a la poca energia cinética que lleva el fluido cerca del sélido. En cambio,
la capa limite turbulenta introduce energia cinética permitiendo alcanzar angulos de ataque mayores

a costa de aumentar la resistencia aerodindmica.

Cobran vital importancia elementos que permiten controlar la transiciéon de la capa limite laminar a
turbulenta, este es el caso de los generadores de vorticidad que permiten transicionar gracias a generar
un torbellino como resultado de la interaccién con el fluido. Estos elementos son importantes a bajo
numeros de Reynolds. El nimero de Reynolds relaciona los esfuerzos viscosos con las fuerzas inerciales,
cuanto menor sea el nimero de Reynolds mas importancia tendran los esfuerzos viscosos lo que puede

facilitar la formacién de burbujas de separacion laminar en perfiles de espesor medio.

Estos motivos justifican el estudio y control de la transicién de la capa limite mediante el disefio de
generadores de vorticidad a fin de alcanzar mayores dngulos de ataque y mejorar las prestaciones
aerodinamicas del ala.
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1.1. Antecedentes

El tema de este TFG es de eleccién propia por el autor del mismo, pese a ello, el Departamento de
Méquinas y Motores Térmicos (DMMT) del Instituto Universitario de Motores Térmicos (CMT) de
la UPV tiene antecedentes de investigaciones y otros TFGs publicados relacionados con el control de
separacion de la capa limite, de los cuales se puede destacar los siguientes: Estudio aerodindmico y
optimizacion de un sistema de eyeccion de flujo para la mejora aerodindmica mediante la succion de
capa limite en alas a bajo nimero de Reynolds [1], como TFG realizado por Carlos Gonzdilez Pérez y
el TFG Mitigacion de separacion de la corriente en perfiles aerodindmicos a bajo nimero de Reynolds

[2], realizado por Maria Romero Perez.

El primer documento [1] se centra en optimizar el disefio de un sistema de eyeccién de flujo mediante
succion de la capa limite con el objetivo de la mejora de la eficiencia aerodindmica. Para ello hace un
estudio pardametrico y analiza los cambios haciendo uso de la herramienta de software CFD, Star-CCM+
de Siemens donde se pone a prueba distintos disenos del sistema y se realiza un estudio paramétrico
variando angulo de ataque. Todo esto con el objetivo de reducir las emisiones contaminantes y el
consumo de combustible.

El segundo TFG [2] estudia el sistema de eyeccién y succién del perfil SD7003 para la reduccién de la
capa limite y la readherencia de capa limite en pequenas aeronaves no tripuladas. Se realiza un estudio
de distintas variaciones geométricas y se realiza un andlisis experimental para comprender el efecto de

las pequenas modificaciones en las prestaciones del perfil.

Atn asi, el estudio de VGs es un drea bastante analizada en estos tltimos anos por diversos autores e
instituciones, muchas de estos precedentes se han usado como fuente bibliografica para este proyecto,
entre los que se puede destacar los siguientes: Vortex generators and turbulent boundary layer separation
control [3], publicado por Ola Légdberg; Design optimization of the aerodynamic passive flow control
on NACA 4415 airfoil using vortex generators [4], estudio realizado por Omar Madani Fouatih, Marc
Medale, Omar Imine, Bachir Imine; Numerical Analysis of Drag Reduction Method Using Vortex
Generator on Symmetric Aerofoil [5], realizado por Jennifer Vinodhini,Jebin Samuvel Thurairaj y
la publicacién de Hocine Tebbiche, Aerodynamic drag reduction by turbulent flow control with vortex

generators [6].

El primero de estos estudios [3] estudia la influencia de los VGs para control de separacién de capa
limite, analiza el desarrollo de vértices aguas abajo por los VGs y como se relaciona la fuerza de los
vortices con el tamano de los generadores de vorticidad, también estudia la influencia del Yaw de la
aeronave en los VGs. Por ltimo, determina que la circulacién generada por los VGs es proporcional
a la altura de los VGs.

La segunda publicacidn [4] es un articulo donde los investigadores optimizan el disefio de los generadores
de vorticidad en un perfil alar NACA 4415; usan modelos rectangulares y triangulares y varian altura,
angulo de inclinacién, espesor, posicién respecto la cuerda, longitud, distancia de separacién entre ellos

y entre otros VGs.

El tercer documento [5] de los referenciados se analiza la reduccién de Drag mediante un anélisis
numérico usando VGs de geometria triangular haciendo uso de Computational Fluid Dynamic, CFD,

con unos disefios obtenidos mediante la herramienta CATIAVS5.
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Por tltimo, el cuarto documento [6] estudia la influencia de los VGs en un NACA 0015 en la reduccién de
Drag variando diferentes pardmetros geométricos como altura, dngulo de inclinacién, posicién respecto
la cuerda o distancia de separacién. También estudia la interacciéon de unos generadores de vorticidad
en el extradds del perfil junto con cierto grado de rugosidad en el intradds del mismo, lo que permite

conseguir una reduccién adicional de un 10 % del Drag.

1.2. Motivacion y objetivos

La motivacion de este TFG es determinar el diseno més éptimo e identificar tendencias en el proceso
de disefio de microgeneradores de vorticidad (VGs) en el extradds para el control de separacién de
capa limite en el perfil NACA 2415.

El objetivo final es conseguir una transiciéon a capa limite turbulenta a fin de energizar el fluido cerca
de la superficie del perfil para evitar la separacion del mismo por el gradiente adverso de presion,
permitiendo asi un aumento de los dngulos de ataque alcanzados por la aeronave y un aumento de
su maniobrabilidad. Ademds, tratando de mitigar lo maximo posible la resistencia extra que pueda

derivar de usar estos elementos.

Para ello, en este TFG se realizan unos ensayos en el tunel de viento con distintos modelos de micro-
generadores de vorticidad para determinar que variables geométricas afectan més a las prestaciones

aerodindmicas del perfil y entender como optimizar su diseno.

El uso de VGs es habitual en las aeronaves actuales, como se puede ver en la Figura 1.1 que muestra
el extrados del AT-802F, una aeronave de extincién de incendios que para facilitar un rdpido depegue
y aterrizaje en sus operaciones dispone de VGs permitiéndole alcanzar angulos de ataque mayores
y pendientes de ascenso y descenso mayores. Otro ejemplo se encuentra en la Figura 1.2 donde se
observan una linea de VGs a fin de aumentar la efectividad de las superficies de control dispuestas en
el ala. Con los resultados de este proyecto se espera conseguir unas tendencias de diseno de los VGs que
pueda ser aplicables a pequenas aeronaves no tripuladas (UAVs) volando a bajo ndmero de Reynolds,

las cuales siguen siendo un mercado en auge tanto en el sector civil como en el sector militar.
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Figura 1.2: VGs en un A-4B Skyhawk. [24]

A fin de cumplir con los objetivos propuestos se realizara distintas etapas:

= Realizar un estudio aerodindmico del perfil NACA 2415 mediante ensayos de tinel de viento
y el software XFOIL para determinar la polar, el CL,,q., su tipo de entrada en pérdida y la

resistencia generada.

= Recopilar estudios previos para determinar disenos predominantes en el mercado e identificar

variables geométricas que influyen en el diseno.
= Disefiar e imprimir 20 variaciones geométricas de VGs.

= Ensayar las variaciones en el tunel de viento y comparar con las prestaciones obtenidas del perfil
NACA 2415.

= Analizar las mejoras alcanzadas y la viabilidad del sistema disefiado.
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1.3. Estructura del documento

Por la propia naturaleza del documento este TFG estd dividido en tres partes: Memoria, Pliego de
condiciones y Anexos. La memoria es la parte més extensa del documento y en ella se detalla todo el
proceso seguido, las hipétesis planteadas y los analisis de los resultados; en el pliego de condiciones se
detalla todo lo necesario para replicar el experimento y reducir las emisiones de CO5 y por iltimo en

los anexos se adjunta informacién extra que resulta de interés para completar el informe de la memoria.

La memoria esta formada por un conjunto de 7 capitulos. El capitulo I.Introduccion se trata de un
breve formato que da contexto al documento, se destaca los antecedentes del documento y los articulos
que han podido servir como fuente bibliografica. También se detalla cuales son las motivaciones de
realizar este TF'G y cuales son los objetivos a alcanzar. Por tdltimo, se resume la estructura que tendréa
el articulo. Este contenido se divide en tres subsecciones: 1.1 Antecedentes, 1.2 Motivacion y objetivos

y 1.8 Estructura del documento.

El capitulo 2. Fundamentos tedricos se centra en dar un contexto tedrico acerca de la aerodinamica, se
explican conceptos como capa limite y se diferencia entre capa limite laminar y turbulenta, se analiza
los distintos tipos de perfiles y su entrada en pérdida y se explican las prestaciones aerodinamicas
que se consiguen analizando las geometrias de los diversos perfiles. Estd dividido en seis secciones:
2.1 Conocimientos previos, en ella se resume lo fundamental para entender la mecanica de fluidos;
2.2 Fuerzas aerodindmicas donde se explica las fuerzas consecuentes de la interaccién sélido-fluido;
2.8 Actuaciones aerodindmicas de un perfil que se divide en 2.3.1 Nomenglatura NACA y 2.3.2 Tipos
de entrada en pérdida; 2.4 Capa limite donde se desarrolla la idea de capa limite y se resalta su
importancia en la aerodinamica, esta seccién se divide en 2.4.1 Gradiente adverso de presion y 2.4.2
Burbujas de recirculacion; 2.5 Sistemas de control de capa limite donde se comenta las metodologias
para controlar la transiciéon de la capa limite y por dltimo 2.6 Funcionamiento de generadores de

vorticidad en el que se resume el principio de funcionamiento de los VGs.

El capitulo 8. Descripcion del experimento es donde se detalla todo el proceso experimental de forma
cronolégica para obtener los resultados, se hace hincapié en las fases de diseno, la fase de impresién y
los ensayos de tunel de viento. Este capitulo esta formado por tres secciones 3.1 Fase de Diseno que
a su vez esta dividida en dos subsecciones: 3.1.1 Fusion360 donde se detalla las caracteristicas del
programa de diseno y 3.1.2 Diserio de Componentes donde se muestra todo el proceso de modelado y
se explican las hipotesis y decisiones tomadas; 3.2 Impresion 3D es una seccién que esta dividida en dos
subsecciones 3.2.1 Proceso de Impresion y 3.2.2 Posacabado en las que se analiza como es el proceso
de impresion y las acciones a tomar para conseguir un buen resultado de impresién; por dltimo, 3.3
Ensayos de Tiunel de Viento dividido en 3.3.1 Tunel de viento y 3.3.2 Mediciones de tunel de viento
donde se resume el proceso de toma de medidas.

El capitulo 4. Andlisis con XFOIL se muestra las caracteristicas de funcionamiento del software co-
nocido como XFOIL, para ello el capitulo se divide en 4 subsecciones: 4.1 Introduccion al método de
los paneles donde se explica en que base tedrica se fundamenta XFOIL; 4.2 Software XFOIL resume
la interfaz de XFOIL y las limitaciones del programa; 4.3 Division del perfil en paneles en el que se
explica como se ha realizado la division en paneles del perfil y se justifican las decisiones tomadas y

4.4 Cadlculo realizado, que viene a resumir los resultados que se buscan con XFOIL.
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El capitulo 5. Estudios y resultados consiste en comparar los resultados obtenidos tanto experimental-
mente como computacionalmente, ademas se extraen las ideas claves del experimento. Esta dividido en
tres secciones: 5.1 Perfil sin VGs, 5.2 Variaciones de altura y 5.3 Variaciones de dngulo; en la primera
de ellas se compara los resultados experimentales del perfil NACA 2415 con los obtenidos en XFOIL,
sin VGs, en los dos ultimos se analiza los resultados de las variaciones realizadas. Estos dos se dividen

a su vez en tres subsecciones Modelos rectangulares, Modelos triangulares y Comparacion.

El capitulo 6. Trabajos Futuros es un capitulo en el que se analiza criticamente si se pudiera mejorar

algun aspecto del estudio y como este estudio deja la puerta abierta a articulos similares.

Por dltimo, el capitulo 7. Conclusiones, recopila todas las ideas principales que se pueden extraer del
documento y se analiza criticamente los resultados obtenidos y se muestra cuales son las tendencias

geométricas que permiten un mejor control de la capa limite.

La parte dos, comienza con la seccién 8. Pliego de condiciones, en ella se detalla la normativa de
seguridad, 8.1 Normativa de Seguridad, se analiza los costes asociados al mismo, 8.2 Presupuesto,
donde ademads se realiza un desglose de costes en la subseccion 8.2.1 Desglose de costes. Por ultimo
se estudia las emisiones de carbono asociadas a la actividad del proyecto en 8.8 Huella de Carbono
el cual se divide en 8.3.1 Cdlculo de la huella de carbono y en 8.3.2 ODS que recopila los ODS que

cumple este trabajo.

Por ultimo, en la parte tres, el documento finaliza con la bibliografia consultada para la elaboraciéon

de este proyecto seguida por los anexos.
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Capitulo 2

Fundamentos tedricos

En este capitulo se explica toda la base tedrica necesaria para entender el presente TFG, gran parte
de estos conocimientos estan relacionados con la fluidodindmica externa de perfiles aerodindmicos. Se
detallan conceptos de entrada en pérdida, capa limite y fuerzas que actian en un perfil. El objetivo
de este capitulo es facilitar al lector el entendimiento de los desarrollos e hipétesis tomadas a lo largo

de este documento.
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2.1. Conocimientos previos

Un fluido es un medio continuo de una sustancia de fuerzas de atraccion débil, liquido o gas, que se
deforma continuamente bajo la accién de fuerzas tangenciales sin que aparezcan fuerzas restitutivas que
tiendan a recuperar su forma original. Se puede establecer que un fluido debe cumplir 4 caracteristicas:
Cohesion baja, capacidad de fluir, medio continuo e incapacidad de soportar un esfuerzo cortante de

manera estitica. [8]

La caracteristica de cohesiéon baja implica cierto grado de libertad de las particulas que forman el
gas o liquido, esa libertad de movimiento se puede entender como que fluye. Un sélido y un fluido se

comportan de manera similar ante esfuerzos normales. [8]

Se ha hablado de medio continuo, la definicién de medio continuo es una porcién de la materia donde
se puede suponer que las propiedades del fluido son funciones continuas y no se encuentran discon-
tinuidades, para esto hay un volumen que define el limite microscépico y otro que define el limite
macroscopico, dentro de estos limites cualquier volumen de control que se escoja puede considerarse
como medio continuo, fuera de este aparecen incertidumbres. Este volumen minimo se ha establecido
como 1072 mm?, el volumen méximo depende de la situacién, es mas variable. Segin la situacién de

estudio los limites del medio continuo serdn uno u otro. [8]

Por ejemplo, en la ionosfera la distancia media entre moléculas es 0,3m y el camino libre es del
orden de varias decenas de metros. En las ondas de choque las variaciones de determinadas variables
termodinamicas son a escala molecular, por lo que no se pueden aplicar las hipétesis de medio continuo.
8]

Otro concepto importante a tener en cuenta es la viscosidad. La viscosidad es una propiedad de los
fluidos que tiene que ver con la interaccién a nivel microscépico de sus moléculas. Cualquier fluido

presenta cierta viscosidad, pero solo se manifiesta sus efectos en fluidos en movimiento. [8]

Experimentalmente se ha observado la llamada condicién de no deslizamiento que establece que un
fluido tiene la misma velocidad que la superficie a la que estd en contacto. Esto resulta en una va-

riacion de la velocidad a lo largo de la distancia perpendicular al cuerpo, este gradiente de velocidad

du

perpendicular a la pared, ay estd relacionado con la viscosidad. (8]

Si se piensa en un tipico flujo de Couette, se produce un gradiente de velocidad en el eje perpendicular
a la pared, el eje Y, si se escoge como volumen de control el recuadro azul oscuro de la Figura 2.1 se
observa como los extremos verticales llevan velocidades distintas, en el tiempo inicial t el volumen de
control permanece igual pero tras un At respecto el tiempo inicial, la diferencia de velocidades ha dado

como resultados unos desplazamientos distintos y por tanto se ha deformado el volumen de control. [8]

25



u+ ﬁﬂy

t

L uht

e

Figura 2.1: Deformacién de volumen de control ante esfuerzos cortantes

Esta variacion del volumen de control ha producido una deformacién angular, la cual se puede expresar

como:

La expresion de arriba también se puede expresar como dy/dt = Z—Z, es decir, la variacién angular por

unidad de tiempo es igual al gradiente de velocidad.

En un fluido resulta més ficil medir la variacién de la velocidad que la distorsién angular. A mayor

esfuerzo cortante aplicado 7, mayor sera la distorsiéon angular por lo que se puede extraer que:

du
dy

Te X Z—‘t‘; Te X
Sin embargo, tiene que haber algo externo que cuantifique la deformacién del fluido pues no se puede
deformar igual en todos los fluidos, este coeficiente es la viscosidad y controla la deformacién del

volumen de control. 7, = u‘é—; que se conoce como la ley de viscosidad de Newton. [§]

Ahora bien, una vez definido la férmula que relaciona los esfuerzos cortantes con la viscosidad se
va a definir qué es exactamente la viscosidad. La viscosidad de un fluido es una cuantificacién de
la resistencia a las deformaciones tangenciales del mismo, es la resistencia del fluido al movimiento
del mismo. Si se supone un fluido como un conjunto de capas, debido al gradiente de velocidades las
capas se mueven a velocidades distintas, desarrollando esfuerzos tangenciales entre ellas, en la misma
direccién y sentidos opuestos, cada una actuando sobre la otra capa por el principio de accién y reaccién
o también conocido como la 32 Ley de Newton. Es semejante a la fuerza de friccién entre dos sélidos.
(8]

Cuando la velocidad del fluido alcanza la velocidad del flujo libre el gradiente de velocidad tiende a 0

por lo que se puede considera que los esfuerzos cortantes lejos de la superficie del cuerpo son nulos y por
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tanto se puede considerar un fluido no viscoso lejos del cuerpo aunque realmente tenga viscosidad solo
que no se manifiestan sus efectos. El coeficiente de viscosidad nombrado anteriormente es la viscosidad

dindmica, p [kg/m s] o [Pa s], también es comiin expresarla como la viscosidad cinemdtica, v, v = £

m? /5. [8] ’

Para explicar el comportamiento de un fluido se hace uso de las ecuaciones de Navier-Stokes las cuales
se obtienen de las ecuaciones de conservacion de la masa, conservacion de la cantidad de movimiento

y conservacion de la energia, estas ecuaciones tienen tanto un planteamiento diferencial como integral.

8]
Ecuacién de continuidad o conservacién de la masa [8]
La ecuacion de continuidad se obtiene de aplicar un balance de materia a un elemento diferencial de

volumen a través del cual esta circulando el fluido, hace referencia al principio de conservacion de la

masa. La forma integral es:

%///Vpdwr//spﬁ?dszo

La primera integral hace referencia a la variacién temporal de la cantidad de masa en el volumen
de control y la segunda integral hace referencia a la cuantificacién de masa que entra o sale de las
superficies del volumen de control.

Y la forma diferencial se puede expresar como:

ap B
E%—V-(pﬁ)—o

Donde si se tiene en cuenta la definiciéon de derivada total se obtiene que:

Dp _
E+6~Vp—0

Ecuacién de conservacién de la cantidad de movimiento [8]
Esta ecuacion establece que la tasa de cambio de la cantidad de movimiento de un fluido en un volumen

de control es equivalente a la suma de fuerzas que actian sobre el fluido, en este caso hace referencia
a la segunda Ley de Newton. La forma integral de la ecuacién es:
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El sumatorio muestra las fuerzas externas de reaccién que pueden ejercer los solidos que cortan el vo-
lumen de control, la primera integral se refiere a las fuerzas de caracter viscoso que se puedan generar
y el segundo integrando a las fuerzas masicas que se puedan producir, el tercer integrando cuantifica la
variacion con el tiempo de la cantidad de movimiento en el volumen de control. Por ltimo, la tiltima
integral hace referencia al flujo neto de la cantidad de movimiento a través de la superficie de control.

La forma diferencial se puede expresar como:

(pU)
ot

+V - (pUT) =V -7+ pfin

Ecuacién de la conservacién de la energia. [8]

Esta tultima ecuacion estd relacionada con la primera ley de la termodindmica donde se establece que
la variaciéon temporal de la energia interna del volumen fluido es igual a la diferencia entre el calor y

trabajo generado y transmitido en el mismo. La forma integral de la ecuacién es:

d 1- loo = =
7/ p(e+7U2)dV+/ ple+=U?)(U-U.)-itdS = f/
dt Jy, 2 s, 2

fi~pﬁd5+/
Se

Se

it UdS+ / pfom-UdV — / qrdS+ /

Ve Se Ve

de+z WR
Se

El primer término establece la variacién con el tiempo de la energia total contenida en un volumen
de control y el conjunto de los restantes muestra la variacién neta con el tiempo del trabajo y energia

calorifica transferida a la masa de control. Su forma diferencial es la siguiente:

2.2. Fuerzas aerodinamicas

Un perfil aerodindmico estd sometido a dos tipos de esfuerzos, de presiéon y tangenciales. Si se es capaz
de resolver las ecuaciones de movimiento de un fluido (ecuacién conservacién cantidad de movimiento,

conservacién de la masa y conservacién de la energia) es posible obtener el valor del campo escalar de
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presién p(x,y,z) y el campo vectorial de esfuerzos cortantes en la pared 7 (x,y,z). La integracién de

estas variables permiten predecir las fuerzas aerodindmicas de un perfil. [7]

La interaccion del perfil con el fluido en movimiento genera una fuerza resultante R la cual se puede
descomponer en un componente normal y otro axial al perfil, (Figura 2.2 y Figura 2.3). La fuerza axial,
A, es el componente de la fuerza en la direccién principal del cuerpo estudiado, en este caso paralelo
a la cuerda del perfil; en cambio la fuerza normal, N, es la fuerza perpendicular al cuerpo estudiado,
es decir perpendicular a la direccién principal del perfil. Estas fuerzas al mismo tiempo generan un
momento aerodindmico cuyo criterio de signo resulta ser positivo si tiende a incrementar el angulo de

ataque. [7]

M

Voo

Figura 2.2: Fuerza y momento aerodindmico actuante en el perfil [7]

Figura 2.3: Descomposicién de la fuerza resultante [7]

Seccionando el perfil en un pequeno diferencial de superficie, ds, siendo s la coordenada a lo largo de la
superficie del perfil (Figura 2.4) y proyectando los esfuerzos tangenciales y normales en la componente
normal y axial de extrados e intrados se obtiene:
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Figura 2.4: Porcién diferencial del ala [7]

La integracion de estas ecuaciones tiene como resultado la obtencion de fuerza tangencial y normal al

perfil:
LE LE
V= [ @Ne o+ [ (@)
TE TE
LE LE
NI = 7/ (pemtra COS(OL) + Textra sin(a)) dsemtra + / (pintra cos(a) — Tintra Sin(a)) dsintra
TE TE
LE LE
A= [ @A)+ [ (@A)
TE TE
LE LE
AI = / (7peztra Sin(a) + Textra cos(a)) dseztra + / (pintra SiH(Oé) — Tintra COS(Q)) dsintra
TE TE

Estas fuerzas obtenidas son para un perfil aerodinamico, bidimensional, por lo que las unidades de
fuerzas son en N m, para un ala completa seria preciso realizar una integral volumétrica. En aero-
dindmica esta descomposicion de fuerzas no suele ser la mas habitual, sino que se habla de fuerza de

sustentacién(L) y de resistencia(D) [7] :
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Sustentacién: L = Ncosa — Asina

Arrastre: D = Nsina + Acosa

La fuerza de sustentacién es la fuerza que actia en la direcciéon perpendicular al flujo y la resistencia
es la fuerza que actia en sentido paralelo al flujo libre. En las actuaciones tipicas de un perfil, a bajos
angulos de ataque se puede extraer que la resistencia esta principalmente afectada por los esfuerzos
viscosos o tangenciales mientras que la sustentacién se ve principalmente generada por el campo de

presiones que se genera alrededor del perfil [7]. Esto se puede deducir del desarrollo anterior:

Para dngulos pequetios como a=0°, se puede simplificar los términos trigonométricos como sin(a) =
a,cos(a) =1, con a < 1, por lo que cualquier término multiplicado por « se puede despreciar frente

a uno que no lo esta.

La fuerza axial (A’) y la fuerza normal (N’) se pueden simplificar como:

LE LE
N/ = 7/ (pertra) dsemtru + / (pintra) dsintra
TE TE

LE LE

/

A :/ (Tewtra) dsextra +/ (Tintra) dsintra
TE TE

Expresando las fuerzas en términos de sustentacién y resistencia se obtiene:

LE
L=N=- (pextra) dsertra + fTE pzntra) dszntra

D=A= f Teztra dse:rt'ra + f TE Tzntra) dszntra

La sustentacion es la componente de la fuerza aerodindmica que permite el vuelo de los aviones, en
la mayoria de casos es de interés aumentar su valor, su aparicién esta intimamente relacionada con la

aparicién de una zona de baja presién en extradds y una zona de alta presién en intradds. [7]

Esta fuerza, al igual que la resistencia, se puede expresar de forma adimensional cémo CL = ﬁ
3 Poo V5 Pre

denominado coeficiente de sustentacién el cual depende de la geometria del perfil y condiciones de vuelo
como AoA y ntimero de Mach por lo que es extremadamente recomendable trabajar con estas variables

para hacer las comparaciones geométricas del perfil.

La resistencia es la componente de la fuerza aerodindmica que se genera en la misma direccion y
sentido opuesto al avance del cuerpo, por este motivo es que en la mayoria de casos se tiende a
reducir su valor, los perfiles aerodindamicos estan disenados para que en actuaciones a bajos angulos de
ataque la resistencia generada sea de un orden de magnitud menor que la sustentacién. La resistencia

aerodindmica se puede dividir en 4 contribuciones principales [7]:
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= Resistencia por friccién: Es causada por el rozamiento de las moléculas del aire con la superficie del

sélido, cuanto mayor sea la superficie expuesta del cuerpo, mayor sera el valor de esta resistencia.

= Resistencia de forma o de presién: Esta relacionada con la baja presion que se genera cuando el

flujo se desprende.

= Resistencia inducida: Resistencia provocada por la apariciéon de torbellinos en punta de ala, se

da en cuerpos tridimensionales.

= Resistencia de onda: Fuerza de arrastre que aparece en condiciones sénicas y en la aparicién de

ondas de choque.

La resistencia aerodindmica también se puede expresar de forma adimensional como CD = m,
al igual que antes, la resistencia aerodinamica depende de la forma del cuerpo. El nimero de Reynolds
también tiene gran importancia en la fuerza de arrastre, a mayor Reynolds significa que las fuerzas
inerciales son mayores a las fuerzas viscosas, el flujo trae mas inercia y es capaz de vencer los gradientes
de presiones adversos, es decir, tarda mas en desprenderse la capa limite, en esta situacion es el Drag

de presién el que tiene mayor peso en la contribucién final. [7]

2.3. Actuaciones aerodinamicas de un perfil

Cualquier cuerpo romo es capaz de desarrollar fuerzas de sustentacién, resistencia y en él son apli-
cables todos los conceptos desarrollados en los puntos anteriores. Sin embargo dentro de los estudios
aerodinamicos destacan cierta geometrias llamadas perfiles alares, resultan ser cuerpos alargados que
presentan un diseno mucho méas éptimo para conseguir mejores prestaciones aerodinamicas. El estudio
de como las ligeras diferencias en la geometrias de estos perfiles o airfoils modifica sus prestaciones
es bastante amplio y en esta seccién se pretende hacer un breve resumen de las diferencias de los

diferentes modelos. [7]

2.3.1. Nomenclatura NACA

A lo largo de los anos han aparecido un gran nimero de variaciones geométricas de perfiles para suplir
ciertas necesidades de distintos vuelos. El estudio acerca de estos elementos es muy amplio y el niimero
de perfiles no ha hecho méas que aumentar por lo que la biblioteca de perfiles que existe actualmente
es muy amplia, una de la forma més comin de ordenar ciertos perfiles es con la nomenclatura NACA.
Este catdlogo de perfiles NACA se inici6 en la década de los 20 del siglo pasado, con el tiempo se fue
desarrollando un sistema muy elaborado en el cual se iban variando ciertos parametros geométricos

con el fin de evaluar las caracteristicas de los perfiles. [10]

La nomenclatura NACA de perfiles no es més que un conjunto de perfiles cuyas caracteristicas geométri-
cas principales vienen recogidas en una nomenclatura de cierto ntimero de digitos. Estos cédigos de
digitos comprenden los formados por 4,5 o 6 digitos y de estos digitos es de donde se extrae la informa-
cién geométrica de los mismos, el perfil seleccionado para el presente estudio es un NACA de 4 digitos,
exactamente un NACA 2415. En la Figura 2.5 se puede observar un esquema bésico de los pardmetros

primordiales de un perfil. [10]
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Figura 2.5: Esquema geométrico de un perfil alar [31]

La informacién que se extrae de un perfil NACA de 4 digitos es:

= El primer digito muestra la maxima curvatura como un porcentaje respecto la cuerda. Si fuese

0 el perfil seria simétrico y el segundo digito por ende también seria nulo.

= Kl segundo digito describe la distancia respecto el LE del punto de maxima curvatura en por-

centaje de cuerda.
= Los ultimos dos digitos describen el maximo espesor del perfil como porcentaje de cuerda.

En el sector acrondutico es mds comun tratar de perfiles de 4 digitos cuando se refiere a perfiles NACA,
en parte por este motivo también se ha escogido un perfil de 4 digitos como es el NACA 2415. Las
conclusiones que se pueden extraer con solo la nomenclatura son las siguientes: La maxima curvatura
del perfil es un 2% de la longitud total de la cuerda, este punto de mdxima curvatura se haya a un
40 % de la cuerda respecto el LE y el mdximo espesor es un 15 % de la cuerda. Esto se puede visualizar
en la Figura 2.6.
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~—0a¥Chord Pr
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Figura 2.6: Detalle geométrico del Perfil Alar NACA 2415 [13]
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2.3.2. Tipos de entrada en pérdida

La evolucion de la entrada en pérdida estd muy influida por cémo se desarrolla la capa limite a lo
largo de la superficie del perfil, en este aspecto los pardametros geométricos del perfil influyen en gran

medida, particularmente el espesor. [7]

Para perfiles de espesor medio se produce una entrada en pérdida laminar: El flujo inicia el despren-
dimiento en el LE, comienza a aparecer una burbuja de recirculacién que a medida que aumenta el
angulo de ataque se va extendiendo por la cuerda hasta desprender y provocar una caida abrupta del
coeficiente de sustentacién. Un ejemplo de perfil que sufre esta entrada en pérdida es un NACA 4412.
(7]

En el caso de perfiles de espesor grueso la entrada en pérdida se produce por el borde de fuga, el
gradiente adverso de presiones que se genera es de menos intensidad que un perfil de espesor medio, el
flujo se sobrepone mas facilmente al pico de succién, la zona desprendida va a aumentar en direccién
al LE a medida que se incrementa el déngulo de ataque (AoA), a diferencia de la entrada en pérdida del
perfil de espesor medio la entrada en pérdida no es abrupta. El perfil NACA 4421 es un claro ejemplo
de este tipo de entrada en pérdida. [7]

Por dltimo, para perfiles de espesor fino la entrada en pérdida se inicia al igual que en perfiles de
espesor grueso por el borde de ataque o LE, tal y como sucede con el perfil NACA 64A006. [7]

2.4. Capa limite

La capa limite es un concepto aerodinamico planteado por Ludwig Prandtl en 1904, esta region permitia
simplificar las ecuaciones del flujo segin la situacién de estudio ya que permitia dividir el fluido en dos
regiones: La capa limite que estd dominada por los efectos viscosos y donde se crea la mayor parte de
la fuerza de resistencia, y la regién externa a la capa limite donde los efectos viscosos son despreciables.
[9]

La capa limite es la regién de un fluido que aparece en torno a un solido que se encuentra inmerso
en el mismo, en ella existe un gradiente de velocidades que varia la velocidad desde valores de 0 m/s
hasta 99 % de la velocidad del flujo libre. Esta condicién de no deslizamiento en la superficie del sélido

se debe al rozamiento ya que en esta regién cobra gran importancia los esfuerzos viscosos. [9]

Cuando se refiere a capa limite puede tratarse de la capa limite cinemética y la capa limite térmica, son
distintas en cada caso y no deben confundirse entre ellas. En este TFG solo se recalca la capa limite
cinemadtica, sin embargo resulta interesante definir la capa limite térmica a modo de evitar futuras
equivocaciones. La capa limite térmica es la regién del fluido en la que la temperatura varia desde la
temperatura de la superficie del cuerpo al 99 % de la temperatura del flujo libre, la mayor transferencia
de calor tiene lugar en esta regién. El espesor de la capa limite térmica y cinemética solo coincide en
caso que el numero de Pradntl sea 1, si el nimero de Pradntl es mayor que 1 la capa limite térmica

serd mds fina que la cinemédtica y si es menor a 1 serd la cinemética la capa limite més fina. [9]

El espesor de la capa limite suele ser pequeno en la zona de incidencia con el fluido, como el borde
de ataque, y tiende a aumentar a lo largo de su superficie, esto como consecuencia aumenta el espesor

efectivo del cuerpo incrementando la resistencia de presién. [9]
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En ntimeros de Reynolds bajos, como los que se observan en pequenios UAVs, la capa limite laminar
serd facil de mantener en dngulos de ataque reducidos, sin embargo, tendera a separarse de la superficie
ante elevados dngulos de ataque debido al gradiente adverso de presién, provocando una caida brusca
de presién y sustentacion. Es por eso que es recomendable forzar una transicién a capa limite laminar
turbulenta de forma que se energiza la capa limite pudiendo vencer el gradiente adverso de presiones

a costa de aumentar la friccién superficial, (Figura 2.7). [9]

Las ecuaciones que gobiernan el comportamiento del fluido dentro de la capa limite se pueden deducir
a partir de las ecuaciones de Navier Stokes particularizadas. Para esa situacién, la ecuacién de conti-
nuidad y de Navier-Stokes para un flujo incompresible bidimensional son las que siguen [9] :
Ecuacion de conservacion de la masa:

o o
or Oy

Ecuaciones de conservacién del momento en direccion x e y:

b, ou_ Loy (0 o
Oox oy  pox ox? = Oy?
Ov Ov 10p , (820 8211)

u%+U@:_;@+ @4_873/2

Donde u y v representan las componentes de velocidad en las direcciones x e y. p es la presion. p es la

densidad del fluido. y v es la viscosidad cinematica del fluido.

v
; 1 Laminar boundary Tmns:lmn ple Turbulent boundary
> layer region layer
*
>
» -
: )
> Turbulent
; region
> ]
> .~ Buffer layer
: - Viscous sublayer
L
Boundary layer thickness, &

Figura 2.7: Evolucién de capa limite cinemética [29]

35



2.4.1. Gradiente adverso de presiéon

El gradiente adverso de presion es un término ampliamente utilizado a la hora de hablar de la entrada
en pérdida de un perfil o un cuerpo sometido a una corriente de flujo. Se define como el incremento de

presion estdtica en la direccién del flujo o de la cuerda del perfil. [7]

dP
— >0
dx

El fluido tiende a avanzar de la zona de mayor presién a menor presion de forma natural, sin em-
bargo ante el incremento de la presién por este gradiente el flujo se estda encontrando con una fuerza
opuesta al avance debido a que avanza de una zona de menor presién a una de mayor presién, si el
fluido presenta suficiente inercia es capaz de sobreponerse mas facilmente a este gradiente adverso de
presién y por ende alcanzar mayores angulos de ataques antes de la entrada en pérdida. La inercia
que puede llevar el fluido es proporcional a la energia cinética que porta, mas en concreto en la capa
limite ya que es la regién que presenta menores velocidades y por ende va a presentar mas facilidad de
desprenderse, es por eso que capas limites en regimenes turbulentos permiten alcanzar mayores angulos

de ataque. [7]

PUNTO DE
SEPARACION

—_—
—

ZONA DE
RECIRCULACION

Figura 2.8: Gradiente adverso de presién en la superficie de un perfil alar [32]

En caso que el fluido no presente suficiente energia para sobreponerse al gradiente adverso de presiones
puede llegar a reducir su velocidad hasta llegar a 0 e invertir su sentido de circulacién que puede derivar

en una separacién del flujo, (ver Figura 2.8). [7]
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2.4.2. Burbujas de recirculacion

Las burbujas de recirculaciéon son regiones del fluido turbulentas que se pueden generar en un flujo
que interactia con un cuerpo sélido como consecuencia del gradiente adverso de presién, uno de los
efectos mas significativos es la modificacion de la forma efectiva del perfil, normalmente aumentando
su curvatura y espesor. Ademads, alteran sus prestaciones aerodindmicas, su entrada en pérdida y la

distribucién de presiones. [7]
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Figura 2.9: Burbuja de recirculacion [28]

Una de las tantas formas de identificar la aparicién de la burbuja de recirculacion es a partir del
coeficiente de friccidn. Este coeficiente cuantifica la friccion del fluido con la pared que ayuda contribuir
a la aparicién de fuerzas, principalmente resistencia. Ante un valor negativo del mismo se puede hallar
la zona en la que se encuentra la burbuja de recirculacién, ya que implica que hay flujo en sentido

opuesto o reverse flow como se puede ver en la Figura 2.9. [7]

2.5. Sistemas de control de capa limite

Como se ha indicado anteriormente el desarrollo de la capa limite es un factor que influye en gran
medida en el momento de entrada en pérdida y en la aparicion de burbujas de recirculacion. Se pueden

dividir en dos grandes grupos los sistemas que permiten el control de capa limite [9]:

= Métodos pasivos: Son aquellos sistemas o elementos que no requieren ni de potencia ni de ninguna
fuente de energia externa para su funcionamiento. Los dispositivos pasivos se colocan estratégi-
camente en la superficie para manipular la capa limite y controlar la separacién del flujo. La
desventaja de estos elementos es que suelen generar un incremento de resistencia aerodinamica
en momentos en los que no es preciso su uso ya que alteran la forma del perfil de manera irrever-

sible en vuelo. Ejemplos de estos sistemas son los propios generadores de vorticidad o pequenos
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orificios en la superficie del perfil para provocar la succién de la capa limite. [9]

= Métodos activos: Es preciso de una fuente de energia externa para el funcionamiento de los siste-
mas. Algunos ejemplos de métodos activos son el uso de actuadores para generar perturbaciones
en el aire y el control de presién y direccion del flujo mediante vélvulas o compresores. Estas
técnicas permiten un control méas preciso, sin embargo requieren de un aporte extra de energia

lo cual dificulta su disefo. [9]

2.6. Funcionamiento generadores de vorticidad

Los generadores de vorticidad son pequenos elementos de forma normalmente triangular o rectangular
de una altura similar al espesor de la capa limite colocados en el fuselaje de una aeronave o un coche,
dichos elementos durante el movimiento relativo entre el perfil y el aire crean un vortice que energiza
la zona ma&s cercana a la superficie del cuerpo retrasando asi el desprendimiento de la capa limite y
previniendo la entrada en pérdida de la superficie sustentadora, Figura 2.10. [18]
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Figura 2.10: Esquema de funcionamiento de un VG [19]

Los VGs se utilizan para retrasar la separacion del flujo, este fenémeno se produce cuando el flujo no
tiene suficiente energia cinética para sobreponerse al gradiente adverso de presiones, en actuaciones
normales de vuelo esto sucede en el extradds del ala, en el caso del perfil de estudio, un NACA 2415
la entrada en pérdida se inicia en las cercanias del borde de ataque y es por eso que los dispositivos se

colocan en zonas cercanas al LE. [18]

Estos elementos presentan un angulo de inclinacién 8, Figura 2.11, de tal forma que presentan un
angulo de ataque frente a la corriente incidente, al interaccionar el flujo con estos elementos se genera
un vortice que se desplaza aguas abajo que energiza la capa limite al introducir parte del fluido que se
encuentra fuera de la capa limite (alta energia cinética) en el interior de la capa limite (baja energia
cinética), esto origina que la capa limite laminar transicione a turbulenta la cual genera més resistencia

acrodindmica pero al mismo tiempo es mds dificil que se desprenda. [18]
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Figura 2.11: Pardmetros geométricos en un VG [27]

El objetivo de estos elementos es alcanzar angulos de ataques mayores y un CL méaximo mayor, sin
embargo presenta otras utilidades como el aumento de la controlabilidad de la aeronave en una situacion
de entrada en pérdida ya que su colocacién anterior a las superficies de control puede facilitar que el
flujo se mantenga adherido de forma que no se pierda la controlabilidad de la aeronave. [18]
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Capitulo 3
Descripcion del experimento

En este capitulo se van a detallar de forma cronoldgica todos las fases del experimento y se van a
justificar las acciones y elecciones realizadas a lo largo del mismo. Primero se describira la fase de
diseno de los componentes para después detallar el proceso de impresién con resina para finalizar con

los ensayos en el tunel de viento.
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3.1. Fase de Diseno

En esta primera fase se ha determinado y diseniado las distintas geometrias de los VGs haciendo uso
del software Fusion360, con el fin de encontrar cual es el disefio que permita alcanzar un mayor dngulo

de ataque.

3.1.1. Fusion360

Para la fase de disefio se ha hecho uso del software Fusion360, se trata de una plataforma de disenio de
CAD, CAM, CAE y de circuitos impresos de modelado 3D que se basa en la manufactura de productos

mediante el disenno que se guarda en la nube.

Fusion360 es una completa aplicacién de software desarrollada por la compania Autodesk que combina
el diseno asistido por el ordenador (CAD), la fabricacién asistida por ordenador (CAM), la ingenieria
asistida por computadora (CAE) y la creacién de disenos de circuitos impresos (PCB). Esté dispo-
nible como producto comercial para Windows, macOs y navegadores web, también existen versiones
simplificadas para dispositivos Android e iOS. El software se ofrece principalmente como un servicio
de suscripcién, aunque también hay versiones gratuitas disponibles para uso personal y no comercial,
con ciertas limitaciones. Para este proyecto se ha hecho uso de la licencia que dispone la universidad

para estos tipos de productos.

Fusion360 fue lanzado por Autodesk el 24 de septiembre de 2013, habiéndose presentado en 2009 como
una version mas avanzada de Inventor Fusion. A lo largo de estos anos se ha estado actualizando
con nuevas incorporaciones que han ampliado las capacidades de Fusion 360, convirtiéndolo en una
solucién integral y versatil para diseno e ingenieria. Para este trabajo no es necesario anadir extensiones

al paquete inicial que proporciona la aplicaciéon en el momento de descarga.

Este software permite un guardado en linea del progreso, lo que significa que todos los disenos rea-
lizados con conexién se guardan automaticamente en la nube de forma que se puede acceder desde
cualquier dispositivo a través de un navegador web haciendo uso de la cuenta personal de Autodesk,
también existe la posibilidad de trabajar sin conexién. El ment principal de Fusion360 presenta diver-
sas modalidades de uso tal y como se ve en la Figura 3.1: Sélido, Superficie, Malla, Chapa, Plastico y
Utilidades
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Figura 3.1: Ment de Inicio de Fusion360

Para este trabajo ha resultado de especial interés anadir algiin complemento a la version inicial de
Fusion360 para trazar la geometria del perfil, en este aspecto se ha usado Airfoil DAT to Spline
obtenida a través de la App Store de Autodesk y cuya adquisicién es completamente gratuita. A
partir de un archivo de extensién .dat es posible trazar una geometria de perfil seleccionada, el archivo
contiene las coordenadas del extradods e intradds del perfil deseado las cuales se pueden obtener de
dominios web como airfoiltools.com [13], con dicho archivo y la extensién instalada es posible trazar
un boceto del perfil alar estableciendo previamente la longitud de cuerda o chord deseada, en este
caso se ha establecido un valor de ¢=7 cm. Una vez seleccionado la longitud de cuerda se obtiene un
boceto de perfil que debe de corregirse en el TE para conseguir un boceto cerrado que luego permita

la extrusién.

3.1.2. Diseno de Componentes

Para la fase de Diseno ha sido importante recabar una gran cantidad de informacion acerca de las
prestaciones de los VGs y sus geometrias a partir de los diversos articulos publicados por sus respectivos
investigadores. Tras esta etapa se ha decidido realizar el diseno de un modelo base en el cual se provarian

las distintas variaciones geométricas realizadas.

El modelo impreso consiste en 4 elementos que se acoplan entre si para formar el modelo final que se
introducira en el tunel de viento: 2 galletas, 1 perfil NACA 2415 extruido y una corredera de VGs que
se acopla al conjunto del modelo deslizandose por el hueco del ala y queda fijada al incorporar las dos

galletas,

Para el diseno de la geometria alar se ha extruido el perfil NACA 2415 para obtener una longitud alar
de 262 cm quedando como se ve en la Figura 3.2, el siguiente paso consistié en trazar un hueco en la
superficie del perfil para acoplar los VGs. Este hueco de la deslizadera no es completo puesto que la
longitud de los VGs es de 250 cm que es la parte del modelo base que queda expuesta al flujo, los 6 cm
de cada lado se acoplan dentro de la galleta para completar el sellado del modelo. Debido a un error
en el diseno, tras haber impreso todas las variaciones de VGs, resulté que la ranura debia tener salida

por un extremo de la seccién para poder introducir los VGs, este rediseno dio lugar a que los extremos
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del modelo base y las galletas fueran desiguales. El extremo derecho era como se muestra en la Figura
3.3 y el izquierdo como la Figura 3.4
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Figura 3.3: Extremo derecho del modelo base en Fusion360
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Figura 3.4: Extremo izquierdo del modelo base en Fusion360

Para el diseno de la galleta se realiza una extrusién de un perfil NACA 2415 pero con una cuerda
superior, de unos 10 cm, una vez realizado el boceto se extruye 1.5 cm de espesor. Una vez que se
tenga la forma preliminar de la galleta se corta una seccién no pasante de 6 cm de profundidad del perfil
NACA 2415 usado para el ala pero desfasado 0.5 mm en ambos sentidos, es decir, se realiza un hueco en
la galleta con el contorno del ala para acoplar ambas piezas y se anade una tolerancia de 0.5 mm para
que tras la contraccién de la resina, ambas piezas queden con suficiente holgura como para que el acople
sea el adecuado, ni muy holgado ni muy ajustado. Como consecuencia de la diferencia en los bordes del
perfil comentada anteriormente, el diseno de las galletas también presenta una cierta diferencia, en la
Figura 3.5 se muestra la galleta que se acopla con la seccién del modelo base sin apertura, la Figura 3.6
muestra la galleta contraria, esta dispone de una pequena seccién para completar el hueco del modelo
base que no puede completar la ranura de VGs. De esta forma al montar el modelo final los VGs se
introducen por el lado del modelo base que presenta abertura hasta topar con el extremo cerrado, al
introducir la galleta completa el hueco de la ranura por donde se introdujo los VGs, funcionando como
un tapon.
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Figura 3.5: Detalle de la galleta derecha

44



R R T & A o

soLIDo SUPERFICIE MALLA

> - o e £ @ ¢
cHapa, PLASTICO UTILDADES.

| w5 X ([B mra S = s/

CREAR ~ AUTOMATIZAR ~ WMODIFICAR ~ ENSAMBLAR ~ CONSTRUIR ~ INSPECCIONAR ~ INSERTAR ~

SELECCIONAR ~
<« NAVEGADOR -

4 |o MR ©

et
> %* configuracién del documento -‘m
[> @@ istas guardadas
DMl Conjunios de seleccion
> <> mm Origen
[ < Wl Andisis
4 +« @l Cuerpos
<> [) Cuerpoi0d
[> <> Wl Bocetos
< @Ml Construccien
D e () componentetst
D = (0 wopeLo BASEN
D <@ () GALLETA1:1
D l® O caiemaa

COMENTARIOS

° C-E Y X Q- -

Figura 3.6: Detalle de la galleta izquierda

La determinacién de una tolerancia de 0.5 mm se determiné tras varias sesiones fallidas dando como
resultado de impresién unas piezas que no acoplaban entre si, como se ve en la Figura 3.7. La primera
pieza no acoplaba puesto que las tolerancias se aplicaron al revés (Color naranja Figura 3.7), en la
siguiente prueba, la tolerancia estaba establecida a 0.2 mm y resulté ser insuficiente (Color rojo Figura
3.7), por lo que al final se opté por anadir una tolerancia de 0.5 mm,(Color amarillo Figura 3.7).

Para realizar estas pruebas se ha hecho uso de una seccién recortada del modelo base a fin de no
desaprovechar el material como la mostrada en la Figura 3.8.

Figura 3.7: Distintas variaciones de galletas impresas
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Figura 3.8: Modelo base recortado para pruebas

En las figuras anteriores se observa que la seccién del perfil es hueca y unos orificios en las galletas,
estos orificios estan relacionados con la varilla que atravesard a todo el modelo por la cual se unird al
plato de balanzas a la hora de realizar las medidas. La varilla tiene un didmetro de 6 mm por lo que
se realiza un agujero pasante en ambas galletas de didmetro 6.4 mm, donde esos 0.4 mm adicionales
estdn pensados para que tras el enfriamiento de la resina el orificio quedo con suficiente holgura para
permitir el paso libre de la varilla. El otro orificio tiene el contorno de una tuerca de métrica 6, esta
tuerca tiene una distancia de 1 cm entre caras y un espesor de 0.5 cm, por el mismo motivo de antes
se tiende a sobredimensionar en el diseno para el buen acople de las piezas, se opté por un diseno de
11 mm entre caras y un espesor de 0.7 cm.

Otras de las dificultades durante el proceso de disefio fue la evacuacién de la resina de la galleta. El
primer modelo no disponia de orificios para la evacuacién de la resina, el segundo modelo dispuso
de unos orificios de didmetro 0.8 mm los cuales consiguieron mejorar el diseno anterior permitiendo
la evacuacion de la resina, sin embargo, acabaron gran parte de ellos taponados y atin quedé resina
confinada dentro de la galleta. El tercer modelo fue disenado con unos orificios de mayor didmetro, de

1 mm como se ve en la Figura 3.9, estos tamanos permitieron una evacuacion total de la resina.
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Figura 3.9: Orificios de evacuacion de la resina

El diseno de los VGs se realizé en documentos a parte que agrupaban las distintas variaciones. Con-
sultando las diversas fuentes bibliograficas se ha determinado una distancia entre pares de VGs de 18
mm debido a que las fuentes [3] indicaban un valor aproximado a 10 veces la altura (predefinida como
1.5 mm), una distancia entre los mismos VGs de 4.8 mm ya que segin el estudio de Royal Institute of
Technology [3] la separacién entre VGs deberia ser mayor a 3 veces su altura (en este caso predefinido
con una altura de 1.5 mm), un espesor (E) de 0.1 mm y una posicién respecto la cuerda de 0.15¢
puesto que era una localizacién tipica en los estudios consultados [3] [5]. Las variaciones establecidas
de los distintos VGs se recopilan en la Tabla 3.1, 3.2, 3.3y 3.4.

Variaciones Triangulares de Altura
E D d 15} h L
Fila 1 0.1 mm 18 mm 4.8 mm 11° 0.5 mm 3 mm
Fila 2 0.1 mm 18 mm 4.8 mm 11° 1.2 mm 3 mm
Fila 3 0.1 mm 18 mm 4.8 mm 11° 1.5 mm 3 mm
Fila 4 0.1 mm 18 mm 4.8 mm 11° 2 mm 3 mm

Tabla 3.1: Variaciones Triangulares de VGs de Altura
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Variaciones Rectangulares de Altura

E D d 15} h L
Fila 1 0.1 mm 18 mm 4.8 mm 11° 0.5 mm 3 mm
Fila 2 0.1 mm 18 mm 4.8 mm 11° 1.2 mm 3 mm
Fila 3 0.1 mm 18 mm 4.8 mm 11° 1.5 mm 3 mm
Fila 4 0.1 mm 18 mm 4.8 mm 11° 2 mm 3 mm

Tabla 3.2: Variaciones Rectangulares de VGs de Altura
Variaciones Triangulares de Angulo

E D d B h L
Fila 1 0.1 mm 18 mm 4.8 mm 1.5 mm 10° 3 mm
Fila 2 0.1 mm 18 mm 4.8 mm 1.5 mm 129 3 mm
Fila 3 0.1 mm 18 mm 4.8 mm 1.5 mm 159 3 mm
Fila 4 0.1 mm 18 mm 4.8 mm 1.5 mm 0° 3 mm
Fila 5 0.1 mm 18 mm 4.8 mm 1.5 mm 200 3 mm
Fila 6 0.1 mm 18 mm 4.8 mm 1.5 mm 28° 3 mm

Tabla 3.3: Variaciones Triangulares de VGs de Angulo
Variaciones Rectangulares de Angulo

E D d 15} h L
Fila 1 0.1 mm 18 mm 4.8 mm 1.5 mm 18¢ 3 mm
Fila 2 0.1 mm 18 mm 4.8 mm 1.5 mm 10° 3 mm
Fila 3 0.1 mm 18 mm 4.8 mm 1.5 mm 0° 3 mm
Fila 4 0.1 mm 18 mm 4.8 mm 1.5 mm 159 3 mm
Fila 5 0.1 mm 18 mm 4.8 mm 1.5 mm 25° 3 mm

Tabla 3.4: Variaciones Rectangulares de VGs de Angulo
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3.2. Impresion 3D

3.2.1. Proceso de Impresién

El proceso de impresién permite importar al mundo fisico gran variedad de modelos disenados previa-
mente en 3D, desde la aparicién de las impresoras 3D ha habido un gran avance en las capacidades
de ensayos y pruebas de modelos, uno de los mayores usos se puede encontrar en los tineles de viento

donde se pueden imprimir piezas de reducido tamano y obtener su resultado experimental.

El proceso de impresién utilizado en este experimento consiste en la impresion por resina, la eleccién
de este tipo de impresion frente a otros como las impresoras de hilo radica en la gran precision que se
puede obtener con la impresién a resina lo cual es fundamental en este trabajo ya que se han modelado
VGs de un espesor de 0.1 mm. La impresora utilizada es la Formlabs Form 3L (Ver Figura 3.10) de las
instalaciones del CMT, dicha maquina utiliza un proceso de impresién llamado estereolitografia (SLA)

a fin de crear objetos tridimensionales de alta precision y con gran capacidad para los detalles.

Figura 3.10: Impresora FormLabs Form 3L [23]

Una vez se han conseguido el diseno deseado de las piezas y los VGs es necesario exportarlos en formato
.stl para que sea compatible con el software de impresién, en este caso se ha utilizado Preform, que
es propiedad de la empresa Formlabs. El propio programa informético permite establecer un modelo
de impresién basado en minibases para el soporte de impresién, tal y como se ve en la Figura 3.11.
Estas minibases son estructuras adicionales que se generan autométicamente durante el proceso de
diseno 3D y su funcionalidad radica en dar estabilidad y soporte para el objeto de impresién. Gracias
a ellas se puede prevenir el desprendimiento de la pieza durante la impresiéon ya que brindan puntos
de anclaje adicionales para mejorar la adherencia y evitar el desprendimiento del objeto durante la

impresién. Ademas, facilitan remover el soporte y reduce el tiempo de post-procesamiento.
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Figura 3.11: Detalle de las minibases de la galleta

Cuando esté finalizada la fase de preimpresién y las piezas ya han sido dispuestas en la base de impresién
gracias al software, se inicia la fase de impresion. La impresion en resina de esta impresora se basa en
un proceso denominado esteolitografia (SLA) que es lo que permite obtener objetos tridimensionales
de alta precisién y nivel de detalle.

A partir de que los modelos son importados a la propia impresora se inicia el proceso de impresion,
el primer paso consiste en volcar en el plato de impresiéon una cantidad de resina que es mezclada
a fin de conseguir una mezcla uniforme de resina lo que garantiza que las propiedades de la resina
sean homogéneas en todo la pieza. También tiene como objetivo la eliminacién de burbujas de aire
atrapadas ya que estas puedan afectar a la calidad de la impresién produciendo defectos debiliten a la
estructura.

El curado de la resina es el proceso mediante el cual la resina liquida se transforma en estado sélido y
durable. La resina sufre una serie de transformaciones quimicas que le permiten alcanzar un estado final
con las propiedades adecuadas como resistencia o estabilidad dimensional. Para realizar este proceso
normalmente es necesario la accién de un catalizador o agente de curado que origine las reacciones
quimicas. Este proceso es fundamental a fin de que la resina alcance su méaxima dureza y resistencia, al
mismo tiempo que se evitan deformaciones o fallas en la estructura obtenida. En el caso de la FormLabs
3L Form se utiliza una resina fotosensible que contiene fotoiniciadores que gracias a la radiacién UV
desencadena la reacciéon quimica que permite el curado de la resina. Este tipo de curado presenta
dos ventajas principales: Es posible un control preciso del curado variando la intensidad y tiempo de
exposicién y produce un endurecimiento instantaneo que resulta en una mayor resistencia y durabilidad
del material.

Referido al proceso de impresién como tal, la impresora hace uso de un ldser ultravioleta (UV) con
la que se cura o solidifica capa por capa la resina liquida, de forma selectiva se va solidificando cada
capa, una vez que una capa se ha solidificado, la plataforma de construccién se desplaza hacia arriba,
separandose del fondo del tanque de resina, se forma una nueva capa de resina liquida en la parte
inferior y se inicia el proceso de solidificacién de la siguiente capa y asi sucesivamente, capa por capa
hasta que el modelo de impresion es finalizado. Cuando el proceso de impresién ha sido finalizado se

da paso al posacabado.
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3.2.2. Posacabado

Para realizar un correcto ensayo en el tunel de viento es necesario que la calidad de las piezas impresas
sea suficiente como para conseguir resultados concluyentes. Las piezas recién impresas carecen de un
buen acabado y es por ello que hay que finalizar el proceso de impresién con técnicas de posacabado
que engloba toda aquella actividad realizada sobre la pieza a a fin de mejorar sus caracteristicas, esto
incluye desde eliminar el exceso de resina y curar la pieza hasta limar las pequenas imperfecciones para
asegurar un buen acople entre ellas. Cabe destacar que el acabado superficial de esta impresién es un
factor muy critico puesto que la superficie debe ser lo més lisa posible a fin de evitar una transicién

de capa limite no deseada debido a las rugosidades que se hallen en el extrados e intrados del ala.

Una vez que el propio proceso de impresién ha finalizado la pieza obtenida presenta un exceso de
resina sobrante que es necesario retirar a fin de preservar el diseno original, para ello se sumerge las
piezas en una cubeta fabricada por la empresa FormLabs, rellena de un alcohol a fin de disolver y
eliminar el exceso de resina sobrante, como se puede observar en la Figura 3.12. Las piezas deben
lavarse para quitar la resina pegajosa y sobrante de la superficie, no realizar este paso implica dejar
las piezas pegajosas y rugosas, ademas, como el modelo consiste en un conjunto de diferentes partes
que se acoplan entre si: galleta, modelo base y VGs; es fundamental retirar la resina sobrante en las
zonas de encaje a fin de no obstruir el montaje del modelo y facilitar las tareas de limado posterior.
Para ello, FormLabs recomienda lavar las piezas impresas mediante SLA en alcohol isopropilico o éter
monometilico de tripopilenglicol el cual se introduce en una cubeta junto con las propias piezas, en
este caso se ha hecho uso de la cubeta Form Wash y del alcohol propanol(C5HsO). Una vez eliminada
la resina sobrante es necesario retirar las piezas de la cubeta y secar el exceso de alcohol que tenga la

pieza con una bayeta.

Figura 3.12: VGs sumergidos en propanol dentro de la cubeta Form Wash

Después de esto se inicia el proceso de curado, este se realiza debido a que cuando una pieza termina
de imprimirse la reaccién de polimerizacién puede no haber concluido, con el proceso de poscurado
se pretende solidificar las propiedades del material. Esto se consigue introduciendo los elementos en
Form Cure (Figura 3.13) que también es fabricado por la empresa FormLabs, estas maquinas permiten

poscurar las piezas con una longitud de onda exacta, a distintas temperaturas y durante diversos
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periodos de tiempo, para el caso de estudio se ha fijado un precalenatamiento durante 5 minutos hasta
alcanzar 60 °C para ser seguido por una fase de curado a 60 °C durante 30 min. Este proceso se ha

realizado en cada una de las impresiones realizadas, lo que implica un total de uso de 3.35 h.

Figura 3.13: Proceso de curado de VGs mediante Form Cure L

Para completar el postprocesado es necesario acabar de lijar las piezas extraidas de Form Cure, en este
fase se desprende los componentes de las minibases que actuaban de soporte haciendo uso de una lima
y pinzas que forman parte de un kit de posacabado, una vez desprendidos se procede a limar las piezas
para eliminar la rugosidad extra que presentan las caras donde se ubicaban los soportes, este proceso
requiere de especial cuidado puesto que la tarea es ardua y extensa y cualquier dano en la superficie
del perfil implicaria unas medidas experimentales menos precisas. Los VGs ademads son elementos muy
sensibles debido a su bajo espesor, de entorno 0.1 mm, por lo que es recomendable evitar agarrar de

forma brusca cualquiera de estos componentes a fin de evitar la rotura de cualquiera de ellos.

La mejor manera de lijar las piezas es comenzar con un papel de lija que tenga un nimero de grano
bajo y se pueda pasar poco a poco a niveles de grano mas fino. Una de las ventajas del proceso de
impresién SLA era que las piezas tienen menos lineas de capa que las piezas impresas con otros procesos

por lo que el tiempo de limado es menor.

El resultado final del modelo una vez impreso, tratado, lijado y montado se muestra en la Figura 3.14,

en su conjunto presenta una cuerda maxima de 10 cm y una envergadura de 28 cm.

52



Figura 3.14: Modelo final montado.

3.3. Ensayos tunel de viento

3.3.1. Tnel de viento

Un tinel de viento es una herramienta fundamental en la ingenieria aeroespacial y en diversas ramas de
la ingenierfa y la investigacion cientifica. Es una instalacién disefiada para simular las condiciones del
flujo de aire alrededor de un objeto en movimiento, como un vehiculo, una aeronave o una estructura,
en un entorno controlado. La principal utilidad de un tunel de viento radica en su capacidad para
proporcionar mediciones precisas y reproducibles del flujo de aire, permitiendo a los ingenieros y
cientificos estudiar y comprender mejor los fenémenos aerodinamicos. Esto es esencial para el diseno,
la optimizacion y la validacién de objetos que interactiian con el aire, como aviones, coches, edificios

altos, puentes y equipos deportivos.

Mediante la simulaciéon de condiciones realistas de flujo de aire, los tineles de viento permiten realizar
diversas mediciones y andlisis. Algunas de las variables mas comunes que se pueden medir en un tunel
de viento incluyen la fuerza aerodinamica, el coeficiente de arrastre, el coeficiente de sustentacién, la
presién y la distribucién de presiones, la velocidad del aire, los perfiles de velocidad y las trayectorias

de flujo.

Las ventajas de utilizar un tunel de viento en comparacién con otros sistemas radican en su precision,
control y capacidad de repeticién. Los tineles de viento permiten ajustar y controlar rigurosamente
las condiciones de prueba, como la velocidad del viento, la temperatura y la densidad del aire. Esto
garantiza que los experimentos se realicen en un entorno controlado y confiable, lo que facilita la
comparacion de resultados y el anélisis de datos. Ademds, los tineles de viento ofrecen la posibilidad
de probar prototipos y disenos a escala reducida, lo que resulta mas econémico y practico que realizar
pruebas a gran escala en condiciones reales. También permiten simular situaciones extremas, como

vientos fuertes o turbulencia, que serian dificiles o peligrosas de recrear en la vida real.

Hoy en dia existen otras alternativas al tinel de viento como la dindmica computacional de fluidos
o CFD, sin embargo, el tinel de viento sigue manteniendo ciertas ventajas frente a esta alternativa:
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Permite validacion experimental, se pueden simular condiciones de flujo realistas, existe interaccién

con el objeto, es posible el ajuste y control de variables y es posible realizar pruebas en tiempo real.

Primero de todo, los tineles de viento son comunmente utilizados para la validacién experimental ya
que permiten simular mediciones directas en un entorno fisico real y dichos resultados son utilizados
para validar y mejorar los modelos de simulacién CFD, esto es fundamental para asegurar la precision

y confiabilidad de los resultados obtenidos a través de las simulaciones numéricas.

Cuando se habla de permitir condiciones de flujo realistas se refiere a que un tunel de viento ofrece la
capacidad de simular condiciones o estados de flujo en un entorno controlado. Esto incluye la posibilidad
de generar turbulencia y otros efectos que son méas complejos de reproducird en CFD, en estos casos
como las condiciones de flujo son més realistas en los tuneles de viento los resultados en tunel de viento

reflejan mejor el comportamiento aerodindmico.

En un tinel de viento se puede observar directamente la interaccién del flujo de aire con el objeto esto
permite identificar visualmente patrones, la formacion de vértices y otros fenémenos aerodinamicos
complejos, es decir, la interaccién con el objeto es observable. Otra ventaja es que es posible el ajuste y
control de variables, los tuneles de viento permiten un gran control sobre las variables del flujo de aire
como la velocidad, la densidad y la temperatura. Esto permite realizar pruebas de forma repetida y
comparables bajo diferentes condiciones lo que facilita el estudio de los efectos de cada variables en el
comportamiento aerodindmico. En cambio, los modelos CFD pueden estar sujetos a incertidumbres o
suposiciones sobre las condiciones de contorno y propiedades del flujo, ademés que las variaciones que
se realizen en el mismo normalmente tienden a ser menos inmediatas que un tinel de viento puesto
que hay que volver a iniciar la simulacién. Por tdltimo, el tinel de viento permite obtener resultados
y realizar pruebas en tiempo real, lo que permite realizar ajustes y modificaciones durante el proceso
de prueba. Esto simplifica mucho el proceso iterativo y la mejora continua del disefio. En cambio, las
simulaciones de CFD requieren de normal un tiempo considerablemente mayor para obtener resultados,

especialmente para casos con alta resolucién.

Como ya viene siendo conocido, este TFG se centra en un proceso iterativo de variaciones geométricas
de VGs que generan una capa limite laminar turbulenta aguas abajo, como se ha indicado anteriormente
la simulacién de turbulencia es un fenémeno complejo de simular en estos tipos de software y la precisién
alcanzada dificilmente se compararia con los resultados que podria ofrecer un tunel de viento, ademas
se trata de un proceso iterativo con un gran nimero de variaciones lo que extenderia mucho el tiempo
del experimento frente al uso de un tinel de viento. Si a todo esto se tiene en cuenta que las mediciones
experimentales son utilizadas para validar simulaciones con CFD, es posible intuir el por qué para esta

investigacion se ha optado por el uso de un tunel de viento antes que los programas de simulacion.

El tinel de viento utilizado para este proyecto es un tinel de viento subsénico propiedad de la Universi-
dad Politécnica de Valencia (UPV) operado en las instalaciones del Instituto Universitario de Motores

Térmicos (CMT), que se muestra en la Figura 3.15.
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Figura 3.15: Tunel de viento subsénico en las instalaciones del CMT-Valencia

Estd formado por una seccion entrante por donde entra el flujo de aire, en esta seccion de mayor
superficie transversal hay un panel de abeja a fin de laminar lo maximo posible el flujo, tras esta
primera seccion del tinel, la propia seccién transversal va reduciendo su tamano hasta llegar a una
seccion trasparente donde se sitia verticalmente el modelo a medir, aqui se encuentra un plato de
balanzas de fuerzas que mide dos fuerzas, resistencia y sustentacion. Después de esta parte, la seccion
del tunel permanece practicamente invariable hasta llegar a la salida del mismo En este tracuentra
un ventilador que succiona el aire desde el otro extremo. Todo el sistema estd montado en un banco

movil. Las medidas geométricas del tinel de viento se detallan en la Figura 3.16.
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Figura 3.16: Plano del tunel de viento

El tinel de viento presenta una longitud total de 3 metros y una altura de 1.8 metros, la seccién
de entrada consiste en una area transversal cuadrangular de longitud de lado 0.54 metros, al mismo
tiempo es el punto de mayor seccion del tunel. Tras una distancia de 0.82 metros se alcanza una zona
de seccion constante donde se haya una pequena region con una cubierta de plastico donde se sitta el

modelo a medir, esta region tiene una longitud de 0.41 metros, la distancia restante entre el fin de este
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tramo con la salida del tinel es de 1.29 metros, la seccién de salida consiste en una secciéon circular de

diametro 0.42 metros.

A la entrada del tunel se encuentra lo que se conoce como ”panal de abeja perforado”o ”panal de
abeja aerodindamico”, se ve en la Figura 3.17. Estos paneles consisten en pequenas celdas normalmente
hexagonales cuyo propdsito principal es crear un flujo de aire controlado aguas abajo ayudando a

reducir las turbulencias del viento.

Figura 3.17: Detalle del panel de abeja en el tinel de viento subsénico

Por otra parte, el aire es succionado por el extremo de salida por un pequeno ventilador conectado a
la red eléctrica, de 1.5 kW de potencia, donde el usuario que opere el tinel puede variar la frecuencia
[Hz] a fin de variar la velocidad del flujo dentro del tinel la cual se obtiene de una toma de presién

estatica de un mandémetro de liquido, Figura 3.18.

Manémetro

Figura 3.18: Esquema de medicién de presién [22]

La medicién de la velocidad es semejante al funcionamiento de un tubo de pitot, se trata de un tubo

que mide la presién de parada y la presion estatica y mediante una variacién de altura del liquido es
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posible obtener la velocidad del flujo dentro del tinel, existen unas marcas que indican la velocidad

del fluido segun el rebaso del liquido barométrico de forma que la medicién es més inmediata.

Cuando se habla de presion a nivel popular se refiere a la presién estatica de un fluido, sin embargo la
presién total que puede existir en una regién del fluido en movimiento esta formada por tres compo-
nentes: la presion estatica, presion hidrostatica y la presion dindmica. La presion total es una medida
de gran importancia en aerodinamica, ya que proporciona informacién sobre la energia total del fluido

en movimiento.

La presion estatica es la que se mide cuando el fluido permanece en reposo, la presion dinamica es la
presion que se genera debido al movimiento del fluido y por tltimo la presiéon hidrostatica es la presién
debido a la variacién de altura dentro del fluido, en el caso de gases esta contribucién es completamente
despreciable debido a su baja densidad por lo que a partir de ahora solo se nombrara la presién estatica

y dindmica.

En la Figura 3.18 existen dos entradas al tubo de medicién, el punto 1 y el punto 2. El punto 1 mide la
presion total de parada o estancamiento y en cambio el punto 2 se encarga de medir la presién estatica
del fluido. El caso de estudio se realiza en régimen claramente incompresible, a nimeros de Mach por
debajo de 0.3 por lo que es posible analizar el caso de estudio con la ecuaciéon de Bernoulli simplificada

para régimen incompresible.

Aplicando la Ec.Bernoulli entre el flujo libre y el punto 1:

1
Poo + §pU§o =p

Aplicando la Ec.Bernoulli entre el flujo libre y el punto 2:

1 1
Po + §pU§° =p2+ ipUZQ

Obteniendo asi:

1
P1—Dp2 = §PU22

Teniendo en cuenta que las presiones estéticas de liquido y gas coinciden: piiiquido = P1, P2liquido = P2

, se obtiene:
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P1r—Dp2 = gAleiquidobarometrico

Juntando las deducciones anteriores se llega a :

1
§pU22 = Pliquidobarometrico * gAH

De forma que la expresién final que relaciona la velocidad del fluido con la variacién de altura del

liquido barométrico es:

U, = \/2 g AH - Pliquido barometrico
9 =

Paire

3.3.2. Mediciones tunel de viento

El proceso experimental de este TFG se basa en los resultados obtenidos en el tinel de viento por lo
que es fundamental establecer con claridad todas las pautas a seguir a fin de conseguir los resultados

maés fiables posibles.

El primer paso para la medida de tunel de viento consiste en ubicar el tinel de viento en una regién
despejada donde no haya ningtin objeto o ente ante o tras el tinel. Como se ha indicado anteriormente,
el aire que entra en el tunel viene succionado por un ventilador que esta al final del mismo, esto requiere
de que no haya ningin objeto delante del mismo porque se puede llegar a succionar algiin objeto lo que
puede llegar a dar medidas incorrectas debida a la obstruccién de la primera seccién o incluso puede
llevar a un fallo catastréfico donde algiin pequenio elemento inutilice el sistema y ponga en peligro la
integridad de los usuarios presentes. La salida del tinel debe estar despejada ante la posibilidad de
desprendimiento de algin elemento del modelo que al ser succionado por el ventilador salga impulsado

afuera del tunel provocando danos materiales o personales si algo o alguien se encuentra tras el mismo.

El tunel presenta una unién tipo corredera que permite deslizar la primera seccién del tunel de forma
que sea posible ubicar el modelo dentro, una vez que se ha centrado el modelo se deben apretar las
uniones con una llave allen y cerciorarse antes de encender el tinel que el modelo permanece fijo, tras

esto es necesario cerrar el tinel y proseguir a tapar los pequenos salientes que se encuentran en la parte
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inferior de la regién en la que se ubica el modelo con pequetias secciones de material plastico, uniéndolo
con material velcro a fin de sellar lo maximo posible la regién y asegurar que no se produzcan pérdidas

de carga, cuanto mejor sea el sellado mejor seran las mediciones.

Una vez se han completado los pasos anteriores, la siguiente tarea cosiste en iniciar el tunel de viento,
para controlar el ventilador se dispone de un pequeno controlador que permite iniciarlo/apagarlo y
controlar las revoluciones en Hz, cuanto mayor sea el nimero de revoluciones mayor serd la velocidad

alcanzada en el interior.

Para medir cada variaciéon geométrica de los VGs ha sido necesario fijar las deslizaderas con los VGs
al modelo base con un poco de celo o cinta adhesiva para que no se desprendiera, debido a que el
resultado final de impresién no permitia una completa sujeciéon. Una vez preparada cada variacién se
realizan un total de 10 mediciones por modelo en intervalos de 2° hasta la entrada en pérdida a una
velocidad de 20 m/s.

El sistema de medicién consiste en un sistema de dos balanzas, ambas unidas al modelo, con el que
se pretende medir la fuerza perpendicular al flujo libre, sustentaciéon, y la fuerza paralela al mismo,
resistencia. Ambas balanzas tienen un contrapeso en el extremo opuesto de medicion el cual debe ser
desplazado antes de iniciar el tunel de viento hasta una posicién donde ambas balanzas indiquen un
valor de 0 N de sustentacién y resistencia a fin de calibrar el sistema, una vez conseguido este cometido,
estos contrapesos no deberdn manipularse en el resto del experimento. La forma de tomar medidas
se divide en 3 etapas: Encendido y estabilizacion, equilibrar balanza y apagado junto con la toma de
medidas. El sistema de balanzas se muestra en la Figura 3.19 junto al modelo final montado en el tunel

de viento.

Figura 3.19: Detalle plato de balanzas con modelo montado

Cuando el modelo es montado en el tunel de viento pueden haber variaciones de unos grados del angulo
de ataque real del orden de 1° o 2°, para tener en cuenta esta diferencia se opté por realizar una marca
en la varilla que se introducia en la unién con el tunel de viento de forma que se trataba de ubicar
siempre en el mismo lugar. A continuacién se sacaba una foto superior de la seccién externa de la

galleta, como se ve en la Figura 3.20, y posteriormente se media la desviacién producida la cual era
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posteriormente adicionada al valor del dngulo de ataque medido en cada variacién, este proceso se

repiti6 tantas veces como variaciones de VGs se hicieron.

Figura 3.20: Ejemplo de desviacién del modelo en la toma de medidas
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Capitulo 4

Analisis con XFOIL

Como se ha indicado anteriormente, el uso de CFD para este trabajo pierde su utilidad frente al tinel
de viento debido al gran niimero de variaciones planteadas, sin embargo, resulta interesante comparar
el resultado experimental con la entrada en pérdida proporcionada por el software XFOIL basado en

el método de los paneles.
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4.1. Introduccién a método de los paneles

El método de los paneles es un método de andlisis que permite obtener una soluciéon aproximada para
las fuerzas actuantes en un objeto dentro de un campo fluido. El funcionamiento de dicho método
consiste en una aproximacion numérica que segmenta el perfil aerodindmico en pequenas secciones

llamadas paneles. [7]

Este método permite obtener soluciones més realistas que con las teorias puramente analiticas las
cuales suelen aproximar los perfiles a secciones planas y con espesores proximos a 0. Si se compara
con métodos numéricos mas complejos como el CFD también presenta la ventaja de ser mucho mas
rapido ya que el método de los paneles resuelve el flujo solo en la frontera del cuerpo mientras que las
técnicas de calculo CFD se basa en divisién de elementos finitos (FEM), volimenes finitos (FVM) o

diferencias finitas (FDM) y basa su calculo en todo un dominio. [7]

XFOIL basa su funcionamiento en el método de los paneles para calcular la aproximacion inviscida
y combina los resultados con el modelo de Disipacién Rezagada de Dos Ecuaciones para corregir los
resultados debido a la viscosidad y disipacién turbulenta, los resultados obtenidos de la panelizacion se
utilizan como entrada en el modelo de disipacién turbulenta, este resuelve las ecuaciones de disipacién

y produccién turbulenta para calcular la disipacién turbulenta en la capa limite y la estela. [11]

El modelo tiene como fundamento dos ecuaciones: una ecuaciones de transporte para la energia cinética
turbulenta la cual describe el transporte de la energia cinética turbulenta y como se mezcla en la capa
limite. La segunda ecuacién trata la disipacién de la energia cinética turbulenta y su disipacién a causa
de la viscosidad del fluido. La explicacién de como se aplican estas ecuaciones queda fuera del alcance
de este TFG, en el presente capitulo se plantea explicar los fundamentos del método de los paneles el
cual es la base principal de XFOIL. [11]

El método de los paneles se basa en la teoria de flujo potencial. La teoria de flujo potencial pretende
describir el comportamiento cinematico de los fluidos basdndose en el concepto matematico de funcién
potencial, asegurando que el campo de velocidades (que es un campo vectorial) del flujo de un fluido es
igual al gradiente de una funcién potencial que determina el movimiento de dicho fluido. Las hipétesis
para asumir flujo potencial consisten en despreciar fenémenos viscosos en la ecuacién de cantidad
de movimiento, lo cual no es valido ni en la capa limite ni en la estela (los fenémenos en estas dos
regiones se cuantifica con la aproximaciéon nombrada anteriormente) y considerar campos de presién y
temperatura desacoplados gracias a que el nimero de Mach es lo suficientemente bajo, esto conduce a

que la variacién de densidad es practicamente nula, Ap = 0. [7]

Un volumen fluido (una fraccién del volumen del fluido en movimiento) puede estar sometido a movi-

mientos de traslacién, rotacién y deformacién (o distorsién), como se ve en la Figura 4.1.
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Figura 4.1: Movimiento de un volumen fluido [7]

En este momento se puede hablar de un concepto que es la vorticidad, esta cuantifica la cantidad de
rotacién local que existe en el flujo refiriéndose a la tendencia del fluido a girar en torno a un eje
imaginario en el punto dado. Esté relacionada directamente con la velocidad angular de cada elemento
diferencial del fluido. [7]

La velocidad angular de un volumen fluido se puede expresar como:

La vorticidad esta relacionada con esta velocidad angular como:

Vxﬁzn?:(aw 81})—i>+<8u_8w>3>+(8v_8u>¥

By 0z 0z Oz oxr 0Oy

Segun si el valor de vorticidad sea nulo o no se puede diferenciar entre flujo rotacional y flujo irrota-
cional. El flujo irrotacional,V x ﬁ = 0, es aquel en el que los fluidos tienen un desplazamiento que
se define con una traslacién pura o deformacién media nula, los rotacionales en cambio pueden sufrir
deformacion media no nula. La suposicién de flujo irrotacional permite simplificar el caso de estudio e

introduce una condicién extra en el caso bidimensional como [7]:
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Un concepto fundamental en la teoria de los paneles es el concepto de circulaciéon que es la integral
curvilinea del vector velocidad alrededor de una curva cerrada (Figura 4.2). Desde otro punto de vista,
la vorticidad se puede entender como una medida local de la circulacién del fluido, cuanto mayor sea

la vorticidad, mayor serd la rotacién o el giro del fluido en esa regién. [7]

F:—jiﬁd?

[N = f(.’ - ds

Figura 4.2: Representacién de integral curvilinea de la velocidad alrededor de una curva cerrada [7]

Donde aplicando el teorema de Stokes que permite relacionar una integral curvilinea con una integral
de superficie se obtiene que I' = — fs(V x U) - ds Si el flujo es irrotacional dentro de la superficie
C la circulacién total es nula, sin embargo hay soluciones particulares dentro de regiones del fluido
que pueden ser tratadas de irrotacional aunque produzcan un cierto valor de circulacién, se trata del
torbellino.

Por otra parte, una funcién escalar, ®, por propiedades matemdticas cumple: V x (V®) = 0 y por
definicién de flujo irrotacional VU = 0 . Siempre que el flujo sea irrotacional se cumple que la velocidad
es igual al Laplacianno de una funcién escalar, U = (V®), en el caso de un flujo rotacional no. Se
acaba de alcanzar las condiciones de flujo potencial, donde el campo de velocidades y por ende el de
presiones derivan del potencial de una funcién escalar, las lineas equipotenciales son perpendiculares a

las lineas de corriente. El potencial en flujo incompresible de la velocidad debe cumplir la ecuacién de
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Laplace: V2® = 0. Como la ecuacién de Laplace es una ecuacién diferencial lineal de segundo orden,
la suma de dos soluciones distintas de la ecuaciéon también serd soluciéon de la ecuacion, cuando se

resuelve la ecuacion de Laplace es inmediato obtener el campo de velocidades alrededor del cuerpo.

Ante esta situacién, el potencial de un flujo irrotacional se puede suponer como una suma de varias
soluciones de flujos mas elementales que también son irrotacionales e incompresibles, todo esto es
gracias a la linealidad de la ecuacién de Laplace. Por ejemplo, si ®; es cualquier solucién elemental, el

potencial total se puede expresar como: ¢ = Zfil P,.

Estas soluciones elementales son principalmente 4: Flujo uniforme, Manantial o Sumidero, Doblete y

Torbellino. Las funciones potenciales de estas soluciones particulares se recogen en la Tabla 4.1.

Potencial Circulacion

Flujo uniforme O =Uy -cos(a) -z + Usx -sin(a) - y r=0

Manantial /Sumidero d= A =0
Doblete P = 2’:3?2 I'=0

. r
Torbellino b=—5- T'#£0

Tabla 4.1: Soluciones elementales del potencial [7]

El problema del flujo potencial radica en su base puramente matematica del potencial de velocidades,
como consecuencia su analisis devuelve una sustentacion y resistencia nula para elementos simétricos
como una placa plana del método de los paneles ante angulos de ataques nulos, debido a que no
hay desprendimiento de flujo por ninguna parte ni se cuantifican efectos viscosos de rozamiento, la
resistencia es cero, si no se produce un gradiente de presiones la sustentacién también es cero. Una
de las formas de representar la sustentacién de un cuerpo en el plano tedrico es el uso de un flujo
potencial llamado torbellino situado en el cuerpo, este origina unas diferencias de presiones semejantes
al efecto Magnus lo que permite obtener valores de sustentacion en el plano tedrico rompiendo la

simetria respecto la direccién de incidencia del flujo. [7]

Estos torbellinos introducen una circulaciéon no nula en la regién En este tracuentran, esta circulacién

generada cuantifica la sustentacién generada en el elemento gracias al teorema de Kutta-Joukovski [7]:

L = poo Voo I

Dicho teorema permite obtener un valor de sustentacién para cualquier cuerpo sélido bidimensional
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sometido a un flujo de caracter potencial, obteniendo asi la fuerza de sustentacién por unidad de

envergadura. [7]

B
_}’\‘ FV-ds=T
. A FgV ~ds =0
~
r \-__f/
4L

Figura 4.3: Circulacién en un dominio con y sin torbellino [7]

La integral curvilinea, o circulacién, de una superficie que no incluye el origen del torbellino es nula
(curva B Figura 4.3), sin embargo, la integral curvilinea de una curva cerrada que incluye el origen del
torbellino es la intensidad del torbellino (curva A Figura 4.3), esto permite calcular la sustentacion
total de un perfil alar. [7]

Una forma de replicar un flujo alrededor de un perfil aerodindmico es mediante la teoria de perfil
delgado, haciendo uso de un conjunto de soluciones elementales, més en especifico se suele usar una
distribucién de torbellinos repartida sobre la superficie del perfil de estudio, Figura 4.4. La funcién
~(s) es la distribucién de intensidad que no es mas que un campo escalar que permite definir el valor
de la intensidad del torbellino en funcién de su posicién, todos los torbellinos no tendran la misma
intensidad, y(s) - s, ya que esta varfa con la posicién a lo largo del perfil que viene definido por la
coordenada s. Gracias a esta distribucién de intensidad ~y(s) que se combina con la solucién particular
de flujo uniforme es posible conseguir que el perfil se convierta en una linea de corriente. [7]

Ys)

Airfoil of
arbitrary shape
and thickness

Figura 4.4: Modelizacién de perfil mediante torbellinos [7]
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Si se consigue obtener v(s) es posible obtener la circulacién global del perfil como: I' = fr ~(s)ds. Una
vez obtenida la circulacion total del perfil, la obtencién de la sustentacién sera inmediata aplicando el
Teorema de Kutta-Joukovski. [7]

En casos sencillos, el flujo alrededor del perfil es simple y no existen fenémenos aerodinamicos comple-
jos, por ende es posible obtener analiticamente la distribucién 7(s) basdndose en la teoria potencial.
Sin embargo, en casos mas complejos se requieren métodos numéricos como el método de los paneles
donde se divide la superficie del perfil en paneles para obtener una solucién numérica de la circulacién

del torbellino de cada panel. [7]

El funcionamiento del método de los paneles se puede resumir en unos pocos pasos. Lo primero es
fraccionar la superficie en N paneles y especificar el tamano de cada uno de ellos. A continuacion, se
sitia un vortice de cierta intensidad en algiin lugar del panel, en algiin punto del mismo panel también
se establece que la velocidad a través del panel es nula, cada panel tiene su propio sistema de referencia
y origen para escribir una ecuacién que gobierne el flujo generado por el panel. Debido a que los paneles
son considerablemente pequenos solo se escoge un punto en el panel para asegurar que la suma neta
de contribuciones de todos los elementos (el resto de paneles) resulta en un flujo nulo a través de la

superficie. [7]

Una vez establecidos los paneles en la superficie, cada uno tiene un angulo de ataque en particular
a, que depende de la orientacién del panel. De normal se establece que cada panel tiene un vortice
situado en el centro de presiones del panel (en x=c/4) y la velocidad normal a la superficie debe ser
nula en x=3c/4 medido desde el LE de cada panel. Por ello, se puede redactar una ecuacién para
cumplir la condicién de velocidad normal nula en el punto establecido como una suma de las contribu-
ciones de todos los paneles, cada uno con una intensidad de los vértices I',, distinta, igualada a cero,
lo que da lugar a un conjunto de N ecuaciones para N paneles con N incdgnitas, I',. Una vez obte-

nido las incdgnitas se puede deducir la sustentacién total mediante el teorema de Kutta-Joukovski [7] :

AL; = pUT

Y AL;=CL (;pU20>

Jj=1

4.2. Software XFOIL

XFOIL es un programa iterativo de cddigo abierto ampliamente utilizado en diseno de perfiles aero-
dindmicos sometidos a flujos subsénicos. A partir de unas coordenadas que pueden ser importadas o no
se traza un perfil 2D y se calcula las prestaciones aerodindmicas del mismo a un nimero de Reynolds
y Mach dados. El principal objetivo era combinar la velocidad y exactitud del método de los paneles
con el método de interaccién viscoso acoplado utilizado en el cédigo ISES desarrollado por Drela y

Giles. También se incorporaron varios modos inversos y un manipulador de geometria en el desarrollo
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de XFOIL, lo que lo convierte en un sistema de desarrollo y andlisis de perfiles aerodindmicos bastante
amplio. [12] [11]

El programa fue disenado en 1989 por Mark Drela, profesor del instituto de Tecnologia de Massachu-
setts (MIT) y desde entonces ha sido una herramienta de gran importancia en la industria aeroespacial
y la ingenieria de aviones. La ultima version y definitiva del programa fue publicada en 2013 y se trata

de la versién 6.99 que es la que se ha usado en este proyecto. [12] [11]

Entre las numerosas ventajas que tiene usar este software se puede destacar su precisiéon en el andlisis
aerodinamico gracias a que se basa en el método de los paneles y se basa en cédlculos basados en la
teoria de la capa limite para conseguir predicciones de bastante precisién acerca de las prestaciones
aerodindmicas del perfil. Es especialmente eficiente en el andlisis de perfiles con separacién laminar o

turbulenta, lo cual es fundamental para el desarrollo de este TFG. [12] [11]

Es posible destacar también la interfaz grafica que ofrece XFOIL, ya que permite una visualizacién
clara de los resultados, se puede analizar la distribuciéon de presién, arrastre, sustentacién y otros
parametros aerodinamicos en forma de graficos y diagramas. Esto facilita la interpretacion y el andlisis
de los datos haciendo mas sencillo comprender el comportamiento de los perfiles en diversas situaciones.
[12] [11]

Otra ventaja de XFOIL es su facil manipulacién. Es posible modificar rapidamente los pardmetros
del perfil, como el espesor, el dngulo de ataque y la forma de la cuerda, para evaluar su impacto en
las caracteristicas aerodindmicas. Esto permite un proceso de optimizacion y diseno de perfiles mas

sencillo lo que permite explorar distintas configuraciones de manera eficiente. [12] [11]

Sin embargo, el software tiene algunas limitaciones a tener en cuenta. Entre ellas se puede destacar
que solo permite analizar perfiles aerodinamicos bidimensionales, lo que significa que no es adecuado
para analizar fenémenos aerodinamicos tridimensionales como torbellinos en punta de ala o geometrias

tridimensionales, como alas completas con torsién o la interaccién con el fuselaje. [12] [11]

Cabe resaltar que el programa se basa en modelos simplificados y suposiciones. Aunque proporciona
resultados precisos en muchos casos, las hipétesis que plantea se basa en la incompresibilidad y el
flujo en régimen estacionario. Para aplicaciones que requieran mayor precision se recomienda utilizar

métodos mds complejos y avanzados. [12] [11]

Para calcular las prestaciones aerodinamicas se hace uso del ya explicado método de los paneles, 4.1
Introduccion al método de los paneles. La interfaz del programa permite manipular la distribucién y
tamano de los paneles segin elija el usuario. La formulacién inviscida de XFOIL esta basada en un
simple método de los paneles de funcién lineal de vorticidad, ademaés se anade la correccién de compre-
sibilidad Karman-Tsien, lo que permite obtener buenas predicciones compresibles hasta condiciones
sénicas, su precisién disminuye bruscamente a medida que se alcanzan condiciones transénicas. [12]
[11]

XFOIL almacena todos los datos en la memoria RAM durante la ejecucion y el guardado de los datos
en archivos no se realiza automaticamente, el usuario debe guardar los resultados del trabajo antes de
salir de XFOIL. [12] [11]
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4.3. Division del perfil en paneles

El software utilizado dispone de un amplio abanico de opciones para personalizar la panelizacién del
perfil aerodinamico. El ajuste de estos parametros permiten una mejor aproximacién a las prestaciones
reales del perfil a costa de aumentar ligeramente el tiempo de ejecucién, sin embargo, en la mayoria
de casos los valores predefinidos suelen aportar una solucién lo suficientemente aproximada. Uno de
los primeros comandos relacionados con este proceso es PANE el cual permite visualizar los valores
de panelizacion por defecto. En este caso, los valores se recogen en la Tabla 4.2 y el modelo base se

puede visualizar en el entorno de trabajo de XFOIL como la Figura 4.5.

T T T T T Y

Figura 4.5: Panelizacién estdndar del perfil NACA 2415.

En la Figura 4.5 se destaca un valor conocido como el maz panel angle el cual cuantifica como de
bueno es el modelado en paneles del perfil. Se refiere al angulo méximo entre dos paneles consecutivos
utilizados en la discretizacion del perfil. Cuando el dngulo méximo de panel sea menor implicard un
mayor numero de paneles lo que implica mayor precisién a costa de mayor tiempo de ejecucién, en
el caso contrario, con valores elevados, el tiempo de ejecucién se reduce pero los resultados suelen de
carecer de exactitud. Lo ideal son valores lo mas bajo posibles, manteniendo un tiempo de ejecucién

reducido, por debajo de 8° suele cumplir estos aspectos. [11]

Existen dos formas de realizar la penalizacién haciendo uso de XFOIL, por una parte el comando
PCOP se basa en formar paneles a partir de puntos coordenados del perfil, solo conecta los puntos
geométricos y crea el perfil, en cambio el comando PPAR se basa en una personalizacién del método de
panelizacién, lo cual es una ventaja para ajustarse al caso de estudio, el método escogido es este tltimo.
Este ultimo comando permite modificar la distribucién de paneles gracias a una serie de subcomandos

dentro del menu [11]:

= N. Permite modificar el nimero de paneles, cuanto mayor nimero de paneles mayor es la precision

obtenida.

= p. Controla la distribucion de paneles en el perfil generando un extra en el nimero de paneles,
cuanto mas incrementa este valor, se distribuyen mas paneles en el LE y TE, en las zonas con

mayor curvatura, y no se colocan tanto en las partes planas. La recomendacién es que tome

69



valores entre 0 y 1, aunque puede tomar valores por encima este valor. Esta predefinido a 1 para

que el angulo maximo entre paneles no sea muy grande.

T. Permite modificar la densidad de paneles entre el LE y TE. Si T=1 la densidad de paneles
en el LE y TE es el mismo valor, con T=0 la densidad es mayor en el LE y en caso de T=10 la
densidad es mayor en el TE. Normalmente en el LE es necesario un mayor ntimero de paneles y
es por eso que el valor predefinido es 0.15. Cabe destacar que si p = 0 no hay paneles extras por

lo que cualquier variacién de T no tiene consecuencias.

R. Define el ratio entre la densidad en el area del perfil y el LE, cuanto mayor sea R menos sera
la cantidad de paneles extras dispuestos en el LE. El valor predefinido es de 0.2.

XT. Ante un rango especificado establece una zona de la superficie superior del perfil con mayor
densidad de paneles a costa de empobrecer el resto de zonas. El modelo predefinido es de valor

1 a 1, lo que implica que no se concentran en ninguna forma en especifica del perfil.

XB. Tiene los mismos efectos que XT pero en la superficie inferior del perfil.

La capa limite transiciona a turbulenta en el rango comprendido de 0 a 0.4 en las actuaciones normales

de un perfil (en los dngulos efectivos de la polar del mismo), es por ello que se prioriza refinar este

rango de la parte superior del perfil, ademés, XFOIL esta establecido con una cantidad de 160 paneles

y 10 iteraciones ya que es un software antiguo que estaba condicionado por la potencia de célculo de

su momento, con la potencia actual no supone un sobrecosto de tiempo establecer una cantidad de 350

paneles y 500 iteraciones. Los valores de parametrizacién escogidos para el caso de estudio se recogen

en la Tabla 4.2 y se puede observar su divisién en la Figura 4.6.

Valores estandar | Valores modificados
N 160 350
p 1.00 3
T 0.150 0.1
R 0.200 0.2
XT [1.00 1.00] [0.00 0.40]
XB [1.00 1.00] [1.00 1.00]

Tabla 4.2: Pardametros de panelizacion
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Figura 4.6: Nueva panelizacién del perfil NACA 2415.

Tras el calculo de la polar de esta nueva parametrizaciéon se observa en la Figura 4.7 que la mayor
diferencia con los valores estdndar se produce con AocA=20°, una regién donde el flujo ya estd des-
prendido, los valores difieren un 3.15% lo que permite saber que se ha alcanzado unos pardmetros de
parametrizacion adecuados donde la variacién de los mismos no implica una modificacién del resultado,
lo que valida la rigurosidad de los mismos, se ha conseguido la independencia de discretizacion. Los
pardametros estdndar de XFOIL proporcionan valores correctos en la mayoria de casos sin necesidad
de modificarlos. Sin embargo se procederd con la nueva parametrizacion puesto que se focalizard en

forzar la transicion de la capa limite y estudiar su evolucion.

Panelizacion estandar vs Panelizacion personalizada
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- 04 VALORES
v
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Figura 4.7: Comparacién de panelizacion estandar y modificada
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4.4. Calculo realizado

El uso de XFOIL tiene como objetivo comparar los resultados con los obtenidos en el tunel de viento. El
software permite realizar un estudio preliminar rapido y eficiente de las caracteristicas aerodinamicas
del perfil, permitiendo comprender como cambian las caracteristicas aerodindmicas del perfil al variar
ciertos parametros, también permite comparar resultados y tener una validacién cruzada de los datos
tanto del modelo con y sin VGs. Si los resultados de XFOIL sin VGs se asemejan razonablemente
a las mediciones de sustentacién y resistencia, en términos de tendencias generales, proporciona una

confirmacién adicional de la validez de las mediciones.

La evaluacién de la influencia de la transicién puede ser evaluada en XFOIL forzando el punto de
transicion en el perfil. Al comparar los resultados con y sin transicién forzada es posible evaluar la
influencia de la transiciéon en los pardametros aerodindmicos predichos. Esto permite entender cémo
afecta la transicién al rendimiento aerodindmico del ala y si los resultados de XFOIL con transicién
se ajustan mejor a las mediciones en el tunel de viento. A continuacién se analiza la panelizacion del
perfil y los resultados obtenidos con XFOIL, las comparaciones con los resultados experimentales se

abordard en el siguiente capitulo. [11]

El nimero de Reynolds relaciona los esfuerzos viscosos con los esfuerzos inerciales, valores pequenos
como es el caso denotan una mayor importancia de los efectos viscosos y la separacion de la capa limite
ocurre con mayor facilidad asi como la aparicién de burbujas de recirulacién. El nimero de Reynolds

se calcula con la expresion:

P VL V-L
= m e

Re

Sabiendo que la longitud caracteristica del perfil son L=7 cm, que la velocidad dentro del tunel es
U=20 m/s y que la viscosidad cinemética en condiciones estandar es v = 1,562 - 10=5m?/s , se obtiene
un numero aproximado de Reynolds 90000 el cual se usard para las simulaciones en XFOIL. Este
nimero de Reynolds implica una mayor importancia de los esfuerzos viscosos, esto se puede comprobar
comparandolo con la aproximacién inviscida en la Figura 4.8 viéndose como el rango de coincidencia

es muy pequenio y como los efectos inviscidos toman importancia en el caso de estudio.
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Resultado Inviscidoy Real

3
2,5
2
1,5 -o-XFOIL sin
o forzar
S 1
-
o -e-XFOIL
0,5 Inviscido
0
-0,5
-1
-10 -5 0 5 10 15 20 25

Figura 4.8: Comparacién inviscida y viscosa

XFOIL tiene dos formas de modelizar la transicién de la capa limite de laminar a turbulenta. La
primera de ellas es mediante una transicién forzada, bdsicamente con el comando VPAR se selecciona
el porcentaje de cuerda donde se desea forzar la transicién, la segunda opcién es la transicion natural
basada en el método eV donde se especifica un valor N critico, XFOIL transicionara la capa limite
segtin cual de los dos criterios comienza antes. El método eV no es mds que una aproximacién para
predecir el desprendimiento de la capa limite basado en los datos empiricos y la experiencia previa,

para el caso de un tinel de viento un valor tradicional de Nerit es 9. [11]

Los VGs estéan situados a 0.15 ¢ del LE, el objetivo de los mismos es permitir alcanzar mayores angulos
de ataque antes del desprendimiento total de la capa limite. Mediante XFOIL se fuerza la transicién

de la capa limite en los puntos 0.15¢c, 0.2c y 0.1c para analizar las tendencias, obteniéndose:
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CL vs AoA

1,6
1,4
1,2
1
-e-XFOIL sin forzar
0,8
—_— 0.6 XFOIL FORZADO
1
= o4 0.1
O o XFOIL FORZADO
¢ 0.2
0 ——XFOIL FORZADO
0,2 - 0.15
-0,4
-0,6
-6 -4 -2 0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20 22

Figura 4.9: Polar obtenida de XFOIL

Se puede observar que para una transicién forzada en 0.1 la polar permitiria alcanzar un angulo de
CLynaz de 16°, un incremento de 2°. En cambio, la transicién en 0.2¢ y 0.15¢ no demuestra una mejora
en la polar del perfil, esto debe interpretarse con cautela puesto que no significa que el resultado
experimental no consiga mejoras, puesto que la vorticidad extra que estdn generando los VGs no se
estd modelizando en XFOIL. Se puede extraer que gracias una transiciéon temprana de la capa limite
deberia poderse alcanzar mayores angulos de ataque lo cual se tratard de validar con los resultados

experimentales.

Si se analiza la transicién de la capa limite con la panelizacion estdndar se obtiene una mejora nula
en el alcance de la polar (Figura 4.10), se puede adelantar que dichos resultados comparados con los
resultados experimentales del capitulo 5.FEstudios y resultados no reflejan la realidad de los VGs. Esta

comparacion sirve para validar la nueva panelizacién que se ha realizado.

74



CL[-]

1,6
1,4
1,2

0,8
0,6
0,4
0,2

0,2
-0,4
-0,6

CL vs AoA [Panelizacion Estandar]

e -e-XFOIL sin forzar
-e-XFOIL FORZADO
0.15
XFOIL FORZADO 0.1
XFOIL FORZADO 0.2
-6 -4 -2 0] 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20 22
a [9]

Figura 4.10: Polar obtenida de XFOIL con panelizacién estandar
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Capitulo 5

Estudios y resultados

En este capitulo se muestran los resultados obtenidos experimentalmente, se corrigen las mediciones
y se tiene en cuenta las incertidumbres de las mismas, ademaés se comparan entre si y con los resul-
tados obtenidos de XFOIL y se consulta otras investigaciones similares para analizar la semejanza de

tendencias obtenidas.
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5.1. Pertil sin VGs

En esta seccién se compara los resultados obtenidos del perfil sin VGs con las predicciones de XFOIL
para transicién libre y transicién forzada en 0,1c. La comparacién de la polar se recoge en la Figura
5.1:

CL vs AoA

1,6
1,4
1,2
-o—- Sin VGs

—e-XFOIL sin forzar
—e-XFOIL forzado

0,8
0,6
0,4
0,2

CL[]

-0,2
-0,4
-0,6

-10 -5 0 5 10 15 20 25
a [2]

Figura 5.1: CL vs AoA del andlisis experimental y ntimerico

Tanto XFOIL como el resultado experimental alcanzan un mismo dngulo de ataque mdximo, o = 14°,
sin embargo los valores de sustentacion obtenidos son menores en el &mbito experimental, estos valores
difieren entre un 7% y un 10% con lo predicho por el software de simulacién, estas desviaciones
pueden deberse a errores que se producen en las mediciones del tunel de viento debido a un sellado no
completamente hermético, a las vibraciones que sufre el modelo durante el movimiento del flujo o las
incertidumbres de las balanzas de medicién. Sin embargo, a pesar de la falta de concordancia plena
entre ambos resultados, las tendencias tipicas del perfil NACA 2415 se mantienen para un nimero
de Reynolds bajo por lo que se pueden tomar como vélidas las mediciones experimentales tras cruzar
ambos grupos de datos. El C'Ly,,, de los resultados experimentales es 1.211 frente a 1.32 del predicho
por XFOIL y el 1.27 de la transicién forzada.

Por otra parte, cabe destacar la gran exactitud que hay entre la polar trazada por los resultados
experimentales y por la transicion forzada a 0.1c en la zona lineal de la grafica. A pesar de ello, el
analisis experimental no alcanza el mismo maximo angulo de ataque, esto puede implicar que a causa
de alguna rugosidad superficial o por la misma presencia del celo en la superficie de unién (a pesar que
el incremento de espesor es completamente despreciable) la capa limite transiciona a turbulenta més

alla de 0.2c aunque no permitiendo alcanzar mayores angulos de ataques.

La comparacion del coeficiente de arrastre se realiza en la Figura 5.2, de ella se puede destacar la
gran exactitud entre ambas simulaciones de XFOIL frente a como difieren las mismas de los resultados
experimentales, el motivo de esta discrepancia radica en las pequenas vibraciones que modifican la

posicion del perfil, las incertidumbres de medida y el sellado del tunel. La diferencia entre ambos
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grupos de resultados implicara unas eficiencias aerodinamicas obtenidas experimentalmente menores,

sin embargo, las tendencias en los disenos no deberian verse opacadas por estos valores mas elevados

de CD

CD[-]

5.2.

5.2.1

0,3

0,25

0,2

0,15

0,1

0,05

CD vs AoOA

-e— Sin VGs
-o-XFOIL sin forzar
-o-XFOIL forzado

5 o [9]10

15

20

Figura 5.2: CD vs AoA del andlisis experimental y nimerico

Variaciones de altura

. Modelos triangulares

25

Como bien se ha indicado anteriormente, las variaciones de altura dentro de los modelos rectangulares

son h=0.5 mm, h=1.2 mm, h=1.5 mm y h=2 mm. Estas cuatro variaciones han sido analizadas en el

tinel de viento y los resultados de las mismas se agrupan en las siguientes figuras:

1,6

1,4

1,2

0,8

CL[]

0,6

0,4

0,2

CL vs AoA VARIACIONES TRIANGULARES

\

4 6 8 10 12 14 16
a [°]

18

20

Figura 5.3: Polar de las variaciones triangulares de altura
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En la Figura 5.3 se observa la polar de los distintas variaciones realizadas, las tendencias que se ob-
servan son un aumento de el dngulo maximo antes de la entrada en pérdida y tanto el coeficiente de
sustentacién maximo como el AoA maximo son mayores cuanto mayor sea la altura de los VGs, esta
tendencia coincide con las fuentes bibliograficas consultadas [4]. Los valores maximos de sustentacién
y de AoA se recopilan en la Tabla 5.1. Al igual que el estudio de referencia [4] se produce un decreci-

miento de CL respecto del modelo base, excepto en los valores maximos que son ligeramente superiores.

Modelos maz | CLmax % CLmax
h=0.5 mm 159 1.219654 0.7%

h= 1.2 mm | 15° 1.2218 0.8%
h=1.5 mm 16° 1.3694 13%
h=2 mm 16° 1.4149 16 %

Sin VG 14° | 1.2110 [

Tabla 5.1: Maximo dngulo de ataque y coeficiente de sustentacién. Variaciones Triangulares de altura.

Es el VG de 2mm de altura el que proporciona tanto una mayor sustentacién como un mayor angulo
de ataque alcanzado, esto se debe a que a mayor altura el VG es capaz de influir en flujo méas externo
de la capa limite que porta mayor energia cinética, energizando asi mas el flujo y permitiendo alcanzar

mayores angulos de ataques.

La evolucion del coeficiente de resistencia respecto el angulo de ataque se muestra en la Figura 5.4,
cuanto mayor sea la altura del VG mayor es la resistencia generada, esto concuerda con la investigacién
que se ha tomado de referencia, Design optimization of the aerodynamic passive flow control on NACA
4415 airfoil using vortex generators[4]. Este fenémeno es debido a que una capa limite turbulenta

aumenta la resistencia por friccién ya que més moléculas del aire se ven afectadas.

CD vs AoA VARIACIONES TRIANGULARES

0,35
0,3
0,25 -h=1.5 mm
-—h=0.5 mm
0,2
—_ h=1.2 mm
.
E‘ 0,15
o h=2 mm
0,1 .
- Sin VGs
0,05
o

o] 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20
a [2]

Figura 5.4: Evolucién del CD de las variaciones triangulares de altura frente angulo de ataque
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Por otra parte, se han representado la evolucién de la eficiencia del perfil respecto distintos angulos
de ataque en la Figura 5.5, la adicién de VGs genera una pérdida de eficiencia aerodindmica ya que la
variacion de sustentacion es practicamente minima entre variaciones para un mismo angulo de ataque e
incluso las variaciones suponen una ligera disminucion del coeficiente y se generan mayores resistencias
aerodindamicas por lo comentado anteriormente. Como consecuencia son las alturas méas pequenas,
h=0.5 mm y h=1.2 mm, las que presentan una mayor eficiencia puesto que la resistencia generada
por los mismos es menor que el resto de modificaciones, pero dicha eficiencia sigue siendo inferior al
modelo original del perfil, como se puede ver en la Tabla 5.2 la pérdida de eficiencia maxima es de
un 10.11 % y un 16.75 % respectivamente. En definitiva, los VGs estédn disenados principalmente para
alcanzar mayores angulos de ataque, no para generar una mayor sustentacién, la pérdida de eficiencia

aerodindmica es una penalizacion de la adicién de estos elementos.

L/D vs AoA VARIACIONES TRIANGULARES

12

10

-—h=1.5 mm

8 h=1.2 mm
" h=2 mm
E -—h=0.5 mm
=
= 4

- Sin VGs

0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20
a [2]

Figura 5.5: Evolucién Eficiencia Aerodindmica de las variaciones triangulares de altura

Modelos | omazeficiencia | (L/D)maz | P(L/D)max
h=0.5 mm 10° 8.717 -10.11 %
h=1.2 mm 102 8.073 -16.75 %
h=1.5 mm 120 7.53 -22.35%

h=2 mm 120 6.84 -29.46 %

Sin VGs 50 9.697 ]

Tabla 5.2: Maxima eficiencia alcanzada. Variaciones Triangulares de altura.

5.2.2. Modelos rectangulares

Al igual que con los modelos triangulares, son los generadores de vorticidad que presentan una mayor
altura los que permiten alcanzar mayores dngulos de ataque y al mismo tiempo generar un coeficiente
de Lift mayor que el resto de variaciones pero siendo menor al modelo base en gran parte del dominio.

Esto se recopila en la Figura 5.6
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CL vs AoA VARIACIONES RECTANGULARES
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1,4
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0,2
o
o] 2 4 6 8 12 14 16 18 20

10
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Figura 5.6: Polar de las variaciones rectangulares de altura

Los valores maximos del coeficiente de sustentacién y del angulo de ataque se recopilan en la Tabla 5.3.

Modelos Omaz | CLmaz | % CLpyas

h=0.5 mm 15° 1.2010 0.7%
h= 1.2 mm | 15° 1.2414 0.25%
h=1.5 mm 16° | 1.323824 9%

h=2mm | 16° | 1.3781 13.8%
Sin VG 14° | 1.2110 [

Tabla 5.3: Maximo angulo de ataque y coeficiente de sustentacién. Variaciones Rectangulares de altura

Siguiendo las mismas tendencias que los estudios de otros autores [4] y que los generadores de vorticidad
triangulares de la subseccién anterior, cuanto mayor sea la altura de los VGs los datos reflejan una
mayor generacién de arrastre que se demuestra en la representacion grafica del coeficiente respecto el
AoA en la Figura 5.7.
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CD vs AoA VARIACIONES RECTANGULARES

0,4
0,35
0,3 =-h=1.5 mm
0,25 h=1.2 mm
— o2 h=2 mm
8 0,15 -=-h=0.5 mm
01 - Sin VGs
0,05
o
o] 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20

Figura 5.7: Evolucién del CD de las variaciones rectangulares de altura frente angulo de ataque

La eficiencia aerodinamica de los nuevos disenos son menores al modelo general, en concordancia con
el estudio de referencia [4], esto queda recogido en la Figura 5.8. Al igual que antes, los modelos que
presentan una mayor eficiencia son los que generan una menor resistencia, este es el caso de h=1.2
mm y h=0.5 mm, la eficiencia méxima se alcanza para un dngulo de 102, en el caso de las variaciones
de mayor tamafio, h=1.5 mm y h=2 mm la médxima eficiencia se alcanza con 12°. La variacién de la

maxima eficiencia se recopila en la Tabla 5.4.

L/D vs AoA VARIACIONES RECTANGULARES

12

10

=-h=1.5 mm

-=-h=0.5 mm

e =-h=1.2 mm
o h=2 mm
S~
— a

-»- Sin VGs

o] 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20
a [2]

Figura 5.8: Evolucién Eficiencia Aerodindmica de las variaciones rectangulares de altura
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Modelos | amazeficiencia | (L/D)maz | %(L/D)masx
h=0.5 mm 10° 8.4 -13.38 %
h=1.2 mm 10° 8.2105 -15.33 %
h=1.5 mm 129 7.0946 -26.83%

h=2 mm 12° 6.4048 -33.95%

Sin VGs 50 9.697 [

Tabla 5.4: Maxima eficiencia alcanzada. Variaciones Rectangulares de altura.

5.2.3. Comparacion

Los datos dan a intuir que la altura de los generadores de vorticidad influye en gran medida en
las prestaciones del perfil modificado, a mayor altura mayores son los dngulos de ataque alcanzados
compensandose estd mejora con un aumento de la resistencia parasita lo que origina una pérdida de

eficiencia aerodindmica.

Se ha observado en las Figuras 5.3 y 5.6 una pérdida de sustentacion respecto el modelo base debido
a la transicién de la capa limite a régimen turbulento. Este fenémeno se da tanto en las mediciones

experimentales como las predicciones realizadas con XFOIL (Figura 5.1).

Los generadores de vorticidad de forma triangular generan mayor fuerza de sustentacién respecto los
modelos rectangulares, fuera de eso, no muestran diferencias significativas en los dangulos alcanzados,
entrando en pérdida en el mismo angulo de ataque respecto su modelo correlativo con la misma altura,
es decir, misma altura entra en pérdida en el mismo AoA independientemente de ser triangular o
rectangular. Es posible que ambos modelos no entren en pérdida en los mismos dngulos de ataque, sin
embargo la precision del tinel de viento no es suficiente como para determinar con exactitud variaciones

del 4ngulo de ataque menores a 1°.

Respecto a la maxima eficiencia aerodindmica, se alcanza en todos los casos para un angulo de ataque
de 10°, siendo en el caso de los VGs triangulares mayores a los modelos rectangulares. En ambos casos
es la variacion de altura de h=0.5 mm la que presenta una mayor eficiencia aerodindmica y h=2 mm

la que la degrada mas.

Las diferencias entre ambos modelos resultan claramente pequenas, sin embargo, en este primer grupo
de resultados se observa como la variacién de altura da unas mejoras prestaciones en los generadores
de vorticidad con forma triangular, obteniéndose mayor fuerza sustentadora y mayor eficiencia que los

modelos rectangulares.

El modelo de transicién forzada de XFOIL mostraba un aumento del angulo de ataque maximo hasta
16°, con un CL,,q, de 1.27, este dngulo de ataque concuerda con el alcanzado con las alturas h=1.5
mm y h=2 mm, sin embargo el coeficiente de sustentacién maximo alcanzado de forma experimental
es ligeramente mayor. Esta comparacién permite validar la modificacién de la panelizacién realizada
en XFOIL, puesto que se ha comprobado experimentalmente que la transicién de la capa limite que
generan los VGs permite alcanzar entre 12 y 22 mds de dngulo de ataque méximo, a pesar que la
transicion no se genera en el mismo porcentaje de cuerda ya que XFOIL permite forzar la transicion

pero no modela la cuantificacién de vorticidad, es por eso que la transicién en un porcentaje de cuerda
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en XFOIL no tiene por qué corresponderse completamente con la localizacién de los VGs en el mismo

porcentaje de cuerda.

5.3. Variaciones de angulo

5.3.1. Modelos triangulares

El angulo de inclinacién de los VGs cambia el dangulo de incidencia del fujo en estos elementos, los
angulos seleccionados son 3 = 0°, 3 = 10°, 8 = 12° B = 152, B = 20% y B = 28° El estudio de
referencia [4] muestra que se espera alcanzar mayores dngulos de ataque al aumentar la inclinacién, g,

de los VGs. La nueva polar aparece representada en la Figura 5.9.

CL vs AoA VARIACIONES TRIANGULARES

1,6
1,4
12 - Sin VGs
1 +B:28 o
-B=20 ¢
- 08 B=152¢
S o6 B=0 ¢
-B=10 ¢
0,4 ~B=12 ¢
0,2
o
o] 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20

al?]

Figura 5.9: Polar de las variaciones triangulares de dngulo

Los resultados experimentales muestran una concordancia bastante fiel a las tendencias esperadas,
en la zona lineal no se observa grandes diferencias con el modelo base, la reduccién de la fuerza de
sustentacién es menor a la que se producia como consecuencia de modificar la altura. En este caso, no
se observa una variacién aparente entre las distintas variaciones y todas entran en pérdida en el mismo
angulo de ataque, esto es posible que no se corresponda con la realidad pero la precisién del tunel de
viento no permite medir dngulos de ataque menores a 12, solamente es con § = 282 donde se observa
una variacién realmente, alcanzando un dngulo de ataque mdximo de 17° y un C' Ly, de 1.4155. Para

el resto de variaciones las nuevas prestaciones se recopilan en la tabla 5.8
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Modelos | amaz | CLmaz | % CLmax
B =28 17° 1.4155 16.88 %
B =20° 152 1.2792 5.63%
B—15° | 15° | 1258 | 3.88%
B=0° | 15° | 1.2532 | 4.22%
B =10° 152 1.316 8.67%
B=12° 15° 1.3052 777 %
Sin VG | 14° | 1.2110 [

Tabla 5.5: Maximo édngulo de ataque y coeficiente de sustentacién. Variaciones Triangulares de angulo

El uso de VGs supone un incremento en la resistencia generada por el perfil, sin embargo los dngulos 3
reducidos no suponen un incremento excesivo de la resistencia del perfil, la evolucién del coeficiente en
la zona lineal es casi coincidente en la mayoria de variaciones, son solo los dngulos més elevados como
B =28%y B = 20° donde el incremento de la resistencia es notable, esto se observa en la Figura 5.10,
el estudio de referencia mostraba un incremento del Drag menor al debido a la variacion de la altura
y en ese aspecto los resultados experimentales reflejan esta tendencia para valores bajos de [, para
valores de (8 elevados el incremento de resistencia es comparable con el incremento que se produce al

variar la altura de los VGs.

CD vs AoA VARIACIONES TRIANGULARES

0,35
0,3
/ .
0,25 - Sin VGs
-pB=28 ¢
0,2 -[pB=20 ¢
—_— B:ls o
' o1s
4 =0 @2
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-B=10 ¢
0,1
+B:12 o
0,05
o
o 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20
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Figura 5.10: Evolucién del CD de las variaciones triangulares de dngulo frente angulo de ataque

La modificacién de la eficiencia aerodindmica se representa en la Figura 5.11, como se ha indicado ante-
riormente, la adicién de generadores de vorticidad implica una reducciéon de la eficiencia aerodinamica
del ala, sin embargo, aparecen ciertas variaciones que permiten generar en un pequeno dominio de los
angulos de ataque un aumento de la eficiencia aerodinédmica, esto sucede para 8 =0°y = 10° en la
regién de los dngulos de ataque comprendida entre 10° y 15°. Sin embargo, esto es posible que se deba
a errores de medida, ya que la medicién de VGs con 8 = 11° y h= 1.5 mm ya se ha realizado en el
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apartado anterior y no se muestra una mejora en la eficiencia. La comparacién de ambas mediciones

se muestra en la Figura 5.12.

L/D vs AoA VARIACIONES TRIANGULARES

12

10
- Sin VGs
/ =
s -B=28 ¢
-B=20 ¢
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o 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20
a [°]
Figura 5.11: Evolucién Eficiencia Aerodinamica de las variaciones triangulares de angulo
COMPARACION MEJORA EFICIENCIA AERODINAMICA
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Figura 5.12: Comparacién resultados entre variacién de altura y de dngulo en modelos semejantes

A pesar que no son exactamente el mismo modelo, la diferencia geométrica de 8 resulta ser solo 1°, lo
que se obtiene es una discrepancia excesiva entre ambos resultados lo que indica algin tipo de error en
la toma de medidas, en la linea en la que se ha mantenido la variacién de eficiencia en el resto de casos
resulta a priori logico decantarse por la opcién que denota una pérdida de eficiencia. Esta discrepancia
da como resultado a que se determine como no concluyente la supuesta mejora en la segunda medicién.

El resto de variaciones se recopilan en la tabla 5.8.
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Modelos | omazeficiencia | (L/D)maz | % (L/D)mag
B = 28° 11° 6.8267 -29.60 %

B = 20° 11° 7.4559 -23.11%

B =152 11° 8.9107 -8.11%

B =0° 11° 9.3962 -3.10%

B =10° 119 9.3519 -3.56 %

B =120 11° 8.5763 -11.55%
Sin VG 50 9.697 []

Tabla 5.6: Maxima eficiencia alcanzada. Variaciones Triangulares de angulo.

5.3.2. Modelos rectangulares

Para las variaciones del dngulo 3 se han establecido 5 variaciones: 8 = 25°, 8 = 152, 8 = 0°, 8 = 10°,

B = 18°. Al igual que en las variaciones anteriores se ha medido la nueva polar, la evolucién del Drag

y la disminucién de eficiencia.

En la Figura 5.13 se muestra la nueva polar trazada, a diferencia de las variaciones triangulares, si se

observa una mayor diferencia entre la polar del modelo base y las variaciones en la zona lineal. Por otra

parte al igual que las modificaciones triangulares y el estudio de referencia [4] a mayor sea el 4ngulo de

incidencia 8 mayor son los coeficientes de sustentacion y sus méaximos, la mayor diferencia se observa

entre los dngulos de 8 mayores a 15° frente a los por debajo, por encima del mismo la diferencia del

CLypq, entre variaciones se reduce. Comparando las modificaciones entre si no se observa ninguna

mejora significativa con respecto el angulo maximo de la polar alcanzado, ya que todas las variaciones

entran en pérdida a 15°, lo que supone una mejora de 1° respecto el modelo base, sin que ningin

angulo 8 destaca por sobre el resto. El C'L,,., de cada variacién se recopila en la tabla 5.8.

CL vs AoA VARIACIONES RECTANGULARES

1,2

0,8

0,6

CL[

\ \

Figura 5.13: Polar de las variaciones rectangulares de angulo
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Modelos | amaz | CLmaz | % CLmax
B = 25° 15° 1.2878 6.34 %
B =15° 152 1.264 4.37%
B=0° | 15° | 1.2056 | -0.45%
B =10° 15° 1.2099 -0.09%
B =18° 152 1.2749 5.27%
Sin VG | 14° | 1.2110 B

Tabla 5.7: Maximo angulo de ataque y coeficiente de sustentacién. Variaciones Rectangulares de angulo

Respecto al andlisis de la evolucion del arrastre, los resultados obtenidos permanecen en concordancia
con los obtenidos con variaciones triangulares, se observa un incremento de la fuerza con el aumento
del dangulo de ataque y para un mismo angulo de ataque es mayor cuanto mayor sea el angulo de
incidencia 3, en la zona lineal de la curva los resultados con bajos angulos, por debajo de 8 = 15
se observa una gran coincidencia con los resultados del modelo base, es a mayores dngulos donde se
observa el incremento de resistencia comentado realmente, con 5 = 25 y 8 = 18. La representacién

grafica se haya en la Figura 5.14.

CD vs AoA VARIACIONES RECTANGULARES

0,35
0,3
-»- Sin VGs
0,25
—0—B:25 o
0,2 =B=15 ©
= p=02
0,15
S B=10©
0,1 =-(3=18 ¢
0,05
(]
o 2 4 6 8 10 12 14 16 18

Figura 5.14: Evolucién del CD de las variaciones rectangulares de angulo frente angulo de ataque

Por dltimo, la pérdida de eficiencia se representa en la Figura 5.15, en este caso las variaciones de
menor angulo son las que presentan una mayor eficiencia, aiin siendo menor a la eficiencia del modelo
base, es el caso de 8 = 15 el que representa una mayor eficiencia, la pérdida de eficiencias del resto de

variaciones se recopilan en la tabla 5.8.
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L/D vs AoA VARIACIONES RECTANGULARES
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Figura 5.15: Evolucién Eficiencia Aerodindamica de las variaciones rectangulares de angulo

Modelos | @mazeficiencia | (L/D)maz | % (L/D)max
B = 259 90 6.9524 -28.3%

B =18° 99 7.8909 -18.63 %

B =152 10° 9.1731 -5.40 %

B =102 80 8.7381 -9.89 %

B =0° 79 8.5366 -11.97%
Sin VG 50 9.697 ]

Tabla 5.8: Maxima eficiencia alcanzada. Variaciones Rectangulares de angulo.

5.3.3. Comparacion

Las variaciones del angulo 8 resultaron ser menos significativas que las variaciones de altura puesto
que en todos los rangos solo se consiguié aumentar 1° el AoA mdximo, a excepcién de 3 = 28°
que mostré una mejora de hasta 3°, alcanzando asi un AoA méximo de 17° pero a costa de reducir

significativamente la eficiencia aerodindmica.

En un principio las variaciones triangulares de &ngulo parecieron alcanzar una mayor eficiencia respecto
el modelo base sin VGs, que posteriormente se consideré como no valida al comparar las medidas con
una variacién semejante y comprobar que la diferencia entre ambos resultados era excesivamente
elevada. De todas formas, se dibujé una tendencia que mostraba una disminucién de la eficiencia
con el aumento de 8. A valores elevados de 3 se mostré una pérdida menor de eficiencia en los VGs
rectangulares, mientras que con 3 inferiores a 152 los modelos triangulares presentaron una pérdida

de eficiencia menor.

Respecto la mejora de eficiencia de sustentacion es S = 28° el que consiguié un aumento mayor, de un

16.88 %, con respecto al resto de variaciones no se deduce de los datos ninguna tendencia clara entre
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el aumento de CL,,q; con la variacién de 8. La mayor diferencia se hallaba en valores de 8 = 0° y
B = 10° donde en las variaciones rectangulares mostraban una pérdida muy ligera de C L., frente a
los modelos triangulares que alcanzaban unas mejoras de 4.22 % y8.67 %. Revisando los VGs se mostré
que algunos de los VGs de la deslizadera estaban danados con partes desprendidas, mas en concreto
habian 3 y 2 danados en las respectivas variaciones rectangulares, lo cual seguramente fue motivo de
esta discrepancia.

La ligera pérdida de sustentacién que reflejaba XFOIL y que ocurria en las variaciones de altura no
parece reflejarse en las variaciones de angulo de forma tan clara, la disminuciéon que se produce es
menor que en los otros dos casos. Ademds, lo mostrado por XFOIL ha sido capaz de predecir una
mejora del AoA méximo alcanzado de 2° y los resultados de la variacién de 8 no consiguen mejorar

en 2° el d4ngulo de ataque maximo pero si consiguen una mejora de 1°.
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Capitulo 6

Trabajos futuros

En este trabajo se han analizado la influencia de ciertos parametros geométricos de los VGs en el perfil
NACA 2415, en especial se ha trabajado con dos de los modelos més extendidos en el mercado: VGs
en forma triangular y VGs en forma rectangular. Queda abierta la posibilidad de probar otros disenos
del mercado o nuevos disenios innovadores teniendo en cuenta las conclusiones que se extraen de este
documento. Para estos dos tipos de generadores de vorticidad tinicamente se ha variado la altura y el
angulo de inclinacién de los mismos. También, de cara a mejorar el presente proyecto se podria plantear
a futuro realizar mediciones en un tunel de viento de mayor precisién que permita medir incrementos

de AoA maés pequenos.

La posibilidad de variar otros parametros geométricos adicionales que no se han tenido en cuenta en este
articulo como el espesor, la posiciéon de los VGs respecto la cuerda o la distancia entre VGs permiten
realizar un estudio paramétrico mas amplio en trabajos futuros. Las conclusiones de estas variaciones

podrian complementarse con el presente estudio para obtener unos disenos ain mé&s optimizados.

Al haberse hecho un estudio tan amplio de variaciones, unas en total, el uso de software CFD ha perdido
su utilidad en este proyecto. Podria resultar interesante en un futuro, hacer uso de esta herramienta
para simular el comportamiento de los VGs y comparar como influye en un modelo de una aeronave
completa y como los vortices generados interaccionan entre si y con los vortices en punta de ala. Otras
técnicas de las que se podria hacer uso es el PIV (Velocimetria de Imagen de Particulas) el cual es un
método 6ptico de visualizacion del flujo para obtener mediciones de velocidad a través del movimiento
de particulas entre distintas imagenes, su esquema de funcionamiento se recoge en la Figura 6.1. Las
particulas siguen fielmente la dinamica del flujo y son visibles gracias a que son iluminadas, determinar

el movimiento de las particulas permitiria obtener el campo de velocidad del flujo.
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laser plane

fluid flow seeded with particles -

Figura 6.1: Esquema de funcionamiento de un sistema PIV [21]

En este proyecto no se ha abarcado el estudio acerca del uso de VGs para adherir el flujo a las superficies
de control, por lo que resulta una opcién interesante de andlisis a futuro. El uso de VGs para adherir
el flujo a los alerones es un practica bastante comun hoy en dia, al igual que el uso de elementos
similares, como el Nacelle Strike (Figura 6.2), usado en las carcasas de los motores de la aviacién de
las principales aeronaves comerciales para permitir una mejor adherencia del fluido aguas abajo y no

degradar las prestaciones aerodinamicas de la superficie sustentadora.

Figura 6.2: Nacelle Strike en un motor de un Boeing 737 [20]

Este TFG se ha centrado en la influencia de los VGs para el control de separacién de capa limite para
perfiles alares, sin embargo, las dreas de uso de estos elementos se extiende més alld de las aeronaves
y tiene un amplio campo de estudio en otras areas como el sector automévil tratando de reducir
la resistencia generada por el desprendimiento del fluido y asi conseguir mejores sustanciales en el
consumo de los vehiculos aumentando la autonomia de los mismos, obteniendo asi medios de trasporte

mas eficientes enérgicamente.
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Los VGs solo son una de las tantas posibilidades de control pasivo de la capa limite, es por ello que
cualquier estudio acerca de otros métodos se mantiene en la linea ideolégica de este TFG, el cual puede
servir como precedente para proyectos futuros donde se puedan comparar la efectividad de distintos

métodos de control pasivos o como se podrian complementar entre ellos.
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Capitulo 7

Conclusiones

Este proyecto ha girado en torno la bisqueda de tendencias de diseno de VGs con el fin de maximizar
el AoA maéaximo, para ello se han fabricado mediante impresién en resina un total de 20 variaciones de
VGs. Antes de esto se habia realizado un estudio bibliografico donde se hallé que la altura y el dngulo
de inclinacién  eran factores claves en las modificaciones de las prestaciones del perfil, también se
habia hallado que los modelos més comunes eran los rectangulares y triangulares. A medida que se
han ido presentando los resultados experimentales se ha relatado las aparentes mejoras alcanzadas asi
como se han ido razonando y analizando los motivos de las mejoras. Las conclusiones que permite

extraer los resultados se pueden sintetizar en una serie de puntos:

= La variacién de altura ha resultado ser el factor de estudio més sensible a las variaciones, la
decisién de disefiar VGs més elevados ha permitido introducir més cantidad de flujo externo a la
capa limite por lo que la energizaciéon de la misma ha sido mayor, alcanzando mayores dngulos
de ataque méaximos cuanto mayor era la altura. La penalizacién de la adiciéon de VGs se reducia

a una pérdida de eficiencia mas acusada cuanto mayor era la altura de los VGs.

= Los modelos triangulares de variacion de altura muestran una pérdida de eficiencia menor frente
a los rectangulares, pese a ello, la forma triangular o rectangular no es un factor que influya a la

hora de alcanzar mayores AoA maximos.

= La variacién del angulo de inclinaciéon 8 ha resultado ser el pardmetro menos influyente en la
mejora del dngulo de ataque méximo. Se ha incrementado 1° por igual en todas las variaciones,

a excepcién del dngulo S=27° que ha conseguido alcanzar el mayor incremento, de 3°.

= Las variaciones de § han determinado que ante el incremento de 8 ambas fuerzas aerodindmi-
cas, sustentacién y resistencia, se han incrementado, sin embargo este incremento solo se hace
notable con dngulos de B por encima de 15°, por debajo no se observan tendencias claras y las
comparaciones entre los modelos rectangulares y triangulares no permiten extraer ninguna idea

clara.

Otras ideas que se pueden extraer del proyecto,a parte de los resultados, es que hubiese sido necesario
disponer de un tunel de viento con mayor precision para conseguir diferenciar mas claramente las

variaciones entre si, obteniendo tendencias de diseno mas precisas.
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Por otra parte, se ha puesto a prueba la capacidad de un programa conocido como XFOIL para preveer
las nuevas prestaciones del perfil como consecuencia de la transiciéon de la capa limite. Se ha podido
observar como los parametros de panelizacién han resultado ser un factor critico a la hora de establecer
tendencias con el software de simulacién, esto ha resaltado la importancia de conocer los fundamentos

del método de los paneles para saber manipular estos parametros.

La impresora de resina adquirida por el CMT fue incorporada al conjunto de méquinas de la institucién
hace menos de un ano por lo que la determinacién de las tolerancias de la resina y de la impresora
no estaban especificadas. En este proyecto se han realizado distintas variaciones geométricas para
determinar estas tolerancias, basandose en la metodologia de prueba y error. El modelo de la galleta
fue impreso un total de tres veces, de las cuales en la tdltima impresiéon se pudo esclarecer que la
tolerancia a anadir a las piezas impresas era de 0.5 mm a ambos lados. Estas tolerancias son las que
permitieron un correcto ajuste entre piezas. Sin embargo también se observé que para secciones donde
el acople no era completo, como en el rail de VGs, tolerancias de 0.2 mm en ambos sentidos podian
dar buenos resultados.

Por todo esto, en este TFG se puede concluir que se han alcanzado los objetivos propuestos puesto
que se han podido identificar tendencias de diseno de los VGs como resultado de un amplio analisis
paramétrico. Se han analizado criticamente las mejoras y se han determinado que variaciones han con-
seguido una mejora de las prestaciones, asi como cuales han sido las penalizaciones como consecuencia
de la adicién de los VGs, lo que permite esclarecer que variaciones permiten una minima reduccién de

eficiencia y cuales otorgan un mayor dngulo de ataque maximo.
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Parte 11

Pliego de Condiciones
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Capitulo 8

Pliego de Condiciones

En este capitulo se va a recopilar lo esencial para replicar este proyecto, se va a analizar la normativa de
seguridad aplicada en los laboratorios y se va a analizar los costes del proyecto, para ello se determinara

el presupuesto necesario y se desglosara en distintos tipos de costes.
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8.1. Normativa de Seguridad

Para la realizacion del experimento es primordial seguir las normativas que especifica el propio labo-
ratorio para preservar la integridad fisica de los participantes y no danar las herramientas del propio
laboratorio. En este proyecto se han trabajado con elementos quimicos y usado diversas instalaciones
como las impresoras de resina o el tinel de viento. En lo que respecta a la Normativa de Seguridad,
se ha basado en el Real Decreto 486/1997 del 14 de abril [14] que regula la normativa de seguridad y
salud en los puestos de trabajo. Los puntos y conceptos mas importantes del documento se resumen a

continuacién:

= Es responsabilidad del director del laboratorio el desarrollo de la gestién de prevencién de riesgos,
siempre ateniéndose a lo estipulado en la normativa vigente.

= El laboratorio debe disponer de un plan de emergencia que abarque la proteccién ante incendios,

planes de evacuacion y la correcta senalizacion.

= La entrada al laboratorio debe permanecer restringida ante cualquier usuario que no disponga
de autorizacion.

= No deben realizarse actuaciones en el laboratorio sin autorizacién expresa del responsable de
laboratorio ni mucho menos poner en marcha aparatos e instalaciones en marcha sin conocer sus

caracteristicas y funcionamiento.

= Queda prohibido ingerir alimentos dentro de las instalaciones. El laboratorio debe permanecer
siempre ordenado y limpio.

= Antes de proceder a la utilizacién de algin producto debe comprobarse el buen estado del mismo.

= La gestién de residuos debe estar regulada acorde con lo estipulado por el reglamento estatal,
autonémico o comunitario.

= Debe realizarse inspecciones periédicas en el laboratorio para garantizar que se halla en buen
estado.

= Dentro del laboratorio queda prohibido trabajar con el cabello sin recoger o disponer de elementos
complementarios como pulseras, anillos o pendientes. Queda desaconsejado el uso de lentes de
contacto.

= Kl responsable del laboratorio debe estar informado de las operaciones realizadas sin vigilancia.

= Ante la puesta en marcha del tunel de viento cerciorarse bien de que el modelo esté bien fijado

y que el tinel permanece cerrado, no colocarse ni a la entrada ni a la salida del tunel.
= Al manipular piezas con exceso de resina usar guantes de vinilo para la proteccién del usuario.

= Asegurarse durante el proceso de impresién y el posacabado que los instrumentos permanecen

sellados mientras estdn en funcionamiento.

= En caso de que un componente entre en contacto con la piel, lavar concienzudamente la superficie
afectada con agua durante 5 o 10 min. Si la salpicadura es una zona més sensible, como en los

ojos aumentar el tiempo de lavado. Acudir al médico lo antes posible.
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= El lugar de trabajo debe permanecer ordenado y la disposiciéon de las maquinas o instrumentos
de trabajo debe ser tal que permita la facil transitacién de los usuarios y asegure una rapida via

de huida hacia la salida del laboratorio.

8.2. Presupuesto

Antes de realizar un proyecto es importante tener en cuenta los costes asociados al mismo para hacer
una estimaciéon del presupuesto. En esta seccién se recopilara el conjunto de los costes y se dividiran
en los distintos tipos de costes: costes asociados a recursos y materiales, costes energéticos, costes del

personal participante en el proyecto y costes de las licencias informaticas.

8.2.1. Desglose de costes

Recursos Materiales

Los costes asociados a los recursos materiales incluyen todos los elementos y maquinas utilizadas para
realizar el TFG, los recursos materiales se pueden dividr en inventariables que estan sujetos a una
amortizacién y los bienes fungibles que se contabiliza su precio de compra. La amortizacién de la
maquinaria es la cuantificacién monetaria de la depreciacién sufrida por las maquinas, es el proceso
mediante el cual se distribuye el coste de un activo a lo largo de su vida 1util. El objetivo principal de
la amortizacion es crear un fondo para la renovacién de la maquina o fijar un periodo de recuperacién
del dinero desembolsado a lo largo de varios anos en la compra de la maquina, las maquinas de la UPV

presentan un periodo de amortizacién de 10 anos.

Por otra parte, también se han hecho uso de herramientas y materiales que no requieren de amortizacién
como se ha indicado antes. Este es el caso de el alcohol etilico, herramientas de lijado y la resina Grey

V4 ademas de arandelas y varillas metalicas. Estos costes adicionales se recopilan en la tabla siguiente:

Elemento Coste
Grey Resin V4 1L 165.35 €
Alcohol Isopropilico 99.9 % 6.5€
Kit de posacabado de impresién | 27.99 €
Ratén informatico 12.99 €

Tabla 8.1: Costes asociados a bienes fungibles

Los recursos inventariables utilizados en este proyecto son el tinel de viento, ordenador Lenovo, impre-
sora Form 3L, Form Cure y Form Cure Finish Packt. El conjunto de estos costes amortizados asciende
a 589,29€ y el coste total de los recursos materiales es de 828,61€. Los costes de cada elemento aparece

mas adelante en la Tabla 8.3.
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Costes informaticos y licencias

Para realizar este proyecto se ha hecho uso de una gran cantidad de software: XFOIL, Microsoft office,
Overleaf Latex y Fusion360. Tanto XFOIL como Overleaf Latex no suponen un coste adicional puesto
que las licencias son gratuitas, por otra parte, una licencia de Microsoft Office de un 1 mes tiene un
coste de 5,60 € sin incluir IVA, este impuesto supone un 21 % del valor de venta del producto por lo
que el precio final seria 6,78 €, el proyecto se ha alargado a lo largo de 3 meses por lo que el precio
final serfan 20,33 €. La licencia de Fusion360 tiene un coste de 73 € mensuales, lo que supone un total

de 219 €. Los costes finales asociados las licencias informaticas son 239.33€.
Costes enérgeticos

Los costes asociados al consumo de energia se calculan a partir de la potencia consumida de la ma-
quinaria y su tiempo de uso, la potencia se obtiene en Wattios y la duraciéon de uso se expresa en
horas, el producto de ambos devuelve kWh que cuantifica la energia eléctrica total consumida. El
coste energético de la electricidad se expresa en €/kWh por lo que el producto ente ambos permite
obtener el coste econémico total. El precio promediado para el experimento resulta ser de 0,153664
€/kWh.

La maquinaria que consume energia eléctrica es el tinel de viento, la impresora de resina Form 3L, el
poscurador Form Cure L y el ordenador portatil Lenovo 81DE. El total de gastos energéticos asciende
a 21,42 €.

Costes de personal

En este proyecto han trabajado dos doctorados y un graduado de ingenieria aeroespacial, el sueldo
mensual base de un doctor de la UPV es de 2374,921€, el sueldo base de ayudante de doctor es de
2080,671€, los suplementos a esta base consiste en 118,31 € si desarrolla tareas de profesorado y
156,22 € si contribuye como investigador cientifico, el sueldo base de ingeniero aerondutico es de 1500
€. Un mes resulta ser un total de 240 horas lo que conlleva un gasto de 6,25 €/h para el ingeniero
aerondutico; 11,04€ /h como doctor y 8,67€ /h como ayudante de doctor, multiplicando por las horas
trabajadas se obtiene el coste del personal a lo que hay que aplicarle una adicién del 31 % que es
el coste asociado a la seguridad social. Todo se recopila en la Tabla 8.2. El coste total de personal
asciende a 5836,36€. [15]

Personal Horas Sueldo [€/h] Coste Coste Personal
trabajadas[h] Personal[€] [€] (Con
seguridad social)
Doctor 120 11.04 1324.731 11740.69
Ayudante Doctor 100 8.67 866.951 1139.17
Ingeniero 360 6.25 2250 2957
Aeroespacial

Tabla 8.2: Costes del personal participe del proyecto
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Costes totales

A modo de mostrar una referencia clara y organizada para evaluar la rentabilidad y planificacion del
proyecto resulta interesante anadir una tabla con los costes y el tiempo utilizado permitiendo ayudar a
los interesados a tomar decisiones informadas, controlar el presupuesto y asegurar una gestion efectiva

del tiempo. Esta informacién aparece en la Tabla 8.3.

Tiempo de uso [h] Coste [€]
Resina Grey - 165,35 €
V4
_ 6,50 €
Propanol ’
Kit - 27,99 €
Posacabado
9h 0€
XFOIL
1h €
PREFORM 0
. 12 h 219 €
Fusion360
Microsoft 6 h 20,33 €
Office
OVERLEAF 20 h 0€
LATEX
5 : 8 h 0 € [ya amortizado]
Ttnel viento
3,35 h 95 €
Form Cure L ’
Reconditioned| 50 h 223,82 €
Form 3L
Lenovo 120 h 51 €
81DE

Tabla 8.3: Tabla de costes y tiempo de uso de cada elemento.

Una vez desglosado todos los costes por su tipologia se procede a calcular el presupuesto final. La

suma de todos los costes asciende a 6686.40 € al cual se le anada un amortiguador financiero que
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supone un 20 % del coste total lo que deja un presupuesto inicial de 8023.68 € , a la hora de obtener
beneficios con dicho proyecto serfa necesario adicionar un 21 % asociado al IVA y se esperarfa obtener

un beneficio comercial del 7% lo cual ascenderia a un coste total de 10388.26 €.

Los porcentajes de cada coste se pueden visualizar en la Figura 8.1, el grupo de costes mas elevado
es el asociado al coste del personal, mas especificamente el sueldo del alumno autor del TFG que
asciende a 2957€ seguido del sueldo de doctor y ayudante de doctor, por otra parte, respecto a los

costes materiales el mayor es el coste amortizado de la impresora Form 3L de 223.82€.

Distribucion Costes

m Coste Materiales 'y
Recursos

___m m Costes licencias

informaticas

Costes enérgeticos

Costes humanos

Figura 8.1: Porcentaje de costes

A modo de resumen, el coste asociado al proyecto Estudio de generadores de vorticidad para controlar

el desprendimiento a bajo numero de Reynolds asciende a:

#Diez mil trescientos ochenta y ocho con veintiséis euros#

8.3. Huella de Carbono

Las consecuencias del cambio climatico han resultado ser tema de gran interés en las altas influencias
de la Unién Europea, lo que ha llevado al bloque comun de paises a estipular normativas nacionales

para el célculo de la huella de carbono de las empresas como consecuencia de su actividad industrial.

El término huella de carbono hace referencia a la totalidad de los gases de efecto invernadero emitidos
de manera directa o indirecta por una empresa, organizacién o producto. La huella de carbono de una
organizacién mide la totalidad de GEI (Gases de Efecto Invernadero) emitidos por efecto directo o
indirecto asociados al desarrollo de la actividad de dicha organizacién. Por otra parte, la huella de
carbono de producto hace referencia a los GEI emitidos durante todo el ciclo de vida de un producto
desde la extraccién de las materias primas, pasando por el procesado, fabricacién, distribucién, etapa
de uso y final de la vida 1util. El objetivo de este apartado es identificar la cantidad de emisiones de
GEI como consecuencia del desarrollo del proyecto e identificar todas la fuentes de emisién, asi como
establecer medidas de reduccién efectivas.
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En el contexto europeo al referirse a la huella de carbono se clasifica en tres grupos: alcance 1,2 y 3.
El alcance 1 hace referencia a las emisiones directas de GEI, es decir emisiones de elementos o fuentes
que son propiedad de la organizacién o hacen uso de ellas; el alcance 2 hace referencia a las emisiones
indirectas de GEI asociadas a la generacion de electricidad adquirida y consumida por la organizacién;
por ultimo, el alcance 3 también son emisiones indirectas pero asociadas a aquellas emisiones que son
generadas por terceros que sin embargo el producto generado es consumido por la organizacion, esto
puede incluir aquellas emisiones asociadas a la extracciéon de materias primas y trasporte, por este

motivo constituye entre las tres, el grupo de emisiones mas dificiles de calcular.

Actualmente existen una numerosa cantidad de gases de efecto invernadero, entre los que se puede
destacar el diéxido de carbono (COs), 6xido de nitrégeno (N2O), los hidrofluorocarbonos (HFCs), el
métano (CHy), el é6xido de nitrégeno (N20), el hexafluoruro de azufre (SFg), el trifluoruro de nitréeno
(NF3) y los perfluorocarbonos (PFCs). A pesar de la gran cantidad de GEI nombrados, es el primero
de todos el més significativo en el calentamiento global y es por ello que las emisiones de carbono se
miden en unidades de C'Os equivalente, constituyendo asi una medida universal para las emisiones.

El célculo de la huella de carbono trae consigo tres consecuencias favorables: Por una parte se consigue
reducir los costes que implica el consumo de energia para la iluminacion, climatizacion, trasporte y por
otro lado consigue reducir las emisiones de gases de efecto invernadero al mismo tiempo que contribuye
a crear una conciencia social acerca del cambio climatico. Todo esto trae consigo que la empresa pueda
obtener ahorros econémicos, mejore su reputacion y obtenga reconocimiento externo pudiendo atraer

inversionistas sensibilizados con el cambio climatico.

La reduccién de la huella de carbono en las empresas en Espana, que en un principio era volunta-
ria, tomé un cardcter obligatorio tras la Disposicién Final Duodécima de la Ley 7/2021 de Cambio

Climético y Transicién Energética.

La propuesta del Reglamento de Reparto de Esfuerzos de la Comisién Europea en 2021 del paquete
legislativo Objetivo 555 establecia para Esparfia un objetivo de reduccién del 37.7% en 2030 de las

emisiones respecto a los datos de 2005.

Las empresas que estan obligadas al cdlculo de su huella de carbono, deben realizar y publicar un plan
de reduccion de emisiones de gases de efecto invernadero con un objetivo cuantificado de reduccién en

un horizonte temporal de 5 anos, junto con las medidas para conseguirlo.

Debido a todo lo planteado anteriormente se va a calcular la huella de carbono generada por este pro-
yecto. Para ello se ha hecho uso principalmente de GUIA PARA EL CALCULO DE LA HUELLA DE
CARBONO Y PARA LA ELABORACION DE UN PLAN DE MEJORA DE UNA ORGANIZACION
[16] publicado en Junio de 2023 por el Ministerio para la Transicién Ecoldgica y el Reto Demogréfico,
también se ha utilizado en gran medida la app electricitymaps que ha permitido calcular la huella de

carbono a nivel nacional.
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8.3.1. Calculo de la huella de carbono

Una primera buena aproximacién para el calculo de la huella de carbono es:

Huelladecarbono = DatoActividad - Factor Emision

El Dato Actividad es un concepto que hace referencia a la actividad generadora de las emisiones GEI.
Se mide en KWh y hace referencia a la potencia consumida por actividad. El factor de emisién no
es mas que los GEI medidos en kg o toneladas de carbono equivalente en relacién a la potencia. El
resultado de dicha expresién no deja de ser una cantidad de masas determinada de diéxido de carbono

equivalente. [16]

Existen numerosas alternativas para estudiar las emisiones de (COs), entre las que se puede destacar:
Greenhouse Gas Protocol Corporate Standard, UNE-EN ISO 14064-1,UNE-EN ISO 14065:2021 ¢ In-
dicadores GRI. La cantidad de metodologias para calcular la huella de carbono es muy extensa, sin
embargo, para calcular la huella de carbono de alcance 1 y 2 se hard uso de G UIA PARA EL CALCU-
LO DE LA HUELLA DE CARBONO Y PARA LA ELABORACION DE UN PLAN DE MEJORA
DE UNA ORGANIZACION. Segiin este documento el Alcance 1y 2 se divide segiin la Tabla 8.4. [16]

Alcance 1
= Consumo de combustibles en instalaciones fi-

jas.

= Consumo de combustibles vehiculos y maqui-
naria.

= Fugas de gases fluorados de los equipos de cli-

matizaciéon o refrigeracién.

Alcance 2
= Consumo de electricidad y otras energias.

Tabla 8.4: Actividades que comprenden el alcance 1 y alcance 2 [16]

Referido al alcance 1, el consumo de combustible es nulo en las instalaciones utilizadas del CMT y
tampoco existe un consumo por parte de la maquinaria, el consumo enérgetico de las instalaciones viene
referenciado en el alcance 2. Respecto a las fugas de gases fluorados de los equipos de climatizaciéon no

se tiene constancia de fugas durante los meses que se ha realizado el proyecto.

El alcance 2 engloba el consumo de electricidad de las instalaciones de las que se han hecho uso:
Thnel de viento, Form Cure L, Form 3L, iluminacién, ordenador Lenovo 81DE y sus componentes. La

potencia y tiempo de uso se pueden ver en la Tabla 8.5 y el consumo energético en la Figura 8.2. La

104



intensidad media de emisiones de carbono durante los meses comprendidos entre Marzo y Junio fue
de 161.25 gCO2/kWh [33] lo que da lugar a 26.446 kg COs.

Instalacién Potencia [W] | Tiempo uso [h]
Thnel de viento 1500 8
Form 3L 2000 50
Form Cure 1000 3.35
Lenovo 81DE 200 120
Raton 1 120
Iluminacién 800 30.675

Tabla 8.5: Tiempo de uso y potencia consumida de cada parte del experimento.

Energia Consumida [kWh]

TUNEL DE VIENTO
7%

ILUMINACION = TUNEL DE VIENTO

15% ® FORM CURE L

FORM 3L
FORM CURE L

2% ORDENADOR
(3

= RATON

M ILUMINACION
ORDENADOR

15%

FORM 3L
61%

Figura 8.2: Energia consumida de cada elemento

La complejidad del célculo de la huella de carbono asociada al alcance 3 depende de que grado de
precisién se busque puesto que hace referencia a emisiones de terceros cuyo resultado es gastado por
la empresa, lo cual en gran medida dificulta la trazabilidad del producto. Para este proyecto se van
a considerar las emisiones de alcance 3 las provocadas por el desplazamiento de los usuarios a las
instalaciones. [16]

Los dos profesores tutores hacen un desplazamiento de 10 km de ida y vuelta para desplazarse a
las instalaciones y realizan este trayecto un total de 4 veces cada uno con su propio vehiculo. Se ha
estimado un consumo medio homologado de 0.055 L/km en la mayorfa de turismos a nivel nacional
suponiendo ademds un ciclo WLTP [26] que estima las emisiones del vehiculo en ciudad como 122 g
COs/km lo que da un total de emisiones de 536.8 gCO2.

El ciclo WLTP(Worldwide Harmonized Light Vehicles Test Procedure) es una aproximacién para cal-
cular las emisiones de C'Oy que remplazé al ciclo NEDC debido a que este tltimo no representaba
de manera precisa las condiciones de conduccién reales. E1l WLTP se basa en un perfil de conduc-

cién que incluye variacién de velocidades, periodos de resposo, aceleraciones y desaceleraciones dando
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aproximaciones mds realistas. [26]

Por otra parte, las pérdidas asociadas al trasporte de energia y distribucién se contabilizan como
emisiones de alcance 3, estas pérdidas suelen suponer un 2% de la energia percibida, en este caso se
obtiene como resultado de emisiones de 528.9323 g C'Oseq. El conjunto de emisiones asociadas a la
fase 3 es 1065.7323 g CO4eq.

Una vez establecido todas las contribuciones a la huella de carbono de cada fase, el resultado global de
emisiones es 27.5123 kg C'O,, donde el mayor peso lo tiene las emisiones relacionadas con el alcance 2
(Figura 8.3).

EMISIONES CO2eq

FASE 1
()

FASE 3
4%

FASE 2
96%

m FASE3 wmFASE2 wFASE1

Figura 8.3: Peso de alcance 1,2 y 3 en la huella de carbono

Para establecer un plan de mejora se podria haber tratado de reducir el tiempo de impresién y por ende
los desplazamientos que hicieron los usuarios a supervisar el proceso de impresion, este sobretiempo y
sobregasto una vez conocido los pardmetros de la impresora es dificil que se produzcan a futuro por lo
que si se trata de replicar este experimento las emisiones de carbono seran menores. Una reduccion de
la mitad de tiempo de impresién implicaria una disminucién de las emisiones de 8,0265 kg de C'Ozeq
lo que supone una disminucién del 29,3 %.

8.3.2. ODS

Los Objetivos de Desarrollo Sostenible (ODS) son un conjunto de compromisos y objetivos propuestos
por la comunidad internacional en 2015 a fin de tratar con los nuevos desafios a los que se enfrenta la
humanidad. El nimero de ODS asciende a 17, estos abarcan una gran cantidad de desafios, desde la
erradicacién de la pobreza y el hambre hasta la accién climética y desarrollo industrial. [17]

Estos objetivos tratan de garantizar un futuro sostenible, en si son una guia para que los paises y las
organizaciones tomen medidas concretas y coordinadas. Este proyecto se relaciona principalmente con
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dos ODS: ODS 9: Industria, innovacién e infraestructura. y ODS 13: Accién por el clima.

[17]

= ODS 9: Industria, innovacion e infraestructura: Promover la construccién de infraestructu-
ras sostenibles e inclusivas, fomentar la industrializacién sostenible y la innovacion. El desarrollo
de generadores de vorticidad implica innovacién en el campo de la ingenieria y la infraestructura,
estas tecnologias permiten mejorar la productividad de la industria pudiendo fortalecer la infra-
estructura relacionada con la produccién y el uso de energias renovables debido a su aplicacion
en fuentes edlicas.

= ODS 13: Accién por el clima: Combatir cambio climatico y sus consecuencias, fortalecer la
capacidad de adaptacién a los efectos del cambio climético y sensibilizar sobre las consecuencias.
El célculo de la huella de carbono de este proyecto y la implementaciéon de medidas para redu-
cirla estan relacionados con este ODS, al calcularla se muestra el compromiso ambiental de los
participantes del proyecto.

INDUSTRIA
INNOVACION E
INFRAESTRUCTURA

ACCION
POR EL CLIMA

Figura 8.4: ODS 9 y ODS 13 [17]
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Capitulo 9

Planos acotados

En este apartado se muestran los planos acotados de los modelos que han sido impresos para la
obtencién de resultados experimentales, en ellos como se ha indicado anteriormente se ha tenido en
cuenta las tolerancias de la impresora y los margenes de contraccién de la resina tras su enfriamiento.

Los modelos adjuntados son la versiéon definitiva.
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Capitulo 10

Coordenadas del perfil NACA2415

x/c intradés [-] y/c intradés [-]

x/c extradéds [-] y/c extradés [-]

0.00000 0.00000
1.00000 0.00157

0.00387 -0.01106
0.99740 0.00223

0.01308 -0.02103
0.98930 0.00419

0.02750 -0.02985
0.97590 0.00739

0.04694 -0.03748
0.95733 0.01172

0.07115 -0.04387
0.93377 0.01705

0.09986 -0.04899
0.90548 0.02323

0.13275 -0.05282
0.87275 0.03006

0.16945 -0.05539
0.83591 0.03738

0.20960 -0.05676
0.79536 0.04498

0.25278 -0.05703
0.75154 0.05267

0.29857 -0.05633
0.70490 0.06025

0.34651 -0.05483
0.65595 0.06753

0.39612 -0.05272
0.60524 0.07431

0.44737 -0.05003
0.55331 0.08040

0.49926 -0.04673
0.50074 0.08562

0.55122 -0.04298
0.44811 0.08978

0.60267 -0.03893
0.39597 0.09272

0.65306 -0.03472
0.34448 0.09409

0.70184 -0.03048
0.29469 0.09366

0.74846 -0.02628
0.24722 0.09140

0.79242 -0.02222
0.20261 0.08736

0.83322 -0.01836
0.16142 0.08163

0.87040 -0.01477
0.12411 0.07438

0.90354 -0.01151
0.09112 0.06580

0.93225 -0.00862
0.06282 0.05615

0.95622 -0.00616
0.03952 0.04566

0.97516 -0.00419
0.02145 0.03460

0.98885 -0.00275
0.00878 0.02319
0.00161 0.01161 0.99712 -0.00187

1.00000 -0.00157

Tabla 10.1: Coordenadas adimensionales

del extradss del NACA 2415 Tabla 10.2: Coordenadas adimensionales

del intradés del NACA 2415
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