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GLOSARIO

Aceleracion: es una magnitud vectorial que expresa la variacion de la velocidad
con respecto al tiempo.

Aerodinamica: ciencia que estudia el movimiento de los gases principalmente el
del aire, su estudio es esencial para el desarrollo de aeronaves y cohetes entre
otros.

Aire: mezcla de gases que rodea a la tierra. Su composicion se mantiene
constante hasta una altura de 3000 a 3500 metros, su composicion en peso sin
tener en cuenta el contenido del agua que pueda tener es la siguiente: nitrégeno
71.51%, oxigeno 23.14%, argon 1.27%, anhidrido carbénico 0,04%, otros gases
0,04%.

Angulo de ataque: es definido como el angulo entre el plano del ala (cuerda del
perfil) y la direccién del movimiento. El angulo de ataque puede ser variado para
incrementar o disminuir la sustentacion actuando en el ala. Por lo general al
aumentar la sustentacion aumenta el arrastre.

Calculo diferencial: parte de la matematica que trata de las diferencias
infinitamente pequenas de las cantidades variables.

Cuerda: es una linea imaginaria descrita por la distancia entre el borde de ataque
y el borde de salida.

Ecuaciodn: igualdad literal que solo es valida para ciertos valores numéricos de las
letras (incognitas).

Electrodinamica: es la parte del electromagnetismo que estudia los efectos de las
cargas en movimiento.

Energia cinética: energia que posee un cuerpo en movimiento. Esta expresada
por la ecuacién E = m v, en la cual m es la masa del cuerpo y v su velocidad.

Escalar: elementos de un cuerpo que ha sido utilizado para definir un espacio
vectorial.

Esfuerzo: accion o fuerza que tiende a deformar un cuerpo.

Esfuerzo cortante: (fuerza de cizalladucha) fuerza que actua de forma
perpendicular al area.
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Estancamiento: detencién, remanso de una corriente fluida, que se observa cerca
del llamado punto de estancamiento

Flujo: movimiento de los fluidos.

Fluido: dicese del cuerpo en el que la fuerza de cohesion de sus moléculas no es
lo suficientemente intensa como para conseguir que tenga una forma definida, por
ejemplo el aire.

Fluido newtoniano: es aquel que carece de rozamiento y es incompresible.

Friccion: roce determinado por la rugosidad de los cuerpos en contacto.

Fuerza: causa capaz de modificar el estado de reposo o de movimiento de un
cuerpo.

Fuerza de gravedad: fuerza o peso que actua sobre la unidad de masa en un
punto de la superficie terrestre.

Gradiente: relacion entre la diferencia de valores que una funciéon escalar
(temperatura, presion etc.) tiene en dos puntos distintos y la distancia que los
separa. Es una magnitud vectorial.

Inercia: incapacidad de los cuerpos para modificar su estado de reposo o de
movimiento sin accion de fuerzas externas.

Longitud: la mayor de las dos dimensiones de una figura plana.

Mach: unidad de velocidad equivalente a la velocidad de propagacién de las
ondas sonoras en el aire.

Masa: cantidad de materia que posee un cuerpo.

Metro: unidad de medicion del sistema métrico decimal, es representado por la
letra m.

Newton: unidad de fuerza en el sistema internacional. Un Newton es la fuerza que
aplicada a la masa de un kilogramo le comunica una aceleracion de un m/s? su
simbolo es N.

Navier Stokes: ecuaciones de movimiento de un fluido compresible y viscoso.
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Onda acustica: onda mecanica que necesita de la materia para su propagacion y
es portadora de sonido.

Perfil aerodinamico: seccion transversal del ala.

Pascal: unidad de presion en el sistema internacional. Un pascal es la fuerza de
un Newton que se ejerce sobre un metro cuadrado y se representa con las letras
Pa.

Presién dinamica: esta definida como el producto de la densidad y el cuadrado
de la velocidad dividida entre dos. Y es usada para definir presiones
aerodinamicas.

Perdida (stall): angulo de ataque en el que el perfil aerodinamico deja de producir
sustentacion.

Psi: unidad de medida de presidén del sistema de medicion ingles, que indica la
cantidad de fuerza ejercida en libras sobre un area de una pulgada cuadrada, sus
siglas en ingles son “pounds square inches”.

Rozamiento: fuerza que se opone al movimiento cuando un cuerpo se desliza
sobre otro; esto se debe a las asperezas que existen en la superficie de los
materiales.

Valor adimensional: dicese de una unidad que no posee unidades de medicidn
como el numero Reynolds.

Vectorial (vector): toda cantidad en la cual ademas de la magnitud, hay que
estimar el punto de aplicacion, la direccién y el sentido.
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INTRODUCCION

Las técnicas que evitan el desprendimiento de la capa limite nacen del concepto
de “control de flujo” el cual consiste en la habilidad de manipular un flujo de aire en
una superficie aerodinamica para causar en €l un cambio deseado que ayude a
incrementar el desempefio aerodinamico de una aeronave.

El estudio de estas técnicas inici6 con los trabajos realizados por L. Prandtl
extendiendo asi su implementacion desde la segunda guerra mundial hasta
nuestros dias con la creacion de nuevas tecnolégicas enfocadas a mejorar el
comportamiento del aire sobre las superficies aerodinamicas, tanto en aeronaves
militares como en aeronaves civiles.

El control y prevencién de la capa limite brinda la posibilidad de obtener una
mejora en las caracteristicas aerodinamicas como el aumento de la fuerza de
sustentacion y la disminucién de la resistencia al avance, alcanzando de esta
forma una reduccion del consumo de combustible de una aeronave.

Por medio del estudio y analisis de documentos técnicos de la NASA, la AIAA y
diferentes autores del campo aeronautico involucrados con las técnicas de control
y prevencion del desprendimiento de la capa limite, se escogieron y aplicaron
ocho técnicas, con las cuales por medio de una experimentacion en el tunel de
viento a bajo numeros de Reynolds se lograron establecer las ventajas y
desventajas que estas presentan en un perfil aerodinamico llegando asi a la
conclusién que entre las técnicas activas y pasivas que presentan mayores
beneficios son la inyeccién de flujo y las guias de flujo respectivamente.

Este proyecto busca dar una guia y un soporte a los ingenieros aeronauticos que
desean disefiar y mejorar sus aeronaves con los benéficos que estas técnicas
ofrecen. Para cumplir con esta visidn en la primera parte de este proyecto se
define la teoria y las caracteristicas del comportamiento de la capa limite, luego se
indica el estudio, construccidon, experimentacién y analisis de los resultados
generados por la aplicacién de estas técnicas sobre un perfil aerodinamico, y
finalmente se crea un documento ingenieril donde se nombran las caracteristicas,
presentadas por cada una de estas técnicas.
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1. PROBLEMA

1.1 LINEA

El proyecto de investigacion a desarrollar corresponde a la linea de aerodinamica,
segun las lineas establecidas por el programa de Ingenieria Aeronautica de la
Universidad de San Buenaventura.

1.2 ANTECEDENTES

Unos de los pioneros en introducir el concepto de control de flujo fue Prandtl,
quien alrededor de 1904 trabajo todo lo relacionado acerca de la teoria de la capa
limite en esferas, cilindros y placas planas, explicando el comportamiento del
movimiento de los fluidos reales y describiendo con varios experimentos el control
de la capa limite. Una de las técnicas de control de capa limite usada por Prandtl
fue la succioén, aplicada en un cilindro para retardar la separacién de la capa limite
en su superficie.

Tres décadas mas tarde los ingenieros convencidos de las demostraciones de
Prandtl comenzaron a disefiar y construir aeronaves basadas en los conceptos de
control de la capa limite.

Luego durante la segunda guerra mundial se dio un gran salto al desarrollo y
construccion de aeronaves para la guerra, en el cual los alemanes fueron pioneros
en buscar la aplicacion de técnicas de control de capa limite. En 1953, una década
siguiente a la guerra, se comenz6 en Europa con el avion Vampire y en Estados
Unidos con el avion F-94, una extensiva investigaciéon en el control de flujo
laminar, donde la capa limite formada a lo largo de la superficie externa en una
aeronave es mantenida en el estado laminar, para obtener un incremento de la
fuerza de sustentacion y una disminucion de la fuerza de resistencia al avance.
Una década después a mediados del aino 1963, se conllevo con gran éxito el
desarrollo de un programa de vuelo de prueba conocido como X-21, en donde la
técnica de succion fue usada en este prototipo para tardar la transicion en una ala
con éng7ulo de flechamiento y con la influencia de un numero de Reynolds de
4.7 x 10°.

La crisis del petréleo a comienzo de los afios 70’s renacié el interés por la
creacion de nuevas técnicas para reducir la resistencia al avance y la friccion, con
el objetivo de reducir el consumo de combustible el cual para esta época era
altamente costoso haciendo que la utilizacion de una aeronave como medio de
transporte fuera casi imposible de realizar por su alto valor econémico. Durante
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esta fecha se introdujo el concepto de capa limite turbulenta sobre los perfiles
aerodinamicos al experimentar con aviénes como el X-21. Tres décadas después
de la crisis del petrdleo, aparece la necesidad de construir aeronaves super
maniobrables, rapidas e hipersonicas lo cual género nuevos retos para la
investigacion y desarrollo del control de flujo sobre superficies aerodinamicas.
Estas nuevas investigaciones se realizaron a altas velocidades del régimen
subsoénico en aeronaves como el Jetstar, Falcon 50, Boeing 757 y A320 y para
regimenes de velocidades supersonicas en aeronaves como el F-16XL ship 1y F-
16XL ship 2.

La figura 1 indica las aeronaves antes mencionados a través del tiempo desde el
afo 1950 hasta el afio 2000. En cada una de estas aeronaves se implementaron
las técnicas que controlan y previenen el desprendimiento de la capa limite como
la técnica de succion, pero algunas de estos proyectos no han terminado por
completo haciendo que la informacion y el conocimiento del control de capa limite
sea escaso Y limitado.

Figura 1. Aeronaves que han utilizado las técnicas de control de flujo desde 1950 — 2000.

O Régimen Subsénico
O Régimen Supersonico
O A320
O F-16 XL Ship 2
QO F-16 XL Ship 1

O Boeing 757
O Fo4 © Falcon 50
O Xx-21 O Jetstar
[ I I I I I
1950 1960 1970 1980 1990 2000

Fuente — Los autores.

1.3 TiTULO
ESTUDIO Y ANALISIS DE TECNICAS QUE EVITAN EL DESPRENDIMIENTO DE
LA CAPA LIMITE EN UN PERFIL AERODINAMICO A BAJAS VELOCIDADES.

1.4 DESCRIPCION DEL PROBLEMA

El desprendimiento de la capa limite en las superficies aerodinamicas de una
aeronave genera una perdida de sustentacién y un aumento de la resistencia al
avance.

Este aumento de resistencia al avance produce a su vez un incremento en el
consumo de combustible haciendo que los costos de operacion de una aeronave
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aumenten también. Para dar solucion a este problema la ingenieria recurrié al
disefio y aplicacion de diferentes técnicas que controlan y evitan la separacion de
la capa limite.

Por medio de este control de flujo las caracteristicas aerodinamicas de una
aeronave mejoraran brindando un mayor desempefio, reduciendo de esta forma el
consumo de combustible de la aeronave.

Estas técnicas abren el camino para la implementacion de nuevas tecnologias en
el campo aerodinamico dando asi paso a grandes cambios en el concepto de
disefio y construccion de aeronaves tanto militares y civiles.

Pero la informacion sobre estas técnicas aun no esta disponible en su mayoria
para los ingenieros aeronauticos quienes desean implementar estas tecnologia en
sus aeronaves. La escasa informacion obtenida a través de los documentos de la
NASA, la AIAA vy los libros relacionados con el tema de control de flujo no
presentan una informacion especifica en donde se recopilen las ventajas y
desventajas que estas técnicas pueden ofrecer, haciendo de esta manera que la
seleccién para la aplicacién de estas técnicas de control sea dificil de realizar ya
que no existe un criterio base que ayude al ingeniero disefiador a escoger con
facilidad la técnica con los beneficios mas convenientes para su aeronave.

1.5 FORMULACION DEL PROBLEMA
La definicion clara y concisa de lo que se desea resolver con este proyecto esta
expresada bajo el siguiente interrogante:

¢, Cuales son las técnicas mas apropiadas para prevenir el desprendimiento de la
capa limite en un perfil aerodinamico?
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2 OBJETIVOS

2.1 OBJETIVO GENERAL

Crear un documento ingenieril que permita la seleccién preliminar de las técnicas
mas convenientes a utilizar para evitar el desprendimiento de la capa limite en un
perfil aerodinamico a bajas velocidades, con base en el estudio, experimentacion y
analisis de las mismas.

2.2 OBJETIVOS ESPECIFICOS

Investigar y analizar las teorias existentes sobre el comportamiento de la capa
limite.

Investigar y analizar las técnicas que evitan el desprendimiento de la capa
limite en un perfil aerodinamico.

Seleccionar las técnicas que se van ha implementar en el perfil aerodinamico
escogido.

Disefar y construir las superficies del perfil aerodinamico sobre las cuales se
van a probar las técnicas seleccionadas.

Construir el perfil aerodinamico he implementar las técnicas seleccionadas.

Realizar pruebas en el tunel de viento a las superficies aerodinamicas a las
cuales se le aplicaron las técnicas seleccionadas.

Analizar las repercusiones de eficiencia que estas técnicas acarrean sobre el
perfil aerodinamico.

Realizar una seleccion de ventajas y desventajas que generan las técnicas que
se utilizan para mantener la capa limite adherida al perfil aerodinamico, en las
superficies probadas.

Establecer y crear un documento ingenieril donde se ilustren y expliquen las

ventajas y desventajas de las técnicas que evitan el desprendimiento de la
capa limite en un perfil aerodinamico a bajas velocidades.
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3. DELIMITACION DEL PROBLEMA

3.1 ALCANCES

Este proyecto se enmarcara en la investigacion de técnicas que evitan el
desprendimiento de la capa limite en un perfil aerodinamico y estara soportado por
el analisis en 2D de las pruebas experimentales.

Estas pruebas experimentales seran realizadas a cada uno de los perfiles
construidos con sus respectivas técnicas a tres diferentes numeros de Reynolds.

Adicionalmente, cada configuracion y aplicacion de las técnicas se escogieron de
forma aleatoria dependiendo del criterio de los autores de este proyecto de
investigacion.

Este proyecto se enfocara unicamente a describir y enumerar las ventajas vy
desventajas que estas técnicas ofrecen, para luego asi poder determinar cuales
son las técnicas que generan mayores beneficios al momento de implementarlas
en una superficie aerodinamica.

3.2 LIMITACIONES

Las limitaciones presentadas en este proyecto van desde la ausencia de
informacion completa y explicita del tema tratado en este proyecto hasta la falta de
herramientas como un tunel de viento mas preciso, mas grande, con un software
que recopile y grafigue los datos medidos y con mayores velocidades de
operacion.

Otras limitantes encontradas en este proyecto son el tamafio de los perfiles, la
ausencia de un software para la validacion de los datos obtenidos
experimentalmente, la falta de tiempo para realizar las diferentes posibles
configuraciones de construccion y aplicacion existentes para cada técnica.

Adicionalmente, no se realizé un analisis de costos generados por la aplicacion y
mantenimiento de cada técnica sobre las superficies aerodinamicas de una
aeronave, puesto que el estudio descrito en este proyecto esta enfocado al
analisis de los resultados presentados por la experimentacién de cada técnica en
el tunel de viento.
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4. JUSTIFICACION

Este proyecto busca hacer una investigacion sobre el control de flujo de la capa
limite el cual esta relacionado con el campo de la aerodinamica, con el fin de crear
una base que les permita a los ingenieros desarrollar estudios sobre las diferentes
técnicas que evitan el desprendimiento de la capa limite sobre una superficie
aerodinamica.

Aunque muchas de las investigaciones realizadas de este tema se han efectuado
sobre esferas, cilindros y placas planas, aun no se cuenta con algun tipo de
informacion que establezca el principio, las ventajas y desventajas de las técnicas
de control de flujo sobre las superficies aerodinamicas.

Algunas de estas técnicas han sido aplicadas experimentalmente en diferentes
tipos de aeronaves para evitar el desprendimiento de la capa limite, con lo que se
ha obtenido un aumento en la fuerza de sustentacion y una disminucion de la
resistencia al avance, produciéndose de esta forma una disminucion en el
consumo de combustible.

La informacion que se obtenga como resultado de este proyecto de investigacion
permitira a los ingenieros aeronauticos implementar estas técnicas en los aviones,
para mejorar el desempefio aerodinamico de los mismos y seguir en la busqueda
de nuevas técnicas que controlen el flujo de la capa limite.
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5. MARCO TEORICO
5.1 RANGOS FUNDAMENTALES DE LOS FLUJOS VISCOSOS

5.1.1 ;Qué es un fluido?: Un fluido, es una sustancia que fluye y se deforma de
manera continua cuando sobre ella actua un esfuerzo cortante de cualquier
magnitud.

Los fluidos pueden ser liquidos o gases; en los liquidos las particulas que lo
componen no estan rigidamente adheridas entre si, pero estdn mas unidas que las
de un gas. Los liquidos tienen la propiedad de tomar la forma de los recipientes
que lo contienen, teniéndose asi una superficie limite definida; mientras que los
gases no tienen un limite natural definido, por lo que se expanden y se difunden
en el espacio, disminuyendo su densidad.

5.1.2 Aspectos fisicos de los fluidos

e Presion. Es la fuerza normal que ejerce un elemento sobre una superficie
denotada bajo un area en un plano especifico. Las unidades que representan
generalmente la presion en el Sistema Internacional son [N/m?], conocidos como
Pascales (Pa), y en el Sistema Ingles [Lb/in’] que son los psi.

La expresion matematica de presidn se presenta bajo la siguiente ecuacion:

P =— (Ecuacion 1)
A

Siendo (P) presion, (F) la fuerza aplicada a la superficie y (A) el area de la

superficie donde se aplica la fuerza.

e Densidad. Es una magnitud fisica que se denota por medio de p, la cual
relaciona la cantidad de masa de un elemento sobre el volumen que este ocupa
en el espacio. Las unidades de densidad para el Sistema Internacional son [Kg/m3]
y para el Sistema Ingles son [Slug/ft’]

La expresion matematica de densidad se presenta bajo la siguiente ecuacion:
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__Masa Ecuacion 2)

" Volumen

e Temperatura. Es una medida fisica que establece el grado o nivel térmico de
los cuerpos, relacionado con la energia cinética interna de las particulas que lo
componen. Las unidades para la medicién de la temperatura son grados Kelvin
(°K), grados Celsius (°C), grados Fahrenheit (°F) y grados Rankine (°R).

¢ Viscosidad. Es la resistencia o friccion interna que opone un fluido a deformase
y fluir bajo esfuerzos tangenciales, que tienden a deslizar unas capas de fluidos
sobre otras.

Entre los diferentes tipos de viscosidad se encuentra: la viscosidad dinamica (u),
en la que se representa los efectos de rozamiento. Este tipo de viscosidad es
expresada generalmente en unidades del Sistema Internacional como [Kg/m's] y
en el Sistema Ingles como [Slug/ft-s].

La viscosidad cinematica (v ), es una relacién de la viscosidad dinamica (u) sobre
la densidad (p), en donde se prescinden de las condiciones masicas, expresada
en la siguiente ecuacion:

y=£ (Ecuacion 3)
p

Las unidades que representan la viscosidad cinematica (v) en el Sistema
Internacional son [m?/s] y en el Sistema Ingles son [ft%/s].

En los liquidos la viscosidad dinamica (u), la viscosidad cinematica (v) y la
densidad (p) disminuyen al aumentar la temperatura, mientras que en los gases a
medida que la temperatura aumenta, la densidad disminuye pero la viscosidad
dinamica (u) como la cinematica (v ) aumentan.

Los fluidos que poseen una baja viscosidad como el aire y el agua, se conocen
como fluidos sueltos, mientras que los fluidos con una gran viscosidad como el
aceite y la glicerina, se conocen como fluidos espesos.

La viscosidad es importante en la creacion de la capa limite y determinacion del
comportamiento del flujo, que existe en la misma. En virtud de una elevada
viscosidad las fuerzas de rozamiento predominan considerablemente sobre las
fuerzas de inercia en presencia de un bajo numero de Reynolds, lo que ayuda a la
formacién y estabilidad de una capa limite laminar. Por el contrario cuando se
tiene una baja viscosidad, las fuerzas de rozamiento son menores que las fuerzas
de inercia en presencia de un alto numero de Reynolds, teniendo como resultado
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la posible formacion de una Capa limite turbulenta, debido a que este flujo tendra
mayor energia que un flujo laminar. El exceso de energia produce que las
particulas reaccionen de una forma turbulenta y se muevan aleatoriamente.

e Compresibilidad. Se entiende por compresibilidad la posibilidad de reducir el
volumen de un liquido o gas, por la accion de presiones exteriores. Una medida de
la compresibilidad es el lamado modulo de elasticidad de volumen E, definido por
la ecuacion:

AP = —EA—V (Ecuacion 4)
VO

En donde AV/V, es la variacién relativa del volumen provocada por un aumento AP
de presion.

También podemos decir que un fluido es considerado compresible cuando su

densidad puede cambiar por la accion de presiones exteriores como se muestra
en la figura 2 donde p4 es diferente de p..

Figura 2. Efectos de la compresibilidad.

. ln=n-av |
=> _| = p,m>p
m — m e —

bt
L=, 2=,

Fuente — Los autores.

¢ Incompresibilidad. Es la caracteristica que conlleva a un fluido a no ser
comprimido. Cuando la variacion de la densidad en un fluido es muy pequefa, su
densidad se tomara como constante y el fluido se considerara incompresible.

En los liquidos el valor de compresibilidad es muy bajo, tanto que en la mayor

parte de los analisis y estudios del movimiento de estos, se desprecian los efectos
de compresibilidad, es decir, que los liquidos pueden considerarse incompresibles.
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Para el caso del aire, este se considera un fluido incompresible cuando las
condiciones de entorno en las que se trabaja, se encuentren en un régimen de
velocidad subsoénica menor a Mach 0.3.

5.2 FLUIDOS REALES Y FLUIDOS IDEALES O PERFECTOS

Para desarrollar una amplia teoria matematica de los fluidos es necesario realizar
y suponer simplificaciones en el estudio y analisis de las ecuaciones de
movimiento de un fluido, por lo tanto algunas veces se consideran los fluidos
ideales o perfectos.

Los fluidos ideales o perfectos son aquellos fluidos incompresibles que no oponen
resistencia interna alguna a los cambios de forma, es decir, que son los fluidos
que no ejercen fuerzas tangenciales o de cizalladura entre las capas de contacto,
sino solo fuerzas normales o fuerzas debido a la presion.

Por otra parte, algunas veces es necesario estudiar las corrientes de fluidos con
rozamiento y para esto se consideran los fluidos reales. Los fluidos reales ademas
de ejercer fuerzas normales también ejercen fuerzas tangenciales, tanto interiores,
entre unas capas fluidas y otras, como entre el fluido y las paredes limitantes.
Tales esfuerzos tangenciales o de rozamiento se deben a la propiedad de los
fluidos reales llamada viscosidad.

En virtud de la falta de fuerza tangencial en los fluidos perfectos, existe en general
una diferencia de velocidades tangenciales entre el fluido y un sélido sumergido en
él, es decir hay deslizamientos del fluido a lo largo de la pared. En cambio en el
fluido real se ejercen fuerzas tangenciales sobre las paredes solidas, lo cual
determina la detencién o estancamiento del fluido junto a las mismas.

La existencia de tensiones tangenciales o de cizalladura y la condicion de
estancamiento en las paredes sélidas, constituyen la diferencia esencial entre el
fluido real y el perfecto. Estas fuerzas tangenciales o de cizalladura, son dos
elementos que se utilizan para analizar el comportamiento de la capa limite.

Algunos de los fluidos de mayor importancia practica, como el agua y el aire,
tienen una viscosidad muy pequefia. Las corrientes de tales fluidos de poco
rozamiento concuerdan bastante bien en muchos casos con las del fluido ideal o
perfecto, porque en general, las acciones tangenciales son muy pequenas y por
este motivo se formula la teoria del flujo ideal, prescindiendo por completo la
viscosidad de los fluidos naturales.

" SCHLICHTING, Hermann. Boundary Layer Theory. New York. McGraw Hill. 1968., p. 28.

2 ANDERSON, John David. Fundamentals of aerodynamics. third edition. New York: McGraw-Hill, 2001, p.
56.
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5.3 NUMERO DE REYNOLDS

El numero de Reynolds (Re) es un valor adimensional que determina el régimen
de movimiento de un fluido, y relaciona los efectos de inercia (masa y velocidad)
con los efectos viscosos, tal y como se muestra en la ecuacion 5:

Fuerzas de Inercia

Re (Ecuacion 5)

Fuerzas viscosas

Para el estudio del comportamiento de la capa limite en los flujos viscosos, el valor
de numero de Reynolds (Re), puede ser determinado por la siguiente formula:

Re=— (Ecuacion 6)

En donde p es la densidad del fluido, v es la velocidad del fluido, ¢ la longitud del
objeto que esta inmerso en el fluido y u es la viscosidad dinamica del fluido.

Los flujos que tiene un numero de Reynolds grande, tipicamente debido a una alta
velocidad o una baja viscosidad, o ambas, se comportaran de manera turbulenta.
Y aquellos flujos que poseen una alta viscosidad y/o que se muevan a bajas
velocidades, tendran un numero de Reynolds pequefo y tenderan a comportasen
de manera laminar.

5.4 DESARROLLO DE LAS ECUACIONES DE NAVIER-STOKES?

Las ecuaciones de Navier-Stokes son aquellas ecuaciones que se utilizan para
poder analizar y describir el comportamiento de los fluidos. En el desarrollo de las
ecuaciones de Navier-Stokes se asume que el fluido es un medio, en donde la
materia es continua en su estructura, es decir que en el fluido no existen vacios,
grietas, espacios, poros ni huecos; y sus propiedades son constantes por lo que
se puede utilizar y aplicar el calculo diferencial para la obtencion de las mismas.

Para poder desarrollar estas ecuaciones, se debe partir del planteamiento de la
segunda ley de Newton, la cual enuncia: “Cuando la suma de las fuerzas que
actuan sobre una particula no es igual a cero, la suma de las fuerzas es igual a la
razon de cambio de cantidad de movimiento de la particula. Si la masa es
constante, la suma de las fuerzas es igual al producto de la masa de la particula y
su aceleracion™.

> GRANDAS, Oscar R. Apuntes de clase. Universidad politécnica de California. Facultad de ciencias. San
Luis Obispo, CA, USA. 1999.

* BEDFORD, Anthony. =~ FOWLER, Wallace. Estitica: Mecanica para Ingenieria. Mexico: Person
Education. , 1999, p. 4.
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- -
F=m-a (Ecuacion 7)
-
a

dF =am2V
dt

—

Donde % es la derivada total de la velocidad vectorial en los tres ejes x, yy z

con respecto al tiempo. Descomponiendo el vector velocidad se obtendra:

(Ecuacion 8)

v v oV v
+w—+
Ox oy 0z Ot

d?zdm{u +v

Donde u,vywson los componentes de la velocidad en los tres ejes x, y y z
respectivamente.

Descomponiendo por escalares:

(Ecuacion 9)

En X: dezde—uzdm g, ou  ou  ou
dt ox Oy ow Ot

EnY: dFy:dle—:=dm(u@+v@+ Q_Favj

w —_— (Ecuacion 10)
ox Oy ow ot

En Z: szzde—wzdm M@Jrv@_erW@_er@_w (Ecuacion 11)
dt ox oy ow Ot

Para expresar la componente dF, se analizan los componentes que actuan sobre
el elemento diferencial (dFy, dF,, dF,).

Las fuerzas que actuen sobre un elemento de fluido son de dos tipos:

e Fuerzas Volumétricas: Son aquellas fuerzas que actuan sin que exista un
contacto fisico. Entre estas fuerzas se tiene, la fuerza de gravedad, las fuerzas
electromagnéticas y fuerzas de campos vectoriales.

e Fuerzas Superficiales: Son aquellas fuerzas que resultan de una carga que

actua sobre un cuerpo. Entre estas fuerzas se tienen las fuerzas normales como la
tensién y la traccién, y las fuerzas tangenciales como la friccion.
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5.4.1 Analisis de los esfuerzos en el eje x. Los principales esfuerzos presentes
en un elemento diferencial de fluido son: esfuerzos cortantes 7 y esfuerzos
normales 9. En la figura 3, se muestran los esfuerzos cortantes 7 y esfuerzos
normales @ que actuan sobre el eje x.

Figura 3. Andlisis de esfuerzos en el eje X.

oo, dx
GXX - - N
ox 2 \

[~ 00, dx

O-YX
\ ﬁx 2

/

z

Fuente — Los autores.

Las fuerzas volumétricas y superficiales, hacen parte de las ecuaciones de Navier-
Stokes. Las fuerzas volumétricas por unidad de area vectorialmente se definen
como:

B=Bi+B j+Bk (Ecuacion 12)
Por lo tanto:

dFB = Edm (Ecuacioén 13)

Donde dm=pdV, siendo p= densidad, dV el elemento diferencial de volumen y

_) .
B una fuerza volumétrica, entonces:
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- -
dFz= BpdVv
Por lo tanto las fuerzas dFx seran:

dF = dF_ +dF,

Donde dF,, son las fuerzas superficiales y dF,, son las fuerzas volumeétricas.

0
aF. = o + 9% Py (o 0% N[ O
ox 2 ox 2 0z 2
or ot
sz_&rm% dxdy+| 7 + = by dxdz—| 7, — = b dxdz
oz 2 ooy 2 ooy 2
Simplificando:
or
R LSS PR
ox oy ox
La fuerza volumétrica sera:
dF, =B pdxdydz
Entonces se obtendra:
ot
dF, = 00, +— 4 0., + B _p |dxdydz (Ecuacién 14)
o0x oy oz
Procediendo de igual maneraen los ejesyy z
do, Or,k Or,
dF = Y+ —2+—2 1+ B p |dxdydz (Ecuacion 15)
g Ox oy 0z g
oo,, 0r, Or
dF, = + +—=+ B_p |dxdydz (Ecuacién 16)
ox oy oz

Reemplazando las Ecuaciones 9, 10 y 11 en 14, 15 y 16 respectivamente se

obtiene:
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ot
B.p+ 00« +—2 4 07 dxdydz = p dxdydz| u ou + v@_u + W@_u + ou (Ecuacion 17)
ox oy 0z ox Oy oz Ot
Eny:
oo ot or
B p+—"+—2+— \dxdydz = p dxdydz l/l@-i- v@+ w@+@ (Ecuacion 18)
7 ox oy Oz ox o0y 0z ot
En z:
ot
B.p+ 00, +—2E 4 0, dxdydz = p dxdydz u@_w + v@_w + wa—w + 8_w (Ecuacion 19)
ox oy 4 ox oy oz Ot

Las ecuaciones 17, 18 y 19, describen el movimiento para cualquier tipo de fluido

que cumple con la hipétesis de medio continuo (son independientes del volumen
del cuerpo).

. . du .
En un fluido Newtoniano se presentan esfuerzos[r:y— , tanto tangenciales
)
como normales, los cuales se pueden expresar en términos de los gradientes de

velocidad y de las propiedades del fluido.
Para los esfuerzos tangenciales, resulta:

T =T, =M @ + a_uJ (Ecuacién 20)
oo ox 0Oy

T =T,=/ @ + @j (Ecuacién 21)
o oy 0Oz

T,=T,=HU G_W + a—uj (Ecuacion 22)
XZ zX ax 82

Y para los esfuerzos normales, los cuales estan linealmente relacionados con las
razones de deformacién, pueden ser expresados de la siguiente manera;:®

ou

2 —
o,.=—p——uVV+2u— (Ecuacion 23)
3 ox

2 = 0

o,=—p-— E;N-V + 2;18—; (Ecuacion 24)
2 _= 0

o.=—p——uvVlV + 2,u—W (Ecuacién 25)
3 ox

> SCHLICHTING, Op. Cit., p. 66.
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Las ecuaciones 23, 24 y 25 son expresadas teniendo en cuenta que para los
fluidos viscosos en movimiento, los esfuerzos normales no son necesariamente
los mismos en direcciones diferentes; de ahi la necesidad de definir la presion
como el promedio de los tres esfuerzos normales.

Teniendo en cuenta que:

Du ou ou ou Ou
— =U—FV—FW—t —

Dt ox oy oz ot

Se pueden reemplazar las expresiones anteriores en las ecuaciones 17, 18 y 19,
obteniendo de esta manera:

En X:

Du P o(. du 2 _=\ ol (v au)| ol (ow éu
p—=pB ——+—|2u——=— V¥V |+ —| | —+—||+— |y —+—
Dt ox Ox ox 3 oy ox Oy oz ox oz

(Ecuacién 26)

Eny:
&ZPB}} _a_P+£ y7i a_u+@ +i 2/,1@_%/1VI_/’ +i Y7, %.{.@
Dt ox Ox oy Ox oy oy 3 0z oy 0Oz
(Ecuacion 27)
En z:

Dw op of (ow au| of (ow o\ o(, ow 2_=
p—=pB, —+— |y —+—||+—| Y —+— ||+ —| 24——-=VV

Dt 0z Ox ox 0Oz oy oy Oz oz oz 3
(Ecuacién 28)

Las ecuaciones 26, 27 y 28 se denominan las ecuaciones generales de Navier-
Stokes.

Pero para el caso de fluidos incompresibles las ecuaciones 26, 27 y 28 se reducen
a:

(Ecuacién 29)

Du oP *u d*u du
Dt ox

En x: —=pB, ——+ +—+
i o o7 o
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. Dy s P [0 v o iion 30
. = _ on
y Ppe P oy Hlar oy* oz’ (Fouacion 30)
. Dw s 0P [Ow d'w 0w (Eouacion 31
. e - cuacion
P Dt PP 0z a ox® oyt 0z’ !

Finalmente, si la Unica fuerza volumétrica actuando es la gravedad, se cancelaran
varias de las componentes de las fuerzas volumétricas:

B,=0
B,=0
B=-g j

y las ecuaciones 29, 30 y 31 resultaran:

.. Du 0P L [0, P &u Eouacion 32
. — = cuacion
P Dt Ox a ox* oy’ o0z’ Hee
. Dy op  (&v o o Eouacion 33
. - = - cuacion
4 P By T e Tt T e
Dw oP (&*w o*w O’w |
En z: —=——+U Tttt (Ecuacion 34)
Dt oz ox oy 0z

En conclusién las ecuaciones 32, 33 y 34 son las ecuaciones de movimiento que
describen matematicamente, el comportamiento del flujo de fluidos Newtonianos
incompresibles.

5.5 TEORIA DE LA CAPA LIMITE

5.5.1 Definicion de capa limite. La capa limite o capa de rozamiento es la
formacion de una delgada capa de fluido alrededor de un cuerpo, que se crea
cuando existe movimiento del fluido dentro del cuerpo (figura 4), o cuando el
cuerpo se desplaza inmerso en el fluido (figura 5). La formacion de esta capa se
da gracias a la viscosidad de los fluidos, la cual permite que a pequenas distancias
del cuerpo el flujo se frene en las primeras inmediaciones en contacto con este, y
en cambio el resto de las particulas del flujo que estan mas alejadas de la pared
del cuerpo posean cierta velocidad.
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Figura 4. Movimiento de un fluido a través de un tubo.

Fuente — Los autores.

Figura 5. Movimiento de un perfil aerodinamico inmerso en un fluido.

Flujo de aire

l Capa Limite

/\:

Fuente — Los autores.

5.5.2 Trayectoria, lineas de corriente y velocidad del fluido: Para poder
describir la forma y direccidon del moviendo de las particulas de un fluido es
necesario tener una trayectoria y una linea de corriente definida.

Una trayectoria es el trazo de una particula de un fluido en relacién al espacio y
tiempo, mientras que las lineas de corriente representan las lineas del movimiento
de muchas particulas en un instante determinado.

Las particulas del fluido se desplazan con una velocidad determinada en toda su

trayectoria. Esta velocidad es tangencial a las lineas de corriente del fluido como
se muestra en la figura 6.

Figura 6. Trayectorias y lineas de corriente del aire sobre un perfil aerodinamico.

\")
/@/’ \
——
Lineas de
Corriente

Fuente - Los autores.
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Las lineas de corriente son importantes para la visualizacion y entendimiento de la
forma y direccion del movimiento de un fluido sobre un cuerpo, y para efectos de
este proyecto de investigacién, el fluido a analizar es el aire sobre un perfil
aerodinamico.

5.5.3 Capa limite laminar: En este tipo de flujo las particulas del fluido se
desplazan uniformemente con una trayectoria definida, formando capas donde
estas se deslizan constantemente entre si con velocidades diferentes sin que
exista intercambio de particulas entre ellas.

Figura 7. Representacion grafica del comportamiento de un flujo laminar sobre un perfil
aerodinamico.
Particulas uniformes

de la capa limite
lamjnar

Lineas de
Corriente
Laminar

Lineas de corriente
Laminar

@l

Fuente — Los autores.

La velocidad de desplazamiento del fluido en un punto determinado sera
constante, al igual que la presién en este punto, mientras no se varié la velocidad
de la corriente libre V.

La representacion grafica de este tipo de flujo se muestra en la figura 7, en donde
las lineas que representan la direccion y desplazamiento de este son regulares y
lisas a través de todo el recorrido del flujo.

¢ Planteo de las ecuaciones de la capa limite laminar. En 1904 L. Prandtl dio
un gran paso para el tratamiento del movimiento de un fluido en el caso de
grandes numeros de Reynolds, como ocurre con el aire a través de una superficie
aerodinamica que se mueve a grandes velocidades, en donde el aire posee una
baja viscosidad. Prandtl demostré6 de que manera la viscosidad se hace decisiva
para grandes numeros de Reynolds y como se pueden simplificar las ecuaciones
de Navier-Stokes para el caso.
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Las simplificaciones que se obtienen en el caso de fuerzas de viscosidad muy
pequenas se pueden deducir por via fisicamente intuitiva. En este caso las fuerzas
de inercia prevalecen en el interior del fluido, mientras que los efectos de la
viscosidad aqui casi desaparecen.

Los dos parametros fisicos cuantitativos que se estudian en un flujo laminar son: el
espesor de la capa limite laminar y la fuerza de friccion de una capa limite laminar;
y las ecuaciones que se emplean para obtener estos dos valores se conseguiran
a partir del estudio de un flujo a través de una placa plana delgada. Este estudio
fue realizado en 1908 por H. Blasius a partir de las ecuaciones de Navier-Stokes.

¢ Resistencia por rozamiento en la capa limite laminar. Para poder calcular el
coeficiente de resistencia por rozamiento, se tomo la teoria de la soluciéon de
Blasius, la cual para la realizacion de sus estudios se consider6 un flujo en dos
dimensiones incompresible a través de una placa plana con un angulo de ataque
a cero grados, como se muestra en la figura 8.

Figura 8. Una placa plana a través de un fluido.

y

X I(S

-~

Fuente — Los autores.

Para este tipo de flujo se considera la densidad constante (p =Constante), la

viscosidad constante (u=Constante) Yy dp%x =0 (por que en un flujo no viscoso

sobre una placa plana delgada a cero grados se produce una presion constante
sobre la superficie)G. Por lo tanto para calcular el campo de velocidad de un flujo
incompresible no se hace necesario el uso de la ecuacion de la energia haciendo
de esta forma, que las ecuaciones 35, 36 y 37 que rigen el comportamiento de la
capa limite y las cuales fueron obtenidas del analisis de la ecuaciones de Navier-
Stokes se reduzcan a las ecuaciones 38, 39 y 40:

% ANDERSON, Op. Cit., p. 298.
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5( ), 6(pv)

= (Ecuacion 35)

X momentun : p uZ— + pua—u =- a’p < { Z—], y momentun : 8_p =0 (Ecuacion 36)
X
u oh + £P 2 (Ecuacion 37)
P ox Pe ay 8y
— + = (Ecuacion 38)
6x 8y
ou ou o0’u .
U—+tO_—=V_— Ecuacion 39)
ox oy oy
g
P _ (Ecuacién 40)
oy

Donde v es la viscosidad cinematica definida en la ecuacion 3.

Citando un procedimiento comun para la solucién de las ecuaciones de la capa
limite, se tienen que las variables independientes (x, y) se cambian por (g, n)
donde,

E=x (Ecuacion 41)

%
n= )ﬁ/;‘o (Ecuacion 42)
VX

Aplicando la regla de la cadena del célculo diferencial de funciones de mas de una
variable, de las ecuaciones 41 y 42, se obtiene las siguientes derivadas:

i 8 85 0 8—77 (Ecuacion 43)

ox 6§6x 6778x
0 885 0 dn

- (Ecuacion 44)

dy  0& Oy 877 Oy

Por otra parte se podra obtener de la ecuacion 45 a partir de las ecuaciones 41y
42:

— (Ecuacion 45)

ox oy oy VX

Sustituyendo la ecuacion 45 en las ecuaciones 43 y 44, se obtiene
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o o ono

8_ = % 8_ 3 (Ecuacién 46)
X x On

0 / Ve O (Ecuacion 47)
— =, cuacion

oy nx on

or vV, o’ 3

8y2 = a 8772 (Ecuacion 48)

Para la integracion de las ecuaciones de la capa limite en el problema plano ya
sea en el caso estacionario o no estacionario; se cita una funcion para las lineas
de corriente w(x,y,t) con la que se satisfaga la ecuacion de continuidad,

colocando de esta manera:
Uu=—; L=—— (Ecuacion 49)

Esta funcion de corriente también puede definirse como:

v =\ ywV_f(n) (Ecuacion 50)

En donde f(n)es funcién unicamente de 7.
De la ecuacion 49 y 50, y usando las ecuaciones 46, 47 y 48, se obtiene que:

7
u= o =, /—”6—W =V_f'(n) (Ecuacién 51)
oy vx On

oy oy On oy 1 |vV, on .,
v=—— = ot = [ f =, L Ecuacién 52
o (ag oxon )" o\ s TN (Bovacion52)

La derivada de la funcion f(n) definida en la ecuacién 50, da la componente de la
velocidad en x, como:

oy = 4
f(n)—V

0

Sustituyendo explicitamente cada término de las ecuaciones 46, 47, 48, 51y 52 en
la ecuacion 39 de momento, se obtienen la ecuacion:

Voofr(Vooa_nf”j_ l VVoof_i_ma_nf, VOo V;.of”:va&fm
Ox 2V «x Oox \ vx VX
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Simplificando resulta:

0 1v? 0 V2
Vof—”ff”———wff”—Vj an === f" (Ecuacion 53)
ox 2 x ox X

El primer y tercer término se cancelan y la ecuacion 53 se convierte en:
2"+ ff"=0 (Ecuacion 54)

La ecuacion 54 es conocida como la ecuacion de Blasius, obtenida por H. Blasius
en 1908. Blasius fue un estudiante de L. Prandtl y su solucion a la ecuacion 54 fue
su primera aplicacion a la hipotesis de la capa limite creada por L. Prandtl.

Las variables dependientes e independientes de las ecuaciones parciales
diferenciales 38, 39 y 40 para la capa limite en una placa plana delgada, se
transforman a través de las ecuaciones 41, 42 y 50, obteniendo de esta manera la
ecuacion diferencia ordinaria f(r7). Complementado lo anterior se puede decir que

la ecuacion 54 es también una ecuacion para la velocidad u, por que u=V_f'(n),

debido a que esta ecuacidén 54 es una ecuacion diferencial ordinaria, esta puede
ser resuelta con mayor facilidad que las ecuaciones generales para la capa limite.
Sin embargo esta ecuacibn se mantiene no lineal y debe ser resuelta
numéricamente, por lo cual deben ser modificadas las condiciones de la capa
limite

En n=0 f=0 f'=0
En la pared cuando n =0, /' =0, por que la velocidad u =0, por lo tanto /=0
En n— o f'=1

La ecuacidon 54 es una ecuacion diferencial ordinaria de tercer orden no lineal la
cual fue resuelta por L. Howarth,.

Esta solucién creada por L. Howarth es mostrada en la figura 9 a partir de los
valores numéricos de [, 'y f" tabulados contra los valores de 7 los cuales

esta contenidos en la tabla 1.
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Tabla 1. La funcion f(77) de la capa limite en la corriente a lo largo de una placa plana segun L.

Howarth.

Fuente — SCHLICHTING, Hermann. Boundary Layer Theory. New York. McGraw Hill. 1968, p. 141.

0 19
L f = f"
VX @

0 0 0 0.33206
0.2 0.00664 | 0.06641 0.33199
0.4 0.02656 | 013277 | 0.33147
0.6 0.05974 | 019894 | 0.33008
0.8 0.10611 0.26471 0.32739
1.0 0.16557 | 0.32979 | 0.32301
12 0.23795 | 0.39378 | 0.31659
14 0.32298 | 045627 | 0.30787
16 0.42032 | 051676 | 0.29667
18 0.52952 | 057477 | 0.28293
2.0 0.65003 | 062977 | 0.26675
2.2 0.78120 | 068132 | 0.24835
2.4 0.92230 | 072899 | 0.22809
26 107252 | 077246 | 0.20646
2.8 123099 | 0.81152 | 0.18401
3.0 139682 | 0.84605 | 0.16136
3.2 1.56911 0.87609 | 0.13913
3.4 174696 | 090177 | 0.11788
3.6 192954 | 092333 | 0.09809
3.8 211605 | 094112 | 0.08013
4.0 230576 | 0.95552 | 0.06424
4.2 249806 | 0.96696 | 0.05052
4.4 269238 | 097587 | 0.03897
46 2.88826 | 0.98269 | 0.02948
4.8 3.08534 | 098779 | 0.02187
5.0 328329 | 099155 | 0.01591
5.2 3.48189 | 099425 | 0.01134
5.4 3.68094 | 099616 | 0.00793
5.6 3.88031 0.09748 | 0.00543
5.8 407990 | 0.99838 | 0.00365
6.0 427964 | 0.99898 | 0.00240
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Figura 9. Distribucion de la velocidad en la capa limite sobre una placa segun L. Blasius.
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Fuente — SCHLICHTING, Hermann. Boundary Layer Theory. New York. McGraw Hill. 1968, p. 139.

Para poder definir la ecuacion del coeficiente de friccion de la capa limite se
tomara el valor de f"(0)=0.332 y se considerara el coeficiente local de friccion

como.

Cf:l 5
—p V
2100000

Donde 7, es el esfuerzo cortante y es igual a:

[
v ﬂayyzo

Sin embargo, de las ecuaciones 47 y 50 se obtiene que:

Wy, ey,
dy oy vx  0n 129

Evaluando la ecuacion 57 en la pared en donde y =7 =0 se obtiene:
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0 V
(_”j =V, e £"(0) (Ecuacion 58)
oy =0 VX

Combinando la ecuacion 55 y 56 con la 58 se tiene:

¢ =7 Tw - 2'” =V \/7f"(0) 2 } f"(O) = Zf"(O) (Ecuacién 59)

2pOCOO

Donde Rex es el numero de Reynolds local y f"(0)=0.332, simplificando se
obtiene:

~ 0.664
Re

X

(Ecuacion 60)
La ecuacién 60 representa la fuerza de friccion local para un flujo laminar
incompresible sobre una placa plana.

Examinando la fuerza de friccion a lo largo de toda la placa plana es necesario

tomar el numero de Reynolds desde x=0 hasta x= ¢, donde c es la longitud total de
la placa plana. Bajo este criterio se obtiene la ecuacion 61.

1 ¢c
C, = Zjocf dx (Ecuacion 61)

Sustituyendo la ecuacion 60 en la ecuacion 61, se llega a:

1

C, - L0.664) chxigdxzﬂ A
o PV, 70 c \plV,
1.328
C, = (Ecuacion 62)
' Re

c

La ecuacion 62 representa la fuerza de friccidn total, donde Re. es el numero de
Reynolds basado en el largo total de la placa plana c.

o Espesor de la capa limite laminar. No se puede dar un espesor preciso de la
capa limite ya que el efecto de rozamiento va disminuyendo hacia fuera
asintoticamente.
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Examinando la tabla 1 y la figura 9, se muestra que f'=0.99 aproximadamente
cuando r =5.0; por lo tanto, se deduce que:

VVX VVX

S5 5.0x
Re

X

(Ecuacion 63)

La ecuacion 63 define el valor aproximado del espesor de una capa limite laminar
incompresible sobre una placa plana.

5.5.4 Capa limite turbulenta. La capa limite laminar es muy interesante desde el
punto de vista del movimiento de un cuerpo sélido en el aire, dada su menor
contribucién a la resistencia al avance del cuerpo, pero desafortunadamente, en
una capa donde existen fuerzas aerodinamicas tan extremas y condiciones de
desplazamiento del aire desfavorables, a lo ancho del ala, no hay muchas
posibilidades para mantener la capa limite en tal estado de perfeccion. Llega un
momento donde las laminas de aire, que antes se deslizaban con uniformidad,
pronto empiezan a mezclarse unas con otras, de tal manera que las particulas de
aire chocan entre ellas y rebotan; en fin, el movimiento en el seno de la capa limite
es desordenado y la capa se torna turbulenta. Esto ocurre a partir de un
determinado punto, que se denomina punto de transicion.

Figura 10. Representacion grafica del comportamiento de un flujo turbulento sobre un perfil
aerodinamico.

AIRE Inicio de la capa limite Flujo Turbulento
turbulenta sobre el perfil

Fuente — Los autores.

En el flujo turbulento las particulas del fluido se mueven aleatoriamente sin tener
una trayectoria definida y con una velocidad variable, existiendo un continuo
intercambio entre las diferentes zonas del flujo. La velocidad de desplazamiento
del fluido en un punto determinado de la capa limite turbulenta, es variable al igual
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que la presién en este punto, independientemente que la velocidad de la corriente
libre V sea constante o variable.

La representacion grafica de este tipo de flujo se muestra en la figura 10, en donde
las lineas de flujo se cortan esporadicamente y son irregulares.

Para obtener las ecuaciones que rigen el comportamiento de la capa limite
turbulenta se necesitara aplicar un calculo matematico diferencial complejo y
extenso, por lo tanto, unicamente se nombraran estas ecuaciones y no se
detallara la obtencion de las mismas.

¢ Resistencia por rozamiento en la capa limite turbulenta. El coeficiente de
friccion local turbulento es igual a:

©0.0592
Cf - Reo.z

X

(Ecuacion 64)

o0

Donde g- es la presion dinamica del fluido que es igual a:

1 H .
q, = Ep v (Ecuacion 65)

Ahora, para obtener el coeficiente de friccion total en una capa limite turbulenta se
utilizara la siguiente ecuacion:

0074

C. =—'"
f Re(z.z

(Ecuacion 66)

Donde Re_ es la longitud total del perfil aerodinamico.

El coeficiente de friccion local (¢, ), de la capa limite turbulenta es mayor que el

coeficiente de friccion local de la capa limite laminar, debido a que la variacion de
la velocidad entre las particulas que forman el espesor de un flujo laminar es
menor que la variacion de la velocidad entre las particulas que forman el espesor
de un flujo turbulento, tal como se muestra en la siguiente comparacion:

s para flujo laminar < s para flujo turbulento
a Y=0 a Y=0

e Espesor de la capa limite turbulenta. La capa limite turbulenta en la mayoria
de las ocasiones no tiene un espesor preciso, debido a la variacion en su
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comportamiento. Sin embargo para la obtencion de un valor aproximado de este
se utilizara la siguiente ecuacion:

_037x
B Re’?

X

0 (Ecuacion 67)

Donde x es la posicidon del punto a analizar con respecto a la cuerda y Rey, es el
numero de Reynolds local.

5.5.5. Punto de transicion: La transicion de la capa limite es el punto de paso de
la capa limite laminar a turbulenta y el numero de Reynolds es el parametro que
rige esta transicion.

La localizacion del punto de transicion de laminar a turbulento mostrado en la
figura 11, depende de varios factores como, la rugosidad de la superficie, la
curvatura de la superficie, el numero mach, el gradiente de presién, la
transferencia de calor, el angulo de ataque y las perturbaciones en el flujo fuera de
la capa limite.

Figura 11. Transicion de la capa limite laminar a turbulenta.
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Fuente — Los autores.

En la realidad, el comportamiento de la capa limite sobre un perfil aerodinamico,
inicia como una capa laminar y luego a medida que el flujo circula alrededor del
perfil alejandose del borde de ataque, aparece una distancia, a la que se conoce
como X, siendo este el punto de transicidn de un estado laminar a turbulento.

El punto X, esta determinado por la siguiente expresion:

M, Re
X, =———— (Ecuacion 68)
p o0 V o0
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Donde pu, es la viscosidad dinamica del fluido, en este caso el aire. p_, es la
densidad del fluido, V_ es la velocidad del flujo y Re es el nimero de Reynolds
critico definido por:

p(ﬁ V o0 ‘xcr
Rexw =—==> = (Ecuacion 69)
Koy

Para el andlisis del punto de transicion presente en diferentes perfiles
aerodinamicos se utilizaran los estudios del comportamiento de un fluido a través
de una placa plana sin inclinacion realizados por L. Prandtl y Schlichting, los
cuales concluyeron que el numero de Reynolds experimental que gobierna el
punto de transicién en una placa plana, se encuentra en un intervalo de 3x10°
hasta 3x10°.

El valor de Rey esta representado en la figura 12, en donde se muestran los
diferentes tipos de flujo presente en la capa limite de una placa plana.

Figura 12. Ley de resistencia de la placa plana lisa sumergida en corriente longitudinal.
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Fuente — SCHLICHTING, Hermann. Boundary Layer Theory. New York. McGraw Hill. 1968, p. 145.

5.5.6 Desprendimiento de la capa limite: El punto de desprendimiento de la
capa limite es la zona en donde la parte del flujo que esta adherida a un cuerpo,
se desprende del mismo, dando lugar al efecto conocido como desprendimiento
de la capa limite. Esto sucede en un perfil aerodinamico debido a que las
particulas del fluido que son parte de la capa limite, pierden velocidad a medida
que se alejan del borde de ataque, como resultado de la disminucion de las
fuerzas de inercia, las cuales no son suficientemente grandes para vencer las
fuerzas de rozamiento, produciéndose asi una desaceleracion de las particulas, es
decir una disminucién de la energia cinética y por lo tanto un incremento del
gradiente de presién, desprendiéndose asi el flujo de la superficie.
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Figura 13. Perfiles de velocidad a través de un perfil aerodinamico.
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Fuente — Los autores.

El desprendimiento de la capa limite se caracteriza por un retroceso que realiza el
flujo al tratar de moverse en direccién contraria al movimiento de la corriente
exterior, este efecto se puede ver en la figura 13, en donde se aprecian los
diferentes perfiles de velocidad a través de un perfil aerodinamico.

La separacién de la capa limite es el fendbmeno mas importante que se debe
controlar y estudiar sobre una superficie aerodinamica, ya que este fendmeno
afecta directamente la funcién principal de un perfil alar, la cual es guiar la
corriente de aire y controlar de este modo la presién que se produce sobre ambos
lados del mismo, presidon que determina la capacidad del perfil para generar
sustentacion.

La condicion de pérdida de sustentacion en una superficie aerodinamica aparece
con la separacion del flujo de aire de la capa limite, y se caracteriza por la rapida
disminucién de sustentacién y el aumento de la resistencia aerodinamica. Existen
tres tipos de pérdida de sustentacion; el primer tipo de pérdida mas comun es el
de baja velocidad el cual puede ocurrir con un bajo angulo de ataque cercano a
cero o un gran angulo de ataque, el cual se produce a menudo en las maniobras
de despegue y aterrizaje y resulta peligrosa debido a la escasa altura para la
recuperacion. Este tipo de pérdida se inicia en el borde de salida del ala y se
desplaza hacia delante. La seccién del ala que entra en pérdida en primer lugar es
de gran interés y depende de la configuracion de esta.
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El segundo tipo de pérdida es la denominada pérdida acelerada, que aparece
cuando se produce un cambio repentino en el angulo de ataque. Los bordes de
ataque afilados contribuyen a este tipo de pérdidas. El rapido aumento del angulo
de ataque no da tiempo al flujo de aire para adaptarse al borde de salida del ala,
generando la separacion de la capa limite en este punto.

El tercer tipo de pérdida se produce a altas velocidades, en las que se forman
ondas de choque en la superficie superior del ala, cuando la velocidad local del
aire alcanza la velocidad del sonido (Mach 1). Detras de la onda de choque, en el
sentido de la direccion de las lineas de corriente, se tiene lugar a la separacion del
flujo de aire, la cual es conocida como separacion inducida por onda de choque.
En la figura 14 se ilustra este tipo de pérdida.

Figura 14. Desprendimiento de la capa limite, sobre un perfil aerodinamico inducido por una onda
de choque.

Onda de Choque

Fuente — Los autores.

El punto de despegue, en general, es aquel punto hasta el cual tienen validez los
calculos utilizados en el estudio de la capa limite. En conclusién, detras del punto
de despegue, la capa de rozamiento se hace tan gruesa que dejan de ser
aplicables las hipotesis que sirven de base a las ecuaciones de la capa limite

5.6 FUERZAS Y COEFICIENTES AERODINAMICOS

5.6.1 Sustentacion. Cuando el aire fluye sobre la superficie de un perfil
aerodinamico, este pasa tanto por la parte superior y por la parte inferior del perfil.
El aire que se mueve por la parte superior del perfil tiene una mayor velocidad,
que el aire que circula por la parte inferior, y al presentarse en el flujo de aire una
mayor velocidad, se tendra una menor presion, principio demostrado por el
teorema de Bernoulli.

Es por esto, que la presion del aire que circula por la parte superior del perfil sera
menor que la presion del aire que circula por la parte inferior, esta diferencia de

57



presiones crea una fuerza aerodinamica resultante llamada sustentacion la cual
actua en sentido contrario a la fuerza ejercida por la gravedad

La sustentacion producida en la superficie de un perfil aerodinamico es
directamente proporcional al area total expuesta al flujo de aire y al cuadrado de la
velocidad con la que el flujo incide en el perfil, tal como se representa en la
siguiente ecuacion utilizada para definir la fuerza de sustentacién:

L=C,q,S (Ecuacién 70)

Donde C; el coeficiente de sustentacion, dependiente del tipo de perfil y del angulo
de ataque; q- la presién dinamica, (donde @g., es igual a %v?p, siendo p la
densidad y v la velocidad relativa del aire) y S el area de referencia del perfil.

5.6.2 Resistencia al avance. Los mismos factores que contribuyen a la
generacion de sustentacion producen efectos no deseables, como la resistencia al
avance. Esta resistencia al avance es una fuerza aerodinamica contraria a la
direccion de desplazamiento del cuerpo, conllevando de esta manera a retardar el
movimiento del aire sobre el perfil.

Este tipo de fuerza es expresada a través de la siguiente ecuacion:

D=C,q,S (Ecuacion 71)

Donde Cp es el coeficiente de resistencia al avance, dependiente del tipo de perfil
y del angulo de ataque; g- la presién dinamica (donde g-, es igual a 1%4vV?-p, siendo
p la densidad y v la velocidad relativa del aire) y S es el area de referencia del
perfil.

Existen diferentes tipos de resistencia al avance alrededor de un perfil
aerodinamico, los cuales son descritos a continuacion.

¢ Resistencia de friccidon. Se entiende por resistencia de friccion a la fuerza de
rozamiento que se produce por el contacto existente entre las particulas del aire
en movimiento y la superficie exterior del perfil aerodinamico como se muestra en
la figura 15. La resistencia de friccidn sera mayor cuanto mayor sea el area del
perfil aerodinamico que esta en contacto con las particulas de aire en movimiento,
y cuando el flujo de aire que rodea el perfil aerodinamico se comporte de manera
turbulenta.
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¢ Resistencia de presion. Se llama resistencia de presién a la fuerza generada
debido a la distribucion de presion que se origina alrededor de un perfil
aerodinamico, como se muestra en la figura 15.

Figura 15. Representacion grafica de los efectos que generan la resistencia de presion y la
resistencia de friccion sobre un perfil aerodinamico.
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Fuente — Los autores.

En un perfil aerodinamico como el que se muestra en la figura 16, la presion del
aire generada delante del borde de ataque del perfil aerodinamico, sera mayor que
la presion atmosférica local, dicho incremento se debe a la compresion a la que es
sometido el aire al chocar contra la superficie frontal del perfil y este efecto se
produce en la zona conocida como punto de remanso; en donde el aire presenta
su maximo punto de presion y su velocidad es nula.

Figura 16. Distribucién de presiones en un perfil aerodindmico.
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Fuente — Los autores

La presion del aire generada detras del borde de salida de un perfil aerodinamico
sera menor que la presion atmosférica local, y es por esto que cuando se produce
un desprendimiento de la capa limite se producira un vacio detras del perfil, el cual
generara un incremento de la resistencia al avance por presion.
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¢ Resistencia al avance total del perfil. Se conoce como resistencia total del
perfil a la suma de la resistencia de friccion mas la resistencia de presion, es decir:

Ry, =R, +R, (Ecuacién 72)

Donde, R, es la resistencia de friccion y R, es la resistencia de presion.

5.6.3 Coeficiente de presiéon. El flujo de aire cuando circula sobre un perfil
aerodinamico genera en este una distribucion de la presiéon sobre toda su
superficie.

En base a la distribucién de la presién en la superficie de un perfil aerodinamico se
encontré un valor adimensional llamado el coeficiente de presion (Cp) el cual esta
dado por:

C =L Lo PP (Ecuacion 73)
Qw lp V2
2 o0 00

Este valor es utilizado para mostrar como se comporta la distribucion de la presion
sobre un perfil aerodinamico y relaciona la presién estatica y dinamica en un punto
determinado del perfil aerodinamico.

5.7 TECNICAS QUE EVITAN EL DESPRENDIMIENTO DE LA CAPA LIMITE
Durante el estudio de la teoria de la capa limite se analiz6 la separacion del flujo
de aire y las caracteristicas de perdida producidas debidas a este fendbmeno en un
perfil aerodinamico. Ahora en esta seccion se clasificaran, describiran y se
analizaran las técnicas que evitan la separacion de la capa limite en un perfil
aerodinamico.

Existen diferentes formas de poder clasificar las técnicas de control de flujo que se
utilizan para evitar el desprendimiento de la capa limite. Una de esas formas es
considerando el lugar donde la técnica es aplicada, es decir, estas técnicas de
control de flujo pueden ser aplicadas en la pared del flujo, en el perfil y/o lejos de
la pared del flujo. La pared del flujo es la parte del fluido que esta en contacto con
la superficie del perfil aerodinamico.

Las técnicas aplicas en la pared del flujo son aquellas técnicas que controlan el
flujo bajo la realizacion de cambios en los paramentos de superficie como la
rugosidad, forma del borde de ataque y el borde de salida del perfil aerodinamico,
curvatura, movimiento de la pared rigida, temperatura y porosidad.
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Entre las técnicas aplicadas lejos o fuera de la pared del flujo, se conocen las
técnicas de bombardeo de ondas acusticas a la capa cortante y manipulacion de
los niveles de turbulencia de un flujo bajo fuerzas magnéticas y electrodinamicas.

Para este proyecto de investigacion las técnicas a estudiar y aplicar son las
técnicas que se implementan unicamente en la pared del flujo y el perfil, las cuales
son mencionadas a continuacion:

Generadores de vortice
Rugosidad.

Guias de flujo.

Porosidad.

Esferas

Calentamiento de la superficie.
Succion.

Inyeccion.

Una segunda forma de poder clasificar las técnicas de control de flujo que se
utilizan para evitar el desprendimiento de la capa limite, se realiza tomando como
concepto base la forma de alimentacion al momento de aplicar o utilizar la técnica
sobre el perfil aerodinamico.

Si la técnica de control de flujo no posee o no requiere de ninguna fuente de
alimentacion externa o de ningun sistema de retroalimentacion, esta técnica se
considerara como una técnica pasiva, entre las que se encuentran generadores de
vortice, rugosidad, guias de flujo, porosidad y esferas. Pero si de manera contraria
la técnica de control de flujo necesita de una fuente de alimentacién externa o de
un sistema de retroalimentacion o control externo esta se considerara una técnica
activa, entre las que se encuentran calentamiento de la superficie, succion e
inyeccion.

En la figura 17 se puede detallar a que grupo pertenecen cada una de las
técnicas de control de flujo que evitan el desprendimiento de la capa limite, las
cuales fueron seleccionadas para la realizacion de este proyecto de investigacion.
Bajo esta clasificacion se entendera con mas precision la manera de como se
deben desarrollar y aplicar estas técnicas de control de flujo sobre un perfil
aerodinamico.

Dependiendo de la configuracion, la forma de construccion y aplicacion de estas
técnicas, se podra concluir que tan sencilla o complicada puede llegar a ser
cualquiera de ellas. Sin embargo al final de este proyecto se concluira con gran
detalle las ventajas o desventajas que se encontraran en cada una de estas
técnicas al momento de implementarlas en un perfil aerodinamico.
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Figura 17. Clasificacion de las técnicas de control de flujo utilizadas para evitar el desprendimiento
de la capa limite, segun su forma de alimentacion y control de las mismas.

TECNICAS QUE EVITAN
EL DESPRENDIMIENTO
DE LA CAPA LIMITE

PASIVA ACTIVA
GENERADORES CALENTAMIENTO
DE DE LA
VORTICE SUPERFICIE

RUGOSIDAD SUCCION
GUIAS DE FLUJO INYECCION
POROSIDAD
ESFERAS

Fuente- Los autores.

5.7.1 Técnicas de control de flujo pasivas que evitan el desprendimiento de
la capa limite.

¢ Generadores de vértice. Son pequefas laminas verticales que se instalan con
el objetivo de modificar el comportamiento del flujo que circula sobre una
superficie aerodinamica. Esta modificacion del comportamiento del flujo consiste
en convertir una capa limite laminar lenta y con poca energia cinética en una capa
limite turbulenta la cual se mueve mas rapido y por ende tiene mayor energia
cinética capaz de vencer las fuerzas de presion que impiden la generacién de
sustentacion.

Para adquirir el maximo rendimiento de los generadores de vortice, estos se

deberan colocar en la zona en donde normalmente se inicia la separacion de la
capa limite, como se muestra en la figura 18, en donde los generadores de vortice
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producen unos torbellinos locales, que tienen la funcion de reforzar la capa limite
en zonas concretas del perfil aerodinamico.

Figura 18. Generadores de vortice sobre un perfil aerodinamico
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Fuente — Los autores.

e Rugosidad. La técnica de rugosidad es una técnica pasiva utilizada para
inducir el punto de transicién de un flujo laminar que tiende a desprenderse del
perfil aerodinamico.

Cuando se tiene una superficie rugosa y a través de ella circula un flujo de aire se
aumentan los esfuerzos de rozamiento y friccidn generados por el contacto que
existe entre el aire y la superficie rugosa.

Figura 19. Rugosidad en una superficie aerodinamica
Perfil de
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Comportamiento del Flujo
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Flujo
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Fuente — Los autores.

El flujo de aire que se mueve entre las diferentes rugosidades, presenta un
movimiento ondulatorio el cual producira una variacion entre la velocidad vy
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direccion del flujo de aire ayudando a tener una capa limite inestable que tendera
a comportarse de una forma turbulenta como se ilustra en la figura 19.

Entre mayor sea el porcentaje de rugosidad aplicada al perfil el punto de transicion
se correra mas hacia el borde de ataque haciendo que todo el flujo que se
presente en el perfil aerodinamico sea un flujo turbulento.

e Guias de flujo. Las guias de flujo son pequefias lineas o placas continuas en
relieve ubicadas en la parte superior de un perfil aerodinamico, que inician en el
borde de ataque y finalizan en el borde de salida del perfil y son orientadas en el
sentido de la direccién del flujo. Estas guias se implementan sobre la superficie
aerodinamica en forma longitudinal guardando una distancia entre cada una de
ellas.

La aplicacién de esta técnica, mostrada en la figura 20, consiste en dirigir las
lineas de corriente del aire para evitar que estas tomen una forma turbulenta al
tratar de moverse en direccién diagonal a la cuerda del perfil y de igual forma
ayudan a que las oscilaciones del flujo entre un conjunto de guias no se prolongue
a través de toda la seccion del perfil aerodinamico, evitando asi que el perfil
aerodinamico pierda su eficiencia debido a una disminucién de la fuerza de
sustentacion y un aumento de la resistencia al avance.

Figura 20. Implementacion de las guias de flujo sobre un perfil aerodinamico
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Fuente — Los autores.

e Porosidad. La porosidad sobre la superficie de un perfil aerodinamico actua
como una técnica de control de flujo pasiva, en donde la presencia de diferentes
agujeros permite que la capa limite permanezca adherida a través de toda la
superficie del perfil.

64



El principio de esta técnica consiste en convertir el flujo laminar que tiende a
desprenderse en un flujo turbulento, por medio de la aceleracion y ganancia de
energia cinética obtenida gracias al movimiento ondulatorio creado cuando el aire
pasa sobre la superficie porosa como se muestra en la figura 21.

Esta aceleracion producida por el movimiento ondulatorio del aire a través de los
agujeros de igual manera genera una caida de presion que ayudara a evitar el
desprendimiento de la capa limite sobre el perfil aerodinamico.

Figura 21. Porosidad sobre una superficie aerodinamica’
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Fuente — Los autores.

o Esferas. Las esferas son pequefios cuerpos que se asemejan a una gran
rugosidad dispersa sobre la superficie que se encuentra en contacto con un fluido
en movimiento. La implementacion de esferas en un perfil aerodinamico, crea una
técnica pasiva que evita la separacion de la capa limite, por medio de la
aceleracion del flujo.

Cuando el flujo de aire circula a través de las esferas, este incurre en una
aceleracion, obteniendo asi una capa limite rica en energia cinética capaz de
vencer las fuerzas de presion y las fuerzas de friccion.

En la figura 22 se observa que las maximas velocidades que alcanza el flujo, se
logran a través de las trayectorias que cruzan por encima de las esferas, mientras
que las velocidades minimas se presentaran en los puntos de estancamiento y en
los espacios vacios donde no existe ninguna esfera. Por lo tanto, si las particulas
de aire disminuyen su presidn sera debido al aumento de su velocidad y viceversa.
De igual forma, en esta figura se detalla que el flujo de aire detras de una serie de
esferas produce una “Sombra Dinamica Negativa”, la cual es causada por una

7 SCHLICHTING, Op. Cit., p.637.
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pequeia estela de turbulencia generada al existir una disminucidén en la presion
justamente detras de estas esferas.

Figura 22. Representacion de las esferas sobre una superficie y su diagrama de velocidades®
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Fuente — Los autores.

5.7.2 Técnicas de control de flujo activas que evitan el desprendimiento de
la capa limite.

e Calentamiento de la superficie. La técnica de calentamiento de superficie en
un perfil aerodinamico consiste en suministrar calor a la superficie del perfil que se
encuentra en contacto con el aire, mediante una fuente de alimentacién externa
con el objetivo de poder hacer una transferencia de calor entre la pared del perfil
aerodinamico y la corriente de aire que pasa sobre este, como se muestra en la
figura 23.

Figura 23. Representacion del calentamiento de la superficie de un perfil aerodinamico
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Fuente — Los autores.

¥ Ibid., p. 638.
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Al existir esta transferencia de calor, la capa limite aumenta su temperatura, lo que
conlleva a tener por ende un incremento de su viscosidad y su densidad,
produciendo un aumento en las fuerzas de friccion existentes por el rozamiento de
las particulas de aire que se encuentran en contacto con el perfil.

La aplicacién de esta técnica hace que se adelante el punto de transicion antes
que se desprenda la capa limite en un flujo laminar, por medio de un aumento del
espesor de esta, el cual se logra aumentando la temperatura y la viscosidad del
fluido; es decir que esta técnica es util en perfiles aerodinamicos en donde su capa
limite laminar tiende a desprenderse antes de llegar al punto de transicién.

e Succion. La succion de la capa limite es una técnica activa de control de flujo,
en donde se busca que las particulas del fluido que forman la capa limite laminar
no lleguen a formar una capa limite turbulenta o no exista un desprendimiento de
la misma.

La técnica de succidon de la capa limite consiste en crear una serie de orificios 0
hendiduras sobre la superficie de un perfil aerodinamico para que por medio de
ellas se realice la absorcidn de las particulas desaceleradas que fluyen a través
del perfil, como se muestra en la figura 24, evitando de esta manera que
disminuya la velocidad del flujo.

Figura 24. Técnica de succion de la capa limite

Lineas de comportamiento
del Flujo sobre el perfil con
Succion de aire

Lineas de Flujo

Flujo Turbulento
en el borde de
salida del Perfil

Valvula

Reguladora ® Medidor

>

Bomba de
Succion

Fuente — Los autores.
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Detras de los orificios 0 hendiduras de absorcion se produce una nueva capa
limite, que es capaz de mantener la velocidad 6ptima para que no se produzca un
incremento en la presion y por lo tanto se siga obteniendo una fuerza de
sustentacion adecuada. Ademas de lo anterior esta técnica de succion logra una
disminucioén de la resistencia de friccion cuando se evita que la capa limite laminar
pase a un estado turbulento, debido a que la resistencia por friccion es mayor en
una capa limite turbulenta que en una laminar.

¢ Inyeccion. La técnica de inyeccion es clasificada como una técnica activa,
debido a que necesita una fuente de energia externa para poder controlar el flujo
que circula a través de un perfil aerodinamico.

Esta técnica consiste en inyectar o impulsar una cierta cantidad adicional de fluido
(aire) dentro del las lineas de corriente de flujo que rodean un perfil aerodinamico
y que forman la capa limite en el mismo, con el propdsito de:

= Aumentar el flujo masico y la energia cinética del fluido que forma la capa limite.
= Controlar el flujo que circula a través del perfil aerodinamico.
= Atrasar el punto de desprendimiento y el punto de transicién de la capa limite.

Dependiendo de la cantidad de flujo a inyectar se puede clasificar la técnica de
inyeccion en dos categorias:

* |Inyeccidn Suave. Los efectos de una inyeccion suave actuan directamente en la
capa limite, ya que afecta principalmente el espesor de la misma incrementando
gradual y lentamente dicho espesor a través de la cuerda del perfil aerodinamico,
como se muestra en la figura 25.

» |nyeccidon Masiva. Los efectos de este tipo de inyeccion actuan en la capa limite
y en las capas exteriores de las corrientes del fluido que circula en un perfil
aerodinamico, ya que el nuevo flujo inyectado supera la fuerza de friccion del flujo
presente causando que la capa limite y las capas exteriores de la corriente del
flujo sean levantadas y sustentadas por el fluido inyectado, creandose una nueva
capa limite entre estos dos fluidos, como se muestra en la figura 26.
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Figura 25. Técnica de Inyeccién suave en un perfil aerodinamico

Inyeccion de flujo de
aire, en forma tangencial

Lineas de Flujo a la piel del perfil

Lineas de flujo

adicionales Separacion del flujo

en el borde de
Dispositivo de salida del Perfil

Inyeccion de Flujo

Valvula
Reguladora ®

O

Bomba
Neumatica

Fuente — Los autores.

Figura 26. Técnica de inyeccion masiva en un perfil aerodinamico

Capa limite formada entre el flujo
inyectado y el flujo de aire que
circula a trayés del perfil

Inyeccién de flujo de
aire, en forma tangencial

Lineas de Flujo a la piel del perfil

apa limite formada entre el perfil
y el flujo inyectado

Lineas de flujo
adicionales

Dispositivo de
Inyeccion de Flujo

Separacion Minima
del flujo en el borde
de salida del Perfil

Valvula
Reguladora ®

O

Bomba
Neumatica

Fuente — Los autores.
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6. DESARROLLO INGENIERIL

El desarrollo ingenieril se divide de dos fases, en la primera fase se especifica la
seleccién, construccion, experimentacion y el analisis de resultados sobre un perfil
sin modificaciones; en la segunda fase se especifica, el disefio base, la
construccion, aplicacion, experimentacién y el andlisis de resultados de cada una
de las técnicas implementadas sobre el perfil seleccionado en la fase 1.

Para determinar cuales son las mejores técnicas que evitan el desprendimiento
de la capa limite en un perfil aerodinamico a bajas velocidades, se han realizado
una serie de etapas, procedimientos y practicas, descritos a continuacion, los
cuales se utilizaron durante el desarrollo de las fases 1y 2 de este proyecto:

¢ Investigacion y recopilacion de informacién. Las investigaciones realizadas
sobre el analisis del comportamiento de la capa limite se iniciaron con la busqueda
de informacion en diferentes textos y documentos cientificos publicados por la
NASA y la AIAA, en los que se estudia y se abarca la teoria de la capa limite y el
control de flujo sobre la misma.

Un estudio y analisis realizado en base a los documentos encontrados, permitio a
los integrantes de este proyecto, seleccionar ocho técnicas (Generadores de
vortice, rugosidad, guias de flujo, porosidad, esferas, calentamiento de la
superficie, succion e inyeccion), las cuales fueron analizadas y experimentadas en
un perfil aerodinamico a bajas velocidades, con el objetivo de poder determinar las
ventajas y desventajas de las mismas

e Disefio, construccion y aplicacion de las técnicas sobre el perfil
aerodinamico. Existen diferentes formas y procedimientos para poder disefiar,
construir y aplicar cada una de las diferentes técnicas que evitan el
desprendimiento de la capa limite en un perfil aerodinamico. Pero, para la
realizacion de este proyecto se selecciond de forma aleatoria® una configuracion
Unica para cada una de estas técnicas, con lo cual se logro hacer una
comparacion general entre ellas.

* Cuando se menciona el hecho de seleccionar una técnica en forma aleatoria, se quiere dar
a entender que esta seleccion se realizo a criterio de los autores de esta obra basados en la
teoria y documentos sobre el tema.
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Adicional a esto se determiné que la mayoria de las técnicas fueran aplicadas en
la parte superior en un punto entre el 10% y el 90% de la cuerda del perfil
seleccionado en la fase 1, debido a que la mayoria de la informacién obtenida a
cerca del control de la capa limite registra que la implementacién de las técnicas
fueron efectuadas en esta zona del perfil aerodinamico.

En esta etapa de disefo, construccién y aplicacion se modelaron cada una de las
configuraciones de las técnicas en Solid Edge; programa en el cual se
dimensionaron en 3D, las figuras de los perfiles con su correspondiente técnica
para luego asi obtener los planos de los mismos.

Para poder aplicar cada una de las técnicas se construyé un elemento modular
que esta conformado por unos refuerzos estructurales internos y unos accesorios
sobre los que se puede instalar e intercambiar las diferentes pieles formadas, las
cuales tienen la geometria del perfil seleccionado en la fase 1. De tal manera que
todas las técnicas fueron implementadas en cada una de las diferentes pieles
disefadas y construidas.

El anexo B muestra los planos disefiados para la construccion de las diferentes
piles, refuerzos estructurales y accesorios que conforman el perfil aerodinamico.

e Experimentacién. Una vez construidas las diferentes pieles con su respectiva
técnica, se inici6 la etapa de experimentacion la cual consistid en una serie de
pruebas en el tunel de viento para obtener los diferentes parametros
aerodinamicos como fuerza de sustentacion, fuerza de resistencia al avance y
distribucion de presiones sobre el perfil aerodinamico.

El tanel de viento utilizado para la realizacion de todas las pruebas, fue el tunel de
viento de la Universidad de San Buenaventura Bogota. Este tunel de viento
HM170 marca Gunt Hamburg, es un tunel abierto de tipo Eiffel subsonico, en
donde el aire se aspira del exterior y se expulsa de nuevo al exterior. La seccion
de prueba de este tunel es de 292 mm de alto x 450 mm de largo y la velocidad de
la corriente del aire esta establecida de 0 a 28 m/s.

Todas las pruebas se realizaron a un numero de Reynolds de 1,014 x10°,
1.352x10° y 1,690x10° (estos nimeros de Reynolds se obtuvieron tomando como
base una cuerda del perfil aerodinamico igual a 0.1 m una temperatura de 16 °C y
una velocidad de operacién del tunel de viento de 15 m/s, 20 m/s y 25 m/s
respectivamente), y para cada uno de estos numeros de Reynolds, en las
mediciones de sustentacion y resistencia al avance se varié cada un grado el
angulo de ataque del perfil aerodinamico, desde -6° hasta un grado después de
presentarse la perdida de sustentacion sobre el perfil.
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Para las mediciones de distribucion de presion se vario el angulo de ataque del
perfil cada 2° desde 0° hasta 12°, ya que después de este angulo de ataque, el
flujo que rodea el perfil aerodinamico se comportaba de manera turbulenta,
presentandose una gran variacion en las medidas de presion. Ademas para cada
una de estas mediciones de presion fue necesaria la instalacion de mangueras
plasticas de 2 mm de diametro, el numero y la distribucién de las mangueras
instaladas dependié de la configuracion del perfil y la técnica aplicada como se
ilustra en la siguiente figura.

Figura 27. Mangueras sobre los perfiles para la medicion de presion estatica

Perfiles

Mangueras

Fuente — Los autores.

La instalacion de las mangueras fue realizada después de haber tomado en el
tunel de viento las fuerzas de sustentacion y la fuerza de resistencia al avance del
perfil.

Estas mangueras fueron conectadas a la toma del medidor electrénico HM 170.60
del tunel de viento, para obtener la distribucion de presiones estaticas sobre la
superficie del perfil, determinando asi por medio de la ecuaciéon 73 el coeficiente
de presion (C,) de la zona donde se aplicaron las diferentes técnicas.

De los anexos F al | se muestran los resultados obtenidos en cada una de las
pruebas realizadas en el tunel de viento.
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Debido a la variacion climatica presentada cada dia, la temperatura no se
mantiene constante al igual que la viscosidad y la densidad del aire, y esta
variacion de parametros hacen que el valor de numero de Reynolds también varie.

En cada sesion de pruebas se consulto al IDEAM la temperatura local, y con esta
temperatura se calculo la velocidad de operacién del tunel de viento para cada dia,
esto con el fin de mantener el valor del numero de Reynolds constante a lo largo
de todas las pruebas y mediciones de la fuerza de sustentacion, la fuerza de
resistencia al avance y la distribucion de presiones sobre el perfil.

Adicional a esto, antes de cada prueba se realizé la calibracion del tunel de viento
con el objetivo de evitar la obtencién de datos erroneos. Dicha calibracion, se logro
al someter el transductor de fuerza a una carga conocida, la cual fue comparada
con el valor de la fuerza mostrada en la pantalla del transductor de fuerzas HM
170 del tunel de viento, y con lo que se logré obtener una grafica del margen de
error mostrada en el anexo C, la cual siempre se mantuvo constante durante las
diferentes calibraciones realizadas en cada sesion de pruebas.

Esta calibracion se realizé tanto para la medicion de la componente de
sustentacion como para la medicién de la componente de resistencia al avance,
como se muestra en las figuras 28, y 29.

sustentacion

b i

Figura 28. Calibracion en la componente de

Fuente — Los autores
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Figura 29. Calibracion en la componente de resistencia al avance.

Fuente - Los autores

Las diferentes cargas a las que se sometio el transductor de fuerzas fueron de
0.490 N, 0.981 N, 1.471 N, 1.961 N, 2.452 N, 2.942 N, 3.432 N, 3.923 N, 413 Ny
4.903 N en la componente de sustentacién, mientras que en la componente de
resistencia al avance se sometio el transductor a las siguientes cargas: 0.4903 N,
0.9806 N, 1.4709 N y 1.9613 N. Estas fuerzas fueron transmitidas al traductor del
tunel por medio de una varilla, a la cual se unié una cuerda a una altura de 239
mm de distancia de la misma. De dicha cuerda se colgaron los diferentes pesos
mencionados anteriormente. Estos procedimientos pueden ser vistos en las
figuras 28 y 29.

Mediante la tabulacion y representacion grafica en Excel de los valores obtenidos
en la calibracion del tunel mostrados en el anexo C, se logré obtener las
ecuaciones 74y 75.

_ y-0.0027

(Ecuacion 74)
1.0139

La ecuaciéon 74 fue el factor utilizado para corregir los valores arrojados por el
tunel de viento de la componente de sustentacion, donde (y) es el valor mostrado
en la pantalla del amplificador de fuerzas del tunel de viento en la componente de
sustentacion, y (x) el valor real de la fuerza medida.

_ -5
x:y (7x107)

(Ecuacion 75)
1.4011

La ecuaciéon 75 fue el factor utilizado para corregir los valores arrojados por el
tunel de viento de la componente de resistencia al avance, donde (y) es el valor
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mostrado en la pantalla del amplificador de fuerzas del tunel de viento en la
componente de resistencia al avance, y (x) el valor real de la fuerza medida.

En esta etapa también fue necesario colocar una tira de papel adhesivo en la
seccion medidora del tunel y en las aletas del perfil aerodinamico, como se
muestra en la figura 30, esto con el fin de asegurar el posicionamiento del perfil a
un angulo de cero grados, evitando de esta manera los errores de medicion
presentados por la mala posicién y ajuste de este perfil en el tunel de viento. Para
poder obtener esta posicion y ajuste exacto, las dos lineas de papel adhesivo se
alinearon en el mismo eje paralelamente en la posicion de cero grados la cual es
mostrada en el indicador de angulos de ataque. La alineacién entre estas dos tiras
de papel adhesivo fue alcanzada por medio de una plomada, la cual se hacia
recorrer a lo largo de la marca del papel adhesivo puesto en las aletas del perfil
aerodinamico como se muestra en la figura 31.

Figura 30. Alineacion del perfil aerodinamico por medio de las dos tiras de papel adhesivo.

Fuente — Los autores

Figura 31. Alineacion del perfil aerodinamico en el tinel de viento por medio de una plomada.

v

-

Fuente — Los autores
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» Analisis de resultados. Todos los datos recopilados en la experimentacion se
tabulan, grafican y analizan en esta etapa. El analisis de los resultados se basa en
la comparacion entre los valores obtenidos del perfil sin modificaciones
seleccionado en la fase 1 y los valores obtenidos de la aplicacion de las técnicas
en este perfil, con el propdsito de poder establecer las ventajas y desventajas de
cada una de las técnicas que evitan el desprendimiento de la capa limite.

En esta etapa todos los datos obtenidos de fuerza y presiones arrojados por el
tunel de viento se transformaron por medio de las ecuaciones 70, 71 y 73 en
coeficientes.

Para el analisis de las mediciones de fuerza de resistencia al avance de cada uno
de los perfiles fabricados en la fase 1y fase 2, se tuvo que realizar en la etapa de
experimentacion una prueba especial en donde se monto en el tunel de viento
unicamente aquellos accesorios adicionales a la piel del perfil, ya que estos
accesorios crean una fuerza de resistencia al avance adicional, la cual fue restada,
a todas las mediciones de fuerza de resistencia al avance obtenidos en la etapa
experimental.

Adicional a lo anterior también fue necesario obtener un margen de error por
medicion para los coeficientes de sustentacion y distribucién de presiones, con el
objetivo de tener la incertidumbre presentada en estos valores. Este margen de
error por mediciones se indica en las tablas del anexo E.

Las graficas analizadas en esta etapa muestran del perfil sin modificaciones y de
la aplicacién de cada técnica:

-La variacion del coeficiente de sustentacion con respecto al angulo de ataque
(Graficas del Anexo F).

-La variacién del coeficiente de resistencia al avance con respecto al coeficiente
de sustentacién (Graficas del anexo G).

-La variaciéon de la relacion entre el coeficiente de sustentacion y el coeficiente de
resistencia al avance con respecto al coeficiente de sustentacion (Graficas del
anexo H).

-La Variacion del coeficiente de presion con respectos al porcentaje de la cuerda
del perfil (Graficas del anexo I).
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6.1 FASE 1

6.1.1 Seleccidén del perfil de pruebas. La seleccion del perfil aerodinamico sobre
el cual se van a aplicar las técnicas que evitan el desprendimiento de la capa
limite, se realizé bajo una estadistica en donde se recopilaron 100 aeronaves que
vuelan a velocidades del régimen subsoénico, dicha estadistica y grafica de la
misma es mostrada en el anexo A.

A través de esta estadistica se determind que el perfil NACA 23012 era uno de los
perfiles aerodinamicos mas utilizados en las alas de aeronaves que vuelan a
velocidad subsonicas. Por lo tanto el perfil seleccionado para la aplicacion de
algunas de las técnicas que evitan el desprendimiento de la capa limite es el
NACA 23012.

El perfil NACA 23012, es un perfil asimétrico que presenta las siguientes
caracteristicas:

= Espesor maximo del perfil ubicado al 29,5% de la cuerda, y tiene una longitud
igual al 12% de la cuerda.

» Radio del borde de ataque igual a 1.58% de la cuerda.

= Espesor del borde de fuga de 0.2520% de la cuerda.

6.1.2. Construccion del perfil NACA 23012 sin modificaciones.

e Construccion de pieles. Para la construccién del perfii NACA 23012 se
investigaron los puntos de estaciones y coordenadas del perfil, los cuales
permitieron modelar la configuracién de este perfil en Solid Edge. Los puntos de
estas coordenadas y estaciones son descritos en la tabla 2 y graficados en la
figura 32.

Tabla 2. Estaciones y coordenadas de la superficie superior e inferior del perfil NACA 23012

NACA 23012
Upper surface Lower surface
Station Ordinate Station Ordinate
0,00 0,00 0,00 0,00
1,25 2,67 1,25 -1,23
2,50 3,61 2,50 -1,71
5,00 4,91 5,00 -2,26

77



NACA 23012

Upper surface Lower surface

Station Ordinate Station Ordinate
7,50 5,80 7,50 -2,61
10,00 6,43 10,00 -2,92
15,00 7,19 15,00 -3,50
20,00 7,50 20,00 -3,97
25,00 7,60 25,00 -4,28
30,00 7,55 30,00 -4,46
40,00 7,14 40,00 -4,48
50,00 6,41 50,00 -4.17
60,00 5,47 60,00 -3,67
70,00 4,36 70,00 -3,00
80,00 3,08 80,00 -2,16
90,00 1,68 90,00 -1,23
95,00 0,92 95,00 -0,70
100,00 0,13 100,00 -0,13

L.E. radius: 1.58% de la cuerda

Fuente — Xfoil.

Figura 32. Perfil NACA 23012

Fuente —Solid Edge.

Posterior a esto, se realizaron los planos 1E y 1 correspondientes a la
configuracion del perfil NACA 23012, mostrados en el anexo B.

Con la ayuda de los planos del perfil NACA 23012, realizados en Solid Edge, se
creo un molde en madera como se muestra en la figura 33.

Este molde de madera fue elaborado por secciones dejando un agujero de 3mm
de diametro en el medio de estas, para poder insertar una guia, y asi poder unir
las diferentes secciones que suman 9 en total.

Cada una de las secciones posee un espesor de 13 mm, creando asi un molde
cuya distancia transversal de la raiz a la punta del perfil aerodinamico es de 117
mm. Estas secciones fueron pegadas entre si con un pegamento tipo industrial
para dar rigidez al molde y poder mantener unidas cada una de las secciones.
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Figura 33. Molde para la fabricacion de las pieles de los perfiles aerodinamicos
Guia en madera de

3 mm de diametro

Perfil en madera para
fabricacion del molde

Molde en madera
ya ensamblado

Fuente — Los autores.

Luego de unir estas secciones, se aplicé masilla a la superficie para dar un
acabado parejo y asi poder eliminar las irregularidades sobre la superficie,
teniendo precaucion de que cada vez que se aplicara esta masilla estuviese
totalmente simétrica y pareja a lo largo del perfil. Después de que ha secado la
masilla en la superficie, se realizo un pulido por medio de lija para disminuir
asperezas. Luego de obtener el molde en madera se procedié a la fabricacion de
las pieles de los perfiles NACA 23012.

Para la construccion del perfil sin modificaciones se cortaron laminas de aluminio
2024 de 10 cm por 30 cm, con el objetivo de poder construir un perfil aerodinamico
con 0.10 m de cuerda y un area de referencia de 0.01 m?. La lamina cortada y el
molde se prensaron como se muestra en la figura 34.

Figura 34. Prensado de molde con lamina para construccion del perfil NACA 23012

Lamina de Aluminio 2024
de 1 mm de espesor

Molde de Madera
para el doblado de
las laminas

Fuente — Los autores.
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Esta lamina se doblo manualmente y luego se prensd, para poder realizar las
perforaciones de 2,2 mm de diametro en el borde de salida, en donde se
instalaron remaches para la union de este, tal y como se muestra en la figura 35.

Figura 35. Instalaciéon de remaches en el borde de salida del perfil

Lamina de Aluminio
doblada segun
perfil NACA 23012

Agujeros de 2,2 mm de
diametro en el borde
de salida del perfil

Prensa

Remaches de Aluminio
de dos piezas

Fuente — Los autores

Luego de unir los bordes de salida del perfil este quedaba con un espesor de 2
mm, el cual se redujo a 1 mm por medio de una lima plana y posterior a esto se
procedié a recubrir los remaches con una masilla sintética a base de thiner, para
asi poder ocultar los remaches, tal como se ilustra en la figura 36.

Figura 36. Recubrimiento de los remaches

Masilla sintética
a base de Thiner

Perfil en aluminio

Fuente — Los autores.
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Después de secada esta masilla se lijo la superficie para eliminar las
irregularidades y asperezas en ella. Luego de lijar se brill6 la superficie con una
esponja de hebras metalicas con la que se le dio un mejor acabado y finalmente
se recubrio la totalidad de la superficie de la piel del perfil con un papel adhesivo a
base de polivinilo de color negro, pero para algunas pieles este recubrimiento se
realizo por medio de una pintura negra en aerosol.

El procedimiento de cortado, enmasillado, pulido y recubrimiento, se realizé para
la construccién de doce (10) perfiles, con el propdsito de obtener perfiles basicos y
similares con una cuerda de 100 mm y un area de 0.01 m?, a los cuales se les
fuese facil aplicar las técnicas correspondientes.

e Construccion de refuerzos estructurales.

= Construccion de costillas. Las costillas son refuerzos estructurales internos de
las pieles de los perfiles, las cuales fueron disefiadas y construidas con el fin de
proporcionar soporte y unidn entre la estructura del perfil.

Las figuras 37 y 38 muestran el disefio modular de estas costillas. Este tipo de

disefio hace que estas costillas se puedan ensamblar y desensamblar al perfil con
mucha mas facilidad.

Figura 37. Costilla 1 - A de la raiz del perfil aerodinamico

Fuente — Solid Edge.
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Figura 38. Costilla 1 - B de la punta del perfil aerodinamico

Fuente- Solid Edge.

Para la construccién de este tipo de refuerzos se realizé primero sus disefios en
Solid Egde como se muestra en los planos 4 y 5 del anexo B, luego se procedi6 a
plottear el contorno de las piezas en papel polivinilo autoadhesivo, para que en el
momento de la fabricacién se facilitara su corte y bordeado.

En la elaboracion de estas costillas se utilizo lamina de aluminio 2024, de 1 mm de
espesor, la cual fue cortada y pulida, luego se le realizaron los correspondientes
agujeros descritos en los planos 4 y 5 del anexo B. Estos agujeros fueron hechos
con el propésito de unir las diferentes piezas de refuerzo del perfil, permitir el paso
de las mangueras utilizadas en las tomas de presion estaticas y para guiar y
permitir el paso de la varilla de acero plata a través del perfil, tal como se muestra
en figura 39.

Figura 39. Costillas y varilla de acero plata

Fuente — Solid Edge.
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= Construccion de largueros. Los largueros son refuerzos estructurales internos
de las pieles de los perfiles, los cuales fueron disefiados y construidos con el fin de
proporcionar soporte y unién entre la cuerda de punta y la raiz del perfil.

El disefio modular de estos largueros, hace que se puedan ensamblar y

desensamblar al perfil con mucha mas facilidad. Cada uno de estos refuerzos son
mostrados en las figuras 40 y 41.

Figura 40. Larguero 2 — A

Fuente — Solid Edge.

Figura 41. Larguero 2 - B

Fuente — Solid edge.

Para la fabricacion de estos refuerzos estructurales 2 - A, y 2 - B, al igual que las
costillas se realizaron primero sus disefios en Solid Edge como se muestra en los
planos 6 y 7 del anexo B. Posterior a esto se procedio a plottear estos en polivinilo
autoadhesivo, para que en el momento de su fabricacion se facilitara su bordeado
y contorneado.
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La elaboracion de estos refuerzos se realizé utilizando una lamina de aluminio
2024 de 1 mm de espesor, la cual fue cortada y pulida respectivamente, luego se
le realizaron los correspondientes agujeros descritos en los planos 6 y 7 del anexo
B. Estos agujeros fueron hechos con el propésito de unir las diferentes piezas de
refuerzo del perfil y para insertar las mangueras utilizadas en las tomas de presion
estaticas como se muestra en figura 42.

Figura 42. Largueros 2 — Ay 2 — B ensamblados

Costilla1-A

Aleta de
Acrilico Azul

Larguero2-B
Trasero

Tuerca de
Ajuste

Tornillo
Avellanado

Manguera de
tomas de presion Larguero 2 - A

Fuente — Los autores

e Construccion de accesorios:

» Construccion de aletas. Estas aletas fueron disefiadas y construidas para
aproximar el comportamiento del perfil a un ala en 2D. Las Aletas fueron
construidas a partir de los planos 2, 3, 12, 13, y 15 del anexo B, los cuales se
realizaron en Solid Edge, y fueron impresos en plotter de corte en polivinilo de
color negro y fueron luego adheridos sobre la superficie de trabajo. Estas aletas
fueron cortas y pulidas como se muestra en la figura 43.
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Figura 43. Construccion de Aletas _

Fuente — Los autores.

Se construyeron 3 pares de aletas diferentes segun como se especifica a
continuacion:

- El primer par se construy6 en acrilico azul de 3 mm de espesor como se muestra
en las figuras 44 y 47, las cuales fueron utilizadas en los modelos del perfil sin
modificaciones, generadores de vortice, rugosidad, guias de flujo, porosidad vy
esferas.

Figura 44. Aleta en acrilico color azul

Fuente — Solid Edge.

- El segundo par esta construido en acrilico rojo, de 2 mm de espesor al cual se le
adiciono a una de sus caras una lamina de caucho de 1 mm de espesor, como se
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muestra en las figuras 45 y 47. Este tipo de configuracion se realizo con el
propoésito de aislar o de crear un efecto hermético en el perfil de succion e
inyeccion.

Figura 45. Aleta en acrilico color rojo

Fuente — Solid Edge.

- El tercer par de aletas fueron construidas en aluminio 2024 a las cuales se les
adiciond cartén térmico aislante en forma de sandwich entre las dos laminas de
aluminio, como se muestra en las figuras 46 y 47. Estas aletas fueron usadas en la
implementacion de la técnica de calentamiento de la superficie.

Figura 46. Aletas de Aluminio y cartén

Fuente — Solid Edge.
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Figura 47. Aletas Construidas.

Aletas de
Hermeticidad

Aletas de
Aluminio

Aletas de
Acrilico Azul

Fuente — Los autores.

= Corte de varilla acero plata. La varilla de acero plata es una varilla de 4 mm de
diametro y 292 mm de largo. Estos valores fueron adquiridos segun los requisitos
de operacion del tunel de viento y son mostrados en el plano 8 del anexo B.

Esta varilla hace parte del disefio y construccién de los perfiles debido a que es
necesaria para realizar la instalacion de los mismos en la seccion medidora del
tunel de viento.

e Ensamble de la unidad modular. Aqui se unieron todas las partes descritas
anteriormente como se muestra en la figura 48 con el fin de crear un perfil
aerodinamico modular apto para poder ser utilizado en el tunel de viento como se
muestra en la figura 49.

Figura 48. Ensamble de la unidad modular

Fuente — Solid Edge.
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Figura 49. Ensamblado final del perfil NACA 23012

Fuente- Los autores.

6.1.3 Experimentacidon del perfil sin modificaciones: Las pruebas
realizadas bajo las condiciones mostradas en las tablas 3 y 4 permitieron medir las
fuerzas de sustentacion, las fuerzas de resistencia al avance y distribucién de
presiones generadas sobre un perfil NACA 23012 sin modificaciones.

Tabla 3. Condiciones para la medicion de fuerza de sustentacion y fuerza de resistencia al avance
del perfil NACA 23012 sin modificaciones

MEDICION DE FUERZA DE SUSTENTACION Y RESISTENCIA AL AVANCE

Perfil NACA 23012 sin modificaciones | Temperatura local: 16 °C
Variaciones Descripcion
Velocidad de operacion 15 m/s, 20 m/s y 25 m/s

del tunel de viento
Angulo de ataque del
perfil aerodinamico

Fuente — Los autores.

Cada grado entre -6° y 18°

Tabla 4. Condiciones para la medicion de la distribucién de presion del perfil NACA 23012 sin
modificaciones

MEDICION DE DISTRIBUCION DE PRESIONES

Temperatura local: 17,5 °C
Numero de mangueras: 12
Variaciones Descripcion

Velocidad de operacion

del tiinel de viento 15.1 m/s, 20.1 m/sy 25.2 m/s
Angulo de ataque del
perfil aerodinamico

Fuente — Los autores.

Perfil NACA 23012 sin modificaciones

Cada dos grados entre 0°y 12°
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6.1.4 Analisis de resultados. La interpretacion y el analisis de las mediciones
obtenidas del perfii NACA 23012 sin modificaciones en la etapa de
experimentacion, se detallan en la siguiente tabla:

Tabla 5. Analisis de los resultados obtenidos en las pruebas del perfil NACA 23012 sin
modificaciones

Anexo | Graficas Describcion Analisis de los resultados obtenidos en las pruebas del perfil
P NACA 23012 sin modificaciones
-Para un Re = 1.014 x 10° el perfil alcanzo un ¢, de 0.96 con un
angulo de ataque de 16°.
- 5 .
F 123 Cl Vs & Para un Re = 1.352 x 10” el perfil alcanzo un C de 1.18 con un
angulo de ataque de 16°.
-Para un Re = 1.69 x 10° el perfil alcanzo un ¢, de 1.44 con un
angulo de ataque de 16°
-Para un Re = 1.014 x 10° el perfil alcanzo un Cqp de 0.007 y en
¢, el perfil alcanzo un C, de 0.109.
-Para un Re = 1.352 x 10° el perfil alcanzo un C,, de 0.008 y en
G 1,2,3 C, vs. C, ,
¢, el perfil alcanzo un C, de 0.078.
-Para un Re = 1.69 x 10° el perfil alcanzo un ¢, ,de 0.008 y en
¢, el perfil alcanzo un C,; de 0.058.
-Para un Re = 1.014 x 10° el perfil alcanzé un g—’méximo de 31
d
cuando C; era 0.23.
Cl -Para un Re = 1.352 x 10° el perfil alcanzé un L maximo de 37.5
H 12,3 C, vs. — Cq
Cd cuando C; era 0.31.
-Para un Re = 1.69 x 10° el perfil alcanzé un g—’ maximo de 50.20
d
cuando C; era 0.66
-Para todos los Reynolds y angulo evaluados entre el 0% y el 25%
X del = se presenté una disminucion de los valores C,y del 25% al
| 1-21 C, Vs — c
c
100% del =~ se presentd un aumento de los vales de C,, .
c

Fuente — Los autores.
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6.2 FASE 2
6.2.1 Generadores de vortice.

¢ Diseio, construccion y aplicaciéon. La implementacion de esta técnica sobre
el perfil NACA 23012, se desarroll6 de manera experimental”, de acuerdo con la
informacion suministrada en el reporte de la NASA titulado “Review of research on
low -profile vortex generators to control boundary-layer separation™®.

En este documento se concluye que para una velocidad alrededor de los 20 m/s,
la mejor configuracion para la aplicacion de los generadores de vortice como
medio de control de separacion de capa limite, es la implementacion de
generadores de voértice tipo convencional divergente.

Para poder implementar estos generadores de vortice tipo convencional
divergente, se tuvo en cuenta para su diseno, la siguiente geometria, tamano,
orientacién y ubicacion descritos en el reporte de la NASA anteriormente
mencionado:

2508; %zz; 4; a~h; B =+15°

Az

s
Donde (h), es la altura de los generadores de vortice, (o) es el espesor de una
capa limite laminar presente en el la superficie aerodinamica, (e) es la longitud de
los generadores de vortice, (Az) es la distancia entre los generadores de vortice
que se encuentran paralelos entre si, (a) es la distancia inicial que existe entre los
generadores de vortice que forman un canal divergente entre siy (f) es el angulo
de inclinacion de los generadores de vortice, con respecto a la direccion del flujo.

Para poder obtener los valores de h, e, Az y a, fue necesario hallar el valor del
espesor de la capa limite para el perfil NACA 23012.

Debido a que las pruebas en el tunel de viento se realizaron a un numero de
Reynolds de Rer = 1.014 x 10°, Rey= 1.352x10° y Re3=1,690x10°, fue necesario
hallar el espesor de la capa limite para cada uno de estos numero de Reynolds, y
posteriormente fue necesario realizar un promedio entre estos tres espesores para

* . . , . : .
Cuando se menciona el hecho de seleccionar una técnica en forma experimental, se quiere dar a entender que
esta seleccion se realizo a criterio de los autores de esta obra basados en la teoria y documentos sobre el tema.

 LIN, John C. Review of research on low -profile vortex generators to control boundary-layer
separation. Hampton, VA, USA: NASA.
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obtener asi un espesor de la capa limite equivalente, con el que se calcularon los
parametros descritos en la figura 50.

Figura 50. Configuracion de los generadores de vortice convencionales tipo divergente

Fuente — Los autores

Para el calculo del espesor de la capa limite en el perfil NACA 23012, se utilizo la
ecuacion (63), ya que se asumio que el flujo que recorre este perfil aerodinamico
antes del 25% de la cuerda, se comporta de manera laminar, debido a que su
nimero de Reynolds no excede el valor de Re= 5x10° y no existe un elemento
que provoque una perturbacién del flujo.

Entonces de acuerdo a la ecuacion 63:

5.0x
Re

X

S =

El espesor de la capa limite para Re1, Re2 ¥ Res €s:

5.0x 5.0-100 mm

c = = :1.57mm
“ JRe,  1.014x10°

5Re2 _ 5.0x _ 5.0-100 mm 139 mm
JRe,  1.352x10°

5Re3 5.0x  5.0-100 mm 121 mm

~JRe, J1.69x 10°
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Para los espesores &;, , O, Y Ok, Se determind que el espesor promedio entre
estos es igual a:

fo) =1.38mm

Promedio

Una vez obtenido el espesor promedio de la capa limite sobre el perfil
aerodinamico, se procedio a calcular los parametros de configuracion de disefio de
los generadores de vortice tipo convencional divergente:

Para obtener la altura del generador de vértice, se tiene que:

Posterior a esto, se calcula la longitud del generador de vértice, la cual es:
e
—_ 2
h
ex2h

e~2-1.10mm
e~?2.2mm

La distancia entre los generadores de vortice que se encuentran paralelos entre si,
se obtiene por:

Az =4-1.10 mm
Az =4.4 mm

Luego se calculé la distancia entre los generadores de vortice que forman un canal
divergente entre si:
a~h
a~1.10mm

Por otra parte, para poder determinar que tan eficiente puede llegar a ser esta
técnica, se implementoé otro tipo de configuracion de forma experimental, con el
que se busca comparar sus resultados con la configuracidén anteriormente
descrita.
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Los parametros de este otro tipo de configuracion son:

" ers € x25: A2 4 axh; B =+15°
5 h h

En donde al igual que la configuracién anterior, se tiene que el espesor
equivalente de la capa limite es igual &, =1.38 mm y por ende el calculo de h

r omedio

es.
h ~1.5
5
h=15-6
h~15-1 38rnm
h~?2

Posterior a esto, se calculé la longitud del generador de vértice, la cual es:

La distancia entre los generadores de vortice que se encuentran paralelos entre si,
es:

Az 4
h
=4-h
Az =4-2mm
Az =8 mm

Luego se calculé la distancia entre los generadores de vortice que forman un canal
divergente entre si:
a=h
a = 2mm

Una vez calculado todos los valores de geometria, tamafio, orientacion y ubicacion
de los dos tipos de configuraciones, se procedio a la elaboracién de los planos 3E,
7E, 10 y 19 en Solid Edge, los cuales son mostrados en el anexo B. Cada uno de
estos planos describe la configuracion de los generadores de vértice tipo
convencional divergente sobre un perfil NACA 23012.
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Con base en los planos, se inicio el proceso de construccion de esta técnica para
las dos configuraciones escogidas, siendo la fabricacion de la piel el primer paso
de construccién, seguido de la delineacion sobre la parte superior del perfil para la
ubicacion de los generadores de vortice sobre esta, luego se realizaron agujeros
de un milimetro de diametro en la piel, como se indica en los planos 10 y 19 del
anexo B y como se muestra en la figura 51.

Una vez realizados los agujeros, se procedié a la fabricacion de los generadores

de vortice a partir de una lamina de aluminio 2024 con un espesor de 0.2 mm, los
cuales fueron cortados en forma de T, como se muestra en la figura 51.

Figura 51. Instalacién de los generadores de vortice

Generadores de
Vortice

Perfil en Aluminio

Agujeros para colocacion de
los Generadores de Vortice

Fuente - Los autores.

Con los agujeros en la superficie superior del perfil, al 25% de la cuerda, se inicio
el proceso de recubrimiento del perfil aerodinamico con un papel de polivinilo color
negro y después de esto se insertaron y pegaron los generadores de vértice en los
agujeros, para obtener un perfil aerodinamico como se muestra en la figuras 52 y
figura 53.
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Figura 52. Perfil aerodinamico NACA 23012 con generadores de vortice con una altura de 1.1 mm

y con un largo de 2.2 mm
s i

YE L

\Y,

-

A\TATRTRE

i &
‘B

Fuente — Los autores.

Figura 53. Perfil aerodinamico NACA 23012 con generadores de vortice con una altura de 2 mmy
con un largo de 5 mm

Recubrimiento en
Papel de Polivinilo

Generadores de
Vortice

Perfil de aluminio

Fuente — Los autores

Por ultimo se ensamblaron las pieles con sus diferentes accesorios y refuerzos
estructurales como se muestra en la figura 54 a la figura 57 para asi poder realizar
la experimentacion en el tunel de viento.
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Figura 54. Modelamiento 3D del ensamble del perfil NACA 23012 con la técnica generadores de
vértices (h=1.1 mm)

Fuente — Solid Edge.

Figura 55. Modelamiento 3D del ensamble final del perfil NACA 23012 con la técnica generadores
de vortices (h=1.1 mm

Fuente — Solid Edge.
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Figura 56. Modelamiento 3D del ensamble del perfil NACA 23012 con la técnica generadores de
vortices (h=2 mm)

Fuente — Solid Edge

Figura 57. Modelamiento 3D del ensamble final del perfil NACA 23012 con la técnica generadores
de vortices (h=2 mm)

Fuente — Solid Edge.

e Experimentacion. Las pruebas realizadas bajo las condiciones mostradas en
las tablas 6, 7 y 8 permitieron medir las fuerzas de sustentacion, las fuerzas de
resistencia al avance y distribucion de presiones generadas sobre un perfil NACA
23012 con la técnica generadores de vortice.
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Tabla 6. Condiciones para la medicion de fuerza de sustentacion y fuerza de resistencia al avance
del perfil NACA 23012 con la técnica generadores de vortice (h = 1.1 mm)

MEDICION DE FUERZA DE SUSTENTACION Y RESISTENCIA AL AVANCE

Técnica implementada: Generadores de vértice | Temperatura local: 15.3 °C
h=1.1mm | e=22mm | Az=44mm | a=1.1mm
Variaciones Descripcién

Velocidad de operacion
del tunel de viento
Angulo de ataque del
perfil aerodinamico
Fuente — Los autores.

149 m/s, 19.9 m/sy 24.9 m/s

Cada grado entre -6° y 18°

Tabla 7. Condiciones para la medicion de fuerza de sustentacion y fuerza de resistencia al avance
del perfil NACA 23012 con la técnica generadores de vértice (h =2 mm)

MEDICION DE FUERZA DE SUSTENTACION Y RESISTENCIA AL AVANCE

Técnica implementada: Generadores de vértice | Temperatura local: 14.5 °C
h=2mm | e=5mm | Az=8mm | a=2mm
Variaciones Descripcion

Velocidad de operacion 14.9 m/s, 19.9 m/s y 24.8 m/s

del tinel de viento
Angulo de ataque del
perfil aerodinamico
Fuente — Los autores.

Cada grado entre -6° y 15°

Tabla 8. Condiciones para la medicion de la distribucién de presion del perfil NACA 23012 con la
técnica generadores de vértice (h=1y h =2 mm)

MEDICION DE DISTRIBUCION DE PRESIONES

Temperatura local: 17 °C

Numero de mangueras: 9 c/u

h=11mmy2mm [e=22mmy5mm | Az=44mmy8mm |a=1mmy2mm
Variaciones Descripcién

Velocidad de operacion

del tinel de viento 15.1 m/s, 20.1 m/sy 25.1 m/s
Angulo de ataque del
perfil aerodinamico

Fuente — Los autores.

Técnica implementada: Generadores de voértice

Cada dos grados entre 0° y 12°

¢ Analisis de los resultados. En la siguiente tabla se detalla el analisis de las
graficas mostradas en los anexos F, G, H e |, mediante una comparacién de los
resultados obtenidos al aplicar la técnica de generadores de vortice con los
resultados obtenidos del perfil NACA 23012 sin modificaciones.
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Tabla 9. Comparacién entre la aplicacion de la técnica generadores de voértice y el perfil NACA
23012 sin modificaciones

Anexo

Graficas

Descripcion

Al Comparar los resultados del perfil con la técnica de
generadores de vortice con respecto al perfil sin modificaciones
se tiene que:

1,2,3

C, Vs a

-En los generadores de vortice h = 1.1 mm se diminuy6 en 1° el
angulo de entrada en perdida.

-En los generadores de vértice h = 1.1 mm se obtuvo un incremento
del C; en los tres numeros de Reynolds evaluados, y en el Re =

1.690 x 10° el incremento del ¢,  fue de un 0.6 %

- Los generadores de voértice h = 2 mm, diminuyeron en 2° grados el
angulo de entrada en perdida.

-En los generadores de vortice h = 2 mm se obtuvo un incremento
del C; en los tres numeros de Reynolds evaluados entre los

intervalos de 0° a 9° en el angulo de ataque, pero en el intervalo de
10° a 14° se presentd una pequefa disminucién del C;. Para Re =

1.690 x 105, la disminucion del ¢, fue de un 6.2 %.

1,23

C, vs. C,

-En los generadores de vortice h= 1.1 mm el C; aumento en los tres
Reynolds y el ¢, ,aumento un 85% en Re = 1.69 x 10°.

-En los generadores de vortice h= 2 mm el C; aumento en los tres
Reynolds y el C,; ,aumento un 180% en Re = 1.69 x 10°.

1,23

C
C,vs. —

- Para los generadores de vortice h= 1.1 mm en Re = 1.69 x 10° el

maximo valor de g—’ fue de 33 cuando se presento un C; de 0.7,
d

teniéndose una disminucion del g—l del 34%.
d

- Para generadores de vértice h= 2 mm Re = 1.69 x 10° el maximo

valor de g—’ fue de 23 cuando se presento un C; de 0.8,

d

teniéndose una disminucion del g—l del 54%.
d

1-21

X
C Vs —

-Con los generadores de vértice h= 1.1 mm se logro obtener una
distribucion de los valores de C,, mas uniforme entre el 30% y el 60%

de la cuerda en los tres Reynolds y una disminucion de los valores
de C, .en los tres Reynolds.

-Con los generadores de vortice h= 2 mm los valores de

C, aumentaron en una gran proporcién, aunque se logro mantener

una distribucion de estos valores de C, mas uniforme entre el 30% y
60%.

Fuente — Los autores.
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6.2.2 Técnica de rugosidad

¢ Disefo, construccién y aplicacién. El disefio de la técnica de rugosidad se
basa en el uso de un papel de lija sobre la superficie del perfil aerodinamico.

Su construccion y aplicacién comienza en la seleccion del nivel de rugosidad de la
lja a utilizar. Para la realizacion de las diferentes pruebas de esta técnica se
utilizaron dos tipos de lija, una lija grano numero 600 con un nivel de rugosidad de
k = 16 pym y otra lija grano numero 150 con un nivel de rugosidad de k = 104 ym.
Estas diferentes alturas de rugosidad fueron escogidas para poder comparar, los
resultados que esta técnica generd al momento de su experimentacion.

Para la aplicaciéon de esta técnica se construyeron dos perfiles NACA 23012
descritos en la fase 1, adicional a esto se cortaron los papeles lija con las
dimensiones del perfil limpio como se indica en los planos 9E y 23 del anexo B.
Luego cada papel lija se pegd con un pegamento industrial a la piel de cada uno
de los dos perfiles construidos, como se muestra en la figura 58 y en la figura 59.

Figura 58. Perfil NACA 23012 con una rugosidad de k = 16 ym

Fuente — Los autores

Figura 59. Perfil NACA 23012 con una rugosidad de k = 104 pym

Fuente — Los autores.
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Una vez obtenidas las pieles de los perfiles con la rugosidad aplicada, se procedié
a unir estas pieles con los accesorios y esfuerzos estructurales como se muestra

en la figura 60 y la figura 61.

Figura 60. Ensamblaje final del perfil NACA 23012 con una rugosidad de k = 16 ym

Aletas en
Acrilico Azul

Perfil de
Rugosidad de
16 Micrones

Varilla de
Acero Plata

Fuente — Los autores.

Figura 61. Ensamblaje final del perfil NACA 23012 con una rugosidad de k = 104 ym

Aletas en
Acrilico Azul

Perfil de
Rugosidad de
104 Micrones

Varilla de
Acero Plata

Fuente — Los autores.
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e Experimentacion. Las pruebas realizadas bajo las condiciones mostradas en
las tablas 10, 11 y 12 permitieron medir las fuerzas de sustentacion, las fuerzas de
resistencia al avance y distribucion de presiones generadas sobre un perfil NACA
23012 sin modificaciones.

Tabla 10. Condiciones para la medicion de fuerza de sustentacion y fuerza de resistencia al
avance del perfil NACA 23012 con la técnica de rugosidad k = 16 ym

MEDICION DE FUERZA DE SUSTENTACION Y RESISTENCIA AL AVANCE

Técnica implementada: Rugosidad k=16 pym | Temperatura local: 16.3 °C
Variaciones Descripcioén

Velocidad de operacion

del tunel de viento 15 m/s, 20 m/s y 25 m/s

Angulo de ataque del Cada grado entre -6° y 15° para 15 m/s

perfil aerodinamico Cada grado entre -6° y 16° para 20 m/s y 25 m/s

Fuente — Los autores.

Tabla 11. Condiciones para la medicion de fuerza de sustentacion y fuerza de resistencia al
avance del perfil NACA 23012 con la técnica de rugosidad k = 104 ym

MEDICION DE FUERZA DE SUSTENTACION Y RESISTENCIA AL AVANCE

Técnica implementada: Rugosidad k =104 pym | Temperatura local: 15.2 °C
Variaciones Descripcion

velocidad de operacion 14.9 m/s, 19.9 m/sy 24.9 m/s

Angulo de ataque del

perfil aerodinamico

Fuente — Los autores.

Cada grado entre -6° y 14°

Tabla 12. Condiciones para la medicion de la distribucion de presion del perfil NACA 23012 con la
técnica de rugosidad para k=16 ymy k=104 uym

MEDICION DE DISTRIBUCION DE PRESIONES

Técnica implementada: Rugosidad K= 16 umy | Temperatura local: 16 °C
104 pm Numero de mangueras:8 c/u
Variaciones Descripcion

Velocidad de operacion

del tunel de viento 15 m/s, 20 m/s y 25 m/s
Angulo de ataque del
perfil aerodinamico

Fuente — Los autores.

Cada dos grados entre 0°y 12°

¢ Analisis de los resultados. En la siguiente tabla se detalla el analisis de las
graficas mostradas en los anexos F, G, H e |, mediante una comparacion de los
resultados obtenidos al aplicar la técnica de rugosidad con los resultados
obtenidos del perfil NACA 23012 sin modificaciones.
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Tabla 13. Comparacién entre la aplicacion de la técnica de rugosidad y el perfil NACA 23012 sin

modificaciones

Anexo Graficas

Descripcion

Al comparar los resultados del perfil con la técnica de
rugosidad con respecto al perfil sin modificaciones se tiene
que:

F 1,2,3

C, vs a

-En la rugosidad con un k = 16 uym se diminuy6 el angulo de entrada
en perdida en 2° para un Re = 1.014 x 10° y para los Re = 1.352 x
10° y Re = 1.69 x 10° este disminuyé 1°.

-En la rugosidad de k = 16 ym se disminuyo el C;a lo largo de toda
la grafica para los Re = 1.014 x 10° y Re = 1.352 x 10°. Para Re =
1.69 x 10° el C, tuvo un pequefio incremento entre el intervalo de
1° 2 14° y para este mismo Re = 1.69 x 10° el ¢, disminuy6 enun

0.6%.

-En la rugosidad con un k = 104 uym se diminuyé el angulo de
entrada en perdida en 3° en los 3 numeros de Reynolds evaluados.

-La rugosidad de k = 104 pym presento una disminucion del C; a lo
largo del intervalo de los angulos tomados y para Re = 1.69 x 10° se
obtuvo disminucion del ¢, en de un 18%.

G 1,2,3

C, vs. C,

-En la rugosidad con un k = 16 ym se aumento el C,; en una pequefia
proporcion en los tres Reynolds y se incremento el C,; , un 30% en
Re = 1.69 x 10°.

-En la rugosidad con un k = 104 ym se aumento el C; en una gran
proporcion en los tres Reynolds y el C, ;se incremento un 190% en
Re = 1.69 x 10°.

H 1,23

C, vs. &

- Para una rugosidad de k= 16 pm en Re = 1.69 x 10° el maximo

valor de g—’ fue de 43 cuando se presento un C; de 0.75 con una
d

disminucion de <L del 14%.
Cq
- Para una rugosidad k= 104 en Re = 1.69 x 10° el maximo valor de

g—’ fue de 20 cuando se presento un C; de 0.75, teniéndose una
d

disminucién del g_l del 60%.
d

I 1-21

X
C Vs —

-En la rugosidad con un k = 16 ym se logro una disminucién de los
valores de C, en los tres Reynolds.

-En la rugosidad con un k = 104 um se obtuvo un considerable
aumento de los valores C, en los tres Reynolds.

Fuente — Los autores.
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6.2.3 Técnica de guias de flujo

¢ Disefo, construccion y aplicacion. El disefio de aplicacion de esta técnica fue
dado aleatoriamente, y esta consistié en instalar en el sentido del flujo de aire 10
alambres de estano de 10 cm de largo y 0.8 mm de diametro, los cuales se
instalaron sobre la superficie superior de un perfil desde su borde de ataque hasta
el borde de salida del mismo. Estos alambres poseen una distancia de 10 mm
entre cada uno de ellos como se muestra en los planos 2E y 9 del anexo B.

La instalacion de los alambres a la piel de perfil como se muestra en la figura 62,
se hizo delineando la distribucion de estos sobre la superficie de la piel y
pegandolos luego con un pegamento industrial.

Figura 62. Instalacion de alambres sobre el perfil NACA 23012

Perfil de
Aluminio

Alambre de
Estafio Masilla de

Recubrimiento

Fuente — Los autores.

Figura 63. Perfil NACA 23012 con guias de flujo en la parte superior

Fuente — Los autores.
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Una vez adheridos los alambres a la superficie de la piel se procedio a recubrir el
perfil con una capa de pintura negra como se muestra en la figura 63.

Posterior a esto se armo la piel del perfil junto con sus accesorios y estructuras de

refuerzo para poder realizar las correspondientes pruebas en el tunel de viento,
como se muestra en la figura 64 y la figura 65.

Figura 64. Modelamiento 3D del ensamble del perfil NACA 23012 con la técnica guias de flujo

Fuente — Solid Edge.

Figura 65. Modelamiento 3D del ensamble final del perfil NACA 23012 con la técnica guias de flujo

Fuente — Solid Edge.
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e Experimentacion. Las pruebas realizadas bajo las condiciones mostradas en
las tablas 14 y 15 permitieron medir las fuerzas de sustentacion, las fuerzas de
resistencia al avance y distribucion de presiones generadas sobre un perfil NACA
23012 con la técnica de guias de flujo

Tabla 14. Condiciones para la medicion de fuerza de sustentacion y fuerza de resistencia al
avance del perfil NACA 23012 con la técnica de guias de flujo

MEDICION DE FUERZA DE SUSTENTACION Y RESISTENCIA AL AVANCE

Técnica implementada: Guias de flujo | Temperatura local: 17 °C
Variaciones Descripcioén
Velocidad de operacion 15.1 m/s, 20.1 m/s y 25.1 m/s

del tunel de viento
Angulo de ataque del
perfil aerodinamico
Fuente — Los autores.

Cada grado entre -6° y 18°

Tabla 15. Condiciones para la medicion de la distribucion de presién del perfil NACA 23012 con la
técnica de guias de flujo

MEDICION DE DISTRIBUCION DE PRESIONES

Temperatura local: 15.3 °C
Numero de mangueras: 11
Variaciones Descripcién

Velocidad de operacion

del tinel de viento 149 m/s, 19.9 m/sy 24.9 m/s
Angulo de ataque del
perfil aerodinamico

Fuente — Los autores.

Técnica implementada: Guias de flujo

Cada dos grados entre 0° y 12°

¢ Analisis de los resultados. En la siguiente tabla se detalla el analisis de las
graficas mostradas en los anexos F, G, H e |, mediante una comparacién de los
resultados obtenidos al aplicar la técnica de guias de flujo con los resultados
obtenidos del perfil NACA 23012 sin modificaciones.

Tabla 16. Comparacion entre la aplicacion de la técnica de guias de flujo y el perfil NACA 23012 sin
modificaciones

Al comparar los resultados del perfil con la técnica de guias de

Anexo | Graficas | Descripcion - o S .
P flujo con respecto al perfil sin modificaciones se tiene que:

-Las guias de flujo, aumentaron en 1° el angulo de entrada en
perdida del perfil en los tres Reynolds evaluados.

F 1,2,3 Cl Vs a -El C; aumenté significativamente desde el rango de 0° a 17° del
angulo de ataque en los tres Reynolds evaluados. Teniendo un
aumento del ¢, de 2.7% en Re = 1.69 x 10°.

-El C,; se redujo en Re = 1.014 x 10° y aumento para Re = 1.352

G 1,2,3 C, vs. C, s 5
x10°yRe =1.69x10
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Al comparar los resultados del perfil con la técnica de guias de

Anexo | Graficas Descripcion . o e .
flujo con respecto al perfil sin modificaciones se tiene que:

-El ¢, , aumento 60% en Re = 1.69 x 10°

-En Re = 1.69 x 10° el maximo valor de CC—I fue de 40 cuando se

C v G, ‘
s. —
gl 1.2.3 ! Cd presento un C; de 0.7, teniéndose una disminucion del g—l del
d
20%.
- Para los tres Reynolds se obtuvo una gran disminuciéon de los
valores de C), .
X -En Re = 1.014 x 10° se presento una distribucién no uniforme de
I 1-21 Cp Vs. ; los valores de C, .

-En Re = 1.352 x10° y en Re = 1.69 x 10° se presento una
distribucion no uniforme de los valores de C,, .

Fuente — Los autores
6.2.4 Técnica de porosidad

e Disefo, construccién y aplicacién. El disefio y aplicacion de esta técnica
consiste en perforar la piel del perfil sin traspasarla como se muestra en la figura
66.

Figura 66. Perforaciones en el perfil NACA 23012.

Fuente — Los autores.

Para la aplicacion de esta técnica, se determind de forma aleatoria una
configuracion de 682 perforaciones con un diametro de 0.8 mm y una profundidad
de 0.4 mm para cada perforacion, con una separacion 3 mm entre cada de ellas.
Estas perforaciones se ubicaron a partir del 25% de la cuerda hasta el 90% de la
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cuerda del perfil, abarcando un area de 6500 mm?, como se muestra en los planos
S5E y 17 del anexo B.

En la construccion del perfil para la aplicacion de esta técnica, se utilizo una piel
recubierta con pintura, la cual fue perforada 682 veces por una broca de 0.8 mm;
luego de perforada la piel, esta se unié con el resto de refuerzos estructurales y
accesorios como se muestra en la figura 67 y la figura 68, obteniendo asi un perfil
completo y apto para realizacién de sus pruebas en el tunel de viento, como se
muestra en la figura 69.

Figura 67. Modelamiento 3D del ensamble del perfil NACA 23012 con la técnica Porosidad

Fuente — Solid Edge.

Figura 68. Ensamble del Perfil NACA 23012 con la técnica de porosidad

Varilla de Acero
Plata

Larguero2 -B
Trasero
Tornillo
Avellanado

Aleta de
Acrilico Azul

Larguero2 - A
Delantero Perfil de

Porosidad

Costilla1-B

Fuente - Los autores.
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Figura 69. Modelamiento 3D del ensamble final del perfil NACA 23012 con la técnica porosidad

Fuente — Solid Edge.

e Experimentacién. Las pruebas realizadas bajo las condiciones mostradas en
las tablas 17 y 18 permitieron medir las fuerzas de sustentacion, las fuerzas de
resistencia al avance y distribucion de presiones generadas sobre un perfil NACA
23012 con la técnica de porosidad.

Tabla 17. Condiciones para la medicion de fuerza de sustentacion y fuerza de resistencia al
avance del perfil NACA 23012 con la técnica de porosidad

MEDICION DE FUERZA DE SUSTENTACION Y RESISTENCIA AL AVANCE

Técnica implementada: Porosidad | Temperatura local: 14.6 °C
Variaciones Descripcién
Velocidad de operacion 14.9 m/s, 19.8 m/s y 24.8 m/s

del tunel de viento
Angulo de ataque del
perfil aerodinamico
Fuente — Los autores.

Cada grado entre -6°y 17°

Tabla 18. Condiciones para la medicidn de la distribucién de presion del perfil NACA 23012 con la
técnica de porosidad

MEDICION DE DISTRIBUCION DE PRESIONES

Temperatura local: 17.4 °C
Numero de mangueras: 10
Variaciones Descripcién

Velocidad de operacion

del tinel de viento 15.1 m/s, 20.1 m/sy 25.2 m/s
Angulo de ataque del
perfil aerodinamico

Fuente — Los autores.

Técnica implementada: Porosidad

Cada dos grados entre 0°y 12°
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e Anadlisis de Resultados. En la siguiente tabla se detalla el analisis de las
graficas mostradas en los anexos F, G, H e |, mediante una comparacioén de los
resultados obtenidos al aplicar la técnica de porosidad con los resultados
obtenidos del perfil NACA 23012 sin modificaciones.

Tabla 19. Comparacién entre la aplicacion de la técnica de porosidad y el perfil NACA 23012 sin
modificaciones

Al comparar los resultados del perfil con la técnica de
Anexo | Graficas | Descripcion porosidad con respecto al perfil sin modificaciones se tiene
que:

-Esta técnica no produjo ninguna variaciéon en el angulo de entrada
en perdida del perfil.

F 123 C Vs a -En los Re = 1.014 x 105y Re = 1.352 x 10°, la técnica presentd un
14 ! X
incremento del C; entre los 0°y 15°. El ¢, en Re = 1.69 x 10°

obtuvo un incremento del 3.5%.

-El C, no presento una gran variacion en los tres Reynolds.

-El C,, no presento ninguna variacion en Re = 1.014 x 10°en Re =
1.69 x 10°.

-El C; , aumento 50% solo para un Re=1.352 x 10°.

G 1,2,3 C, vs. C,

- En Re = 1.69 x 10° el maximo valor de g—l fue de 52 cuando se
d

presento un C; de 0.72, teniéndose un incremento del g—’ del 4%.
d

C
- En Re = 1.352 x10° el maximo valor de —_ fue de 23 cuando se
C Ca
H 1,2,3 Cl Vs. C_ presento un C; de 0.5, teniéndose una disminucion del g—l del
d d
37%.

- En Re = 1.014 x 10° el maximo valor de g—l fue de 17 cuando se
d

presento un C; de 0.35, teniéndose una disminucion del g—’ del
d

32%.

- Para los tres Reynolds se obtuvo una gran disminucion de los
valores de C), .

X

1-21 C Vs —

c - Para los tres Reynolds se obtuvo un distribucién menos uniforme

en los valores de C,, .

Fuente — Los autores.
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6.2.5 Esferas

e Diseno, construccién y aplicacion: La configuracion de esta técnica fue
seleccionada de manera aleatoria, la cual consiste en la instalacion de 176 esferas
que actuan como aceleradores de flujo sobre la parte superior del perfil
aerodinamico NACA 23012. La instalacion de estas esferas de 1.4 mm de
diametro se realizé de acuerdo a la configuracién y descripcién de los planos 6E y
18 del anexo B, donde se muestra, que la distancia entre las esferas es cinco
veces el diametro de una esfera, esto de acuerdo a la informaciéon obtenida del
libro de Schlichting. '

La implementacion de estas esferas sobre el perfil aerodinamico se realizé de tal
forma que la distribucion de estas fuera homogénea para asi poder afectar todo el
flujo de aire que recorre la parte superior del perfil. Las esferas fueron montadas y
adheridas en unos diminutos agujeros que se realizaron de manera manual y que
fueron distribuidos en el perfil aerodinamico de acuerdo a la figura 70 y a los
planos 6E y 18 del anexo B.

Figura 70. Distribucion y realizacion de los agujeros para la fijacion de las esferas

Fuente — Los autores.

Las esferas fueron pegadas al perfil aerodinamico, desde el 10% de la cuerda
hasta el 90% de la misma con el objetivo de tener una mayor area bafiada por un
flujo acelerado. Estas esferas fueron fijadas en los agujeros realizados en la
superficie del perfil con un pegante industrial, como se muestra en la figura 71.

'» SCHLICHTING, Op. Cit., p.638.
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Figura 71. Instalacién de las esferas en la superficie superior del perfil

T T s

Hendidura para
colocacion de
Esferas

Perfil de

Aluminio Esfera de Acero

Fuente — Los autores.

Posterior a la fijacion de las esferas en el perfil aerodinamico, se procedio a pintar
la superficie aerodinamica, como se muestra en la figura 72.

Figura 72. Piel del perfil NACA 23012 con la técnica de esferas

Fuente — Los autores.

Luego, se ensamblaron los accesorios y refuerzos estructurales a la piel con la
técnica implementada, como se muestra en la figura 73, formando asi un perfil
completo como se ilustra en la figura 74.
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Figura 73. Modelamiento 3D del ensamble del perfil NACA 23012 con la técnica de esferas como
cuerpos perturbadores

Fuente — Solid Edge.

Figura 74. Modelamiento 3D del ensamble final del perfil NACA 23012 con la técnica de esferas
como cuerpos perturbadores

Fuente — Solid Edge.

e Experimentacion. Las pruebas realizadas bajo las condiciones mostradas en
las tablas 20 y 21 permitieron medir las fuerzas de sustentacion, las fuerzas de
resistencia al avance y distribucion de presiones generadas sobre un perfil NACA
23012 con la técnica de esferas.
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Tabla 20. Condiciones para la medicion de fuerza de sustentacion y fuerza de resistencia al
avance del perfil NACA 23012 con la técnica de esferas

MEDICION DE FUERZA DE SUSTENTACION Y RESISTENCIA AL AVANCE

Técnica implementada: Esferas | Temperatura local: 17.5 °C

Variaciones Descripcion
Velocidad de operacion
del tinel de viento 15.1m/s, 20.1 m/s 'y 25.2 m/s
Angulo de ataque del
perfil aerodinamico
Fuente — Los autores.

Cada grado entre -6° y 14°

Tabla 21. Condiciones para la medicion de la distribucion de presion del perfil NACA 23012 con la
técnica de esferas

MEDICION DE DISTRIBUCION DE PRESIONES

Temperatura local: 17 °C

Numero de mangueras: 10
Variaciones Descripcion

ol et do vionto " 15.1 mis, 20.1 m/s y 25.1 m/s

Angulo de ataque del

perfil aerodinamico

Fuente — Los autores.

Técnica implementada: Esferas

Cada dos grados entre 0°y 12°

e Anadlisis de los resultados. En la siguiente tabla se detalla el analisis de las
graficas mostradas en los anexos F, G, H e |, mediante una comparacién de los
resultados obtenidos al aplicar la técnica de esferas con los resultados obtenidos
del perfil NACA 23012 sin modificaciones.

Tabla 22. Comparacion entre la aplicacion de la técnica de esferas y el perfil NACA 23012 sin modificaciones

. Ny Al comparar los resultados del perfil con la técnica de esferas
Anexo Graficas | Descripcion e ips . X
con respecto al perfil sin modificaciones se tiene que:
-Esta técnica presentd una disminucion de 3° en el angulo de
entrada en perdida del perfil para los tres Reynolds evaluados.
F 123 Cl Vs & -Se encontr6 que esta técnica presenta una gran disminucion del C,;
en los tres Reynolds evaluados.
-El ¢, enRe=1.69x 10° present6 una disminucion del 27.7%.
-El C; presento un gran incremento a través de todos los valores
C; evaluados en los tres Reynolds.
G 1,23 C, vs. C, ! y
-El ¢, , aumento 180% en Re = 1.69 x 10°
C -En Re = 1.69 x 10° el maximo valor de g—lfue de 18 cuando se
H 12,3 C, vs. —- d .
Cd presento un C; de 0.62, teniéndose una disminucién del C—’ del
d
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Al comparar los resultados del perfil con la técnica de esferas

Anexo | Graficas | Descripcion L e .
con respecto al perfil sin modificaciones se tiene que:

64%.

- En Re = 1.014 x 10° entre 0° y 4° se obtuvo un gran aumento de los
valores de C, y entre 6° y 12° se obtuvo poca variacion en la

uniformidad de estos valores de Cp -

X
1-21 Cp Vs. — - En Re = 1.352 x10° se obtuvo un pequefio aumento de los valores
c de C
p

-En Re = 1.69 x 10° se obtuvo un gran aumento en los valores de
C

p-

Fuente — Los autores.

6.2.6 Técnica de calentamiento de la superficie

¢ Disefo, construccién y aplicacién. La aplicacion de esta técnica puede estar
dada por diferentes configuraciones, que van desde la forma de aplicar y generar
calor en la superficie hasta la variacion de la cantidad de calor suministrada a la
misma. Pero con la muy poca informacion recopilada y adquirida acerca de la
aplicacién de esta técnica, se decidi6 de forma aleatoria que para el estudio y
realizacion de este proyecto, esta técnica se enfocara y aplicara unicamente de la
siguiente manera:

= Una aplicacion de calor realizada solamente a la superficie superior del  perfil.

= Mantener una distribucidn de calor constante a través de toda el area superior
del perfil.

» Una transmision de calor efectuada por medio de una resistencia eléctrica.
= Mantener una temperatura de trabajo de la resistencia de 90 a 100 °C.

Para alcanzar esta forma de configuracion y aplicacion se adquirié una resistencia
eléctrica plana de 115 V AC de 4 cm x 9 cm, como se muestra en la figura 75,
figura 76 y el plano 10E del anexo B, la cual alcanza una temperatura maxima de
110 grados centigrados. También se adquiri6 un potenciometro ilustrado en la
figura 77, capaz de regular el paso de corriente a la resistencia, controlando de
esta manera la temperatura de la misma.
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Figura 75. Modelamiento 3D de la resistencia eléctrica de 115 voltios

Fuente — Solid Edge.

Figura 76. Resistencia eléctrica de 115 voltios

Placa de
Recubrimiento de
Resistencia

Cables de
Alimentacion
de Corriente

Conectores

Fuente — Los autores.
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Figura 77. Potenciometro implementado en la técnica de calentamiento de la superficie

Aletas de
Perfil Aluminio

Potenciometro
Varilla de

Acero Plata

Cables de
conexion de la
Resistencia

Fuente — Los autores.

En la construccién de la piel del perfil de esta técnica se realizd un recubrimiento
por pintura debido a la elevada temperatura a la que fue sometida toda la
superficie del perfil. Adicional a esto fue necesario diseiar y fabricar un accesorio
especial, con el objetivo de disipar el calor que se transmitia de la resistencia a la
varilla, evitando asi que parte de este calor se trasmitiera al transductor de fuerzas
del tunel de viento. Este accesorio se encuentra localizado en la varilla de acero
plata, y se muestra en la figura 78 y 79.

Figura 78. Modelamiento 3D del disipador de calor

Fuente — Solid Edge.
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Figura 79. Disipador de calor

Disipador de
Calor

Tornillo de
Estrella
Estandar

Tuerca
Hexagonal
Estandar

Fuente — Los autores.

La forma de aplicar esta técnica consistio en introducir la resistencia eléctrica
dentro de la piel del perfil, fijandola a la superficie superior de este. Luego de tener
fija la resistencia dentro de la piel del perfil se procede a armar toda la estructura
modular con sus respectivos accesorios y estructuras de refuerzo como se ilustra
en la figura 80.

Figura 80. Modelamiento 3D del ensamble del perfil NACA 23012 con la técnica de calentamiento
de la superficie

Fuente — Solid edge.
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Luego de ensamblar completamente el perfil como se muestra en la figura 81 y la
figura 82, se procedié a montar el perfil en el tunel de viento para realizar las
diferentes pruebas, pero antes de iniciar estas pruebas se conecto la resistencia al
potenciometro el cual a su vez se conecto a la toma de 110 V AC. Después se
ajusto el potenciometro de tal forma que la temperatura de la resistencia alcanzara
un valor promedio entre los 90 °C y 100 °C, para poder transmitir a la superficie del
perfil un valor promedio entre 70 °C y 80 °C.

Figura 81. Modelamiento 3D del ensamble final del perfil NACA 23012 con la técnica de
calentamiento del superficie

Fuente — Solid Edge.

Figura 82. Ensamble final del perfil NACA 23012 con la técnica de calentamiento

Perfil Aletas de
Aluminio

Cables de
conexion de la
Resistencia

Disipador
de Calor

Fuente — Los autores.
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e Experimentacion.Las pruebas realizadas bajo las condiciones mostradas en
las tablas 23 y 24 permitieron medir las fuerzas de sustentacion y las fuerzas de
resistencia al avance generadas sobre un perfil NACA 23012 con la técnica de
calentamiento de la superficie

Tabla 23. Condiciones para la medicion de fuerza de sustentacion y fuerza de resistencia al
avance del perfil NACA 23012 con la técnica de calentamiento de la superficie a 40 °C

MEDICION DE FUERZA DE SUSTENTACION Y RESISTENCIA AL AVANCE

Técnica implementada: Calentamiento de la
superficie a 40 °C

Variaciones Descripcién

Velocidad de operacion

del tinel de vieFr)lto 15 m/s, 20 m/s y 25 m/s

Angulo de ataque del

perfil aerodinamico

Fuente — Los autores.

Temperatura local: N/A

Cada grado entre -6° y 15°

Tabla 24. Condiciones para la medicion de fuerza de sustentacion y fuerza de resistencia al
avance del perfil NACA 23012 con la técnica de calentamiento de la superficie a 80°C

MEDICION DE FUERZA DE SUSTENTACION Y RESISTENCIA AL AVANCE

Técnica implementada: Calentamiento de la
superficie a 80 °C

Variaciones Descripcion

Velocidad de operacion

del tunel de VieFl’)ltO 15 m/s, 20 m/s y 25 m/s

Angulo de ataque del

perfil aerodinamico

Fuente — Los autores.

Temperatura local: N/A

Cada grado entre -6° y 14°

Las mediciones de la distribucion de presidn en esta técnica no se realizaron
debido a que la alta temperatura presentada en la superficie hizo imposible la
instalacion de mangueras para la toma de presiones estaticas.

e Anadlisis de resultados. En la siguiente tabla se detalla el analisis de las
graficas mostradas en los anexos F, G, H e |, mediante una comparacién de los
resultados obtenidos al aplicar la técnica de calentamiento de la superficie con los
resultados obtenidos del perfil NACA 23012 sin modificaciones.

Tabla 25. Comparacion entre la aplicacion de la técnica de calentamiento de la superficie y el perfil NACA
23012 sin modificaciones

Al comparar los resultados del perfil con la técnica de
Anexo | Graficas | Descripcion calentamiento de la superficie con respecto al perfil sin
modificaciones se tiene que:
F 123 C Vs a -En esta técnica con un calentamiento de la superficie a 40 °C el
" Lo angulo de entrada en perdida disminuyo 2° en los tres Reynolds
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Anexo | Graficas | Descripcion

Al comparar los resultados del perfil con la técnica de
calentamiento de la superficie con respecto al perfil sin
modificaciones se tiene que:

evaluados.

-Con la superficie calentada a 40 °C, el C; disminuyo poco a lo largo
de todos los angulos evaluados y los tres Re.

-El ¢, presento una disminucion del 19.4% a un Re = 1.69 x 105,
cuando la superficie del perfil fue calentada a 40 °C.

-Al calentar la superficie del perfil aerodindmico a 80 °C, se
disminuyo en 3° el angulo de entrada en perdida del perfil.

-Calentando la superficie a 80 °C se disminuyo el C; en gran
proporcion a través de todo el intervalo de angulos de ataque
evaluados en los tres Reynolds y el ¢, presentd una disminucion

del 30.5% en el Re = 1.69 x 10°.

-Para una temperatura de 40 °C se produjo: una disminucién del C;
entre los intervalos de C; de 0.4 hasta 0 en Re = 1.69 x 105, una
disminucién del 50% del C, o en Re =1.69 x 105, un incremento del

35% del C;, en Re = 1.352 x 10° y un incremento del 100% del

G 123 | G Vs. G | ¢, enRe=1.014x 10"
-Para una temperatura de 80 °C se produjo: un incremento del C,
en los tres Reynolds y una disminucion del 40% del C,, en Re =
1.352 x 10°y Re = 1.69 x 10°.
- Para una temperatura de 40 °C en Re = 1.69 x 10° el maximo valor
de g—l fue de 38 cuando se presento un C; de 0.5, teniéndose
d
una disminucion del S del 24%.
C, Ca
H 1,2,3 C, vs. —
d - Para una temperatura de 80 °C en Re = 1.69 x 10° el maximo

<
Ca

valor de fue de 33 cuando se presento un C; de 0.43,

teniéndose una disminucion del g—l del 34%.
d

Fuente — Los autores.

6.2.7 Técnica de Succion.

¢ Diseio, construccién y aplicacién. El disefio de la aplicacion de esta técnica
se efectué en Solid Edge, donde se dimension6é el modelo en 3D del perfil
aerodinamico y se obtuvieron los planos 4E, 11 y 16 del anexo B para su

construccion.
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Esta técnica consiste en perforar la piel del perfil traspasandola como se muestra
en la figura 83.

Figura 83. Implementacion de la técnica de succion en una piel del perfil NACA 23012

Fuente — Los autores.

Para la aplicacion de esta técnica, se determin6 de forma aleatoria una
configuracion de 682 perforaciones ubicados en la parte superior del perfil con un
diametro de 0.8 mm y una separacion de 3 mm entre cada hueco. También se
determind ubicar estas perforaciones a partir del 25% hasta el 90% de la cuerda
del perfil, abarcando un area de 6500 mm?

A demas de lo anterior, la implementacion de esta técnica conllevé a la creacion y
a la adicion de los siguientes accesorios:

» Dos aletas de 2 mm de espesor, a las cuales se le adiciond en una de sus caras
una pelicula de caucho de 1 mm, esto con el propdsito de aislar o de crear un
efecto hermético al interior del perfil, haciendo asi que la succién del flujo de aire
ocurra solamente por las perforaciones de la parte superior del perfil.

= Un conjunto de mangueras y conectores plasticos, necesarios para poder
aspirar el flujo de aire que pasa sobre la superficie superior del perfil.

» Una valvula reguladora de caudal, adicionada con el fin de poder controlar el
flujo de aire succionado en el perfil.

» Una aspiradora, utilizada para generar la succion del aire que pasa por la
superficie superior del perfil.

= Conectores y acoples de aluminio y caucho, utilizados para lograr la unién entre
la manguera de la aspiradora y las mangueras del perfil.
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= Un tubo pitot, utilizado para la medicion de la presion dinamica y el calculo de la
velocidad del flujo de aire succionado de la superficie superior del perfil.

La construccion de esta técnica inicid con la elaboracién de la piel del perfil
recubierta por pintura negra a la cual se le realizaron 682 perforaciones con una
broca de 0.8 mm.

Luego se incorporaron todos los accesorios y refuerzos estructurales al perfil como

se muestra en la figura 84, obteniendo asi un perfil apto para realizarle las pruebas
correspondientes en el tunel de viento como se ilustra en la figura 85 y la figura 86.

Figura 84. Modelamiento 3D del ensamble del perfil NACA 23012 con la técnica de succion

Fuente — Solid Edge.

Figura 85. Modelamiento 3D del ensamblaje final del perfil NACA 23012 con la técnica de Succion

Fuente — Solid Edge.
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Figura 86. Ensamble final del perfil NACA 23012 con la técnica de Succion

Perfil de
Succion

Acople de
Manguera y
Aleta

Aletas de
Hermeticidad

Manguera

Agujeros de 0,8 mm
de diametro

Fuente — Los autores.

e Experimentacién. Para poder realizar cada una de las pruebas de esta técnica
en el tunel de viento, se utilizé una aspiradora, la cual permitié obtener el efecto de
succién de la capa limite formada sobre la superficie superior del perfil.

En esta técnica, fue necesario calcular la velocidad de succidon a la entrada de la
aspiradora, para asi poder determinar la cantidad de aire succionado.

Para obtener la velocidad de succién, se medio la presién dinamica a la entrada

de la aspiradora, la cual fue de 5.52 Pa, con lo que se determiné la velocidad de
entrada de aire a la aspiradora:

- 2-5.52Pa3 /s
1.226 kg/m

Y para una presion dinamica de 2.45 Pa, la velocidad de entrada a la aspiradora
fue:
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- 2-2.45Pa3 Com/s
1.226 kg /m

Por lo tanto las mediciones de fuerza de sustentacion y resistencia al avance
fueron realizadas a una velocidad de succién del aire a la entrada de la aspiradora
de 3 m/s y 2 m/s bajo las condiciones mostradas en las tablas 26 y 27, con una
presion dinamica del aire succionado de 5.52 Pa y 2.45 Pa, obteniendo asi un
caudal de aire succionado de 0.002120 m*/s y 0.001413 m®s para las diferentes
velocidades de succion a la entrada de la aspiradora. Estos caudales de igual
manera ingresaron por los 682 agujeros de 0.8 mm de diametro, que suman un
area total de 0.00137 m? Teniendo asi en estos agujeros una velocidad de
succion de 4.12 m/s y de 6.18 m/s respectivamente.

Tabla 26. Condiciones para la medicion de fuerza de sustentacion y fuerza de resistencia al
avance del perfil NACA 23012 con la técnica de succién a 4.12 m/s

MEDICION DE FUERZA DE SUSTENTACION Y RESISTENCIA AL AVANCE
Técnica implementada: Succién | Temperatura local: 16.3 °C
Velocidad de succion: 4.12 m/s | Caudal succionado:0.0014 m°/s

Variaciones Descripcién
Velocidad de operacion
del tinel de viento 15 m/s, 20 m/s y 25 m/s
Angulo de ataque del Cada grado entre -6° y 18°; para 15 m/s y 20 m/s
perfil aerodindmico Cada grado entre -6° y 19°; para 25 m/s

Fuente — Los autores.

Tabla 27. Condiciones para la medicion de fuerza de sustentaciéon y fuerza de resistencia al
avance del perfil NACA 23012 con la técnica de succién a 6.18 m/s

MEDICION DE FUERZA DE SUSTENTACION Y RESISTENCIA AL AVANCE
Técnica implementada: Succion | Temperatura local: 16.3 °C
Velocidad de succion: 6.18 m/s | Caudal succionado:0.0021 m°/s

Variaciones Descripcion
Velocidad de operacién
del tunel de viento 15 m/s, 20 m/s y 25 m/s
Angulo de ataque del Cada grado entre -6° y 19°; para 15 m/s y 20 m/s
perfil aerodinamico Cada grado entre -6° y 20°; para 25 m/s

Fuente — Los autores.

Las mediciones de distribucidn de presiéon para esta técnica no se realizaron,
debido a la compleja configuracion y aplicacion de la misma.

e Anadlisis de resultados. En la siguiente tabla se detalla el analisis de las
graficas mostradas en los anexos F, G, H e |, mediante una comparacién de los
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resultados obtenidos al aplicar la técnica de succidon con los resultados obtenidos
del perfil NACA 23012 sin modificaciones.

Tabla 28. Comparacion entre la aplicacion de la técnica de succién y el perfil NACA 23012 sin
modificaciones

Al comparar los resultados del perfil con la técnica de succion

Anexo | Graficas | Descripcion . e . .
con respecto al perfil sin modificaciones se tiene que:

- La técnica de succién a 4.12 m/s en los Re = 1.014x10° y Re =
1.352 x 10° aumento el angulo de entrada en perdida en 1°, y para
Re = 1.69 x 10° este angulo se incremento en 2°.

- Para una velocidad de succion de 4.12 m/s el C, aumento
considerablemente a través de todos los angulo evaluados en los
tres Reynolds, y el ¢, presentd una aumento del 12.5% en el Re

=1.69 x 10°.

F 1,2,3 C vs a

- La técnica de succion a 6.18 m/s en los Re = 1.014x10° y Re =
1.352 x 10° se aumento el angulo de entrada en perdida en 2°, y
para Re = 1.69 x 10° este angulo se incremento en 3°.

- Para una velocidad de succién de 6.18 m/s el C; aumento
considerablemente a través de todos los angulo evaluados en los
tres Reynolds, y el ¢, presentd una aumento del 20.1% en el Re

=1.69 x 10°.

-Para una velocidad de succién de 4.12 m/s se produjo: una gran
disminucion del C; en los tres Reynolds, un aumento de 50% del

Cy, Y una disminucion del 20% del C, , en Re = 1.69 x 10°.
G 1,2,3 C, vs. C,

-Para una velocidad de succion de 6.18 m/s se produjo una notoria
disminucion del C; en los tres Reynolds y una disminucién del 50%

del C;, enRe = 1.69 x 10°.

-Para una velocidad de succion de 4.12 m/s en Re = 1.69 x 10° el

maximo valor de g—’ fue de 88 cuando se presento un C; de 0.8,
d

teniéndose un aumento del S del 76%.
C Ca
!
H 1,2,3 C,vs. —
Cd -Para una velocidad de succién de 6.18 m/s en Re = 1.69 x 10°% el
<
Ca

maximo valor de fue de 217 cuando se presento un C; de

0.85, teniéndose una aumento del g—’ del 334%.
d

Fuente — Los autores.
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6.2.8 Técnica de Inyeccidn

¢ Disefo, construccion y aplicacion. El disefio de la aplicacién de esta técnica,
fue dado de acuerdo a los planos 8E, 16 y 20 en Solid Edge, y a la creacion y
adicién de varios accesorios los cuales son descritos a continuacion:

» Una lamina de aluminio 2024 de 2 mm de espesor, formada por siete pestanas,
las cuales son las encargadas de generar un espacio de 0,2 mm de alto por 14
mm de ancho. Este espacio es el lugar por donde se inyectd el fluido hacia la
superficie del perfil.

» Una placa rectangular de aluminio 2024 de 2 mm de espesor de 25 mm por 100
mm de largo, la cual fue elaborada con el fin de poder crear una pequefia camara
entre las seis rendijas ubicadas al 25 % de la cuerda y la lamina de siete pestafias,
generando asi una inyeccion de aire mas uniforme y tangencial a la superficie del
perfil aerodinamico.

» Dos aletas de 2 mm de espesor a las cuales se le adicion6 en una de sus caras
una pelicula de caucho de 1 mm, esto con el propdsito de aislar o de crear un
efecto hermético al interior del perfil.

= Un conjunto de mangueras y conectores plasticos, necesarios para poder
transmitir el flujo de aire desde la fuente hasta el perfil.

»= Una valvula reguladora de caudal, adicionada con el fin de poder controlar el
flujo de aire entrante al perfil.

» Un compresor de aire, utilizado para generar la inyecciéon del aire al perfil
aerodinamico.

= Conectores y acoples de aluminio, utilizados para poder lograr la unién entre la
manguera del compresor y las mangueras del perfil.

» Un mandmetro, el cual permitié la medicion de la presion del aire a la entrada
del perfil.

= Un tubo pitot, utilizado para la medicién de la presién dinamica y la velocidad del
flujo inyectado sobre el perfil.

La construccion de esta técnica inicié con la elaboracion de la piel del perfil y la

creacion de seis rendijas de 2 mm X 14 mm, ubicadas en la parte superior del
perfil al 25 % de la cuerda.
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Después de tener las seis rendijas las cuales fueron elaboradas con broca de 2
mm sobre la superficie superior del perfil, se procedid a la construccion de la
lamina de siete pestafias y de la placa rectangular de 25 mm X 100 mm las cuales
son mostradas a continuacion:

Figura 87. Rendijas sobre el perfil, lamina de siete pestafias y placa rectangular de 25 mm X 100
mm

Lamina de
siete pestanas

Perfil

Rendijas de
Inyeccion en el
Perfil

Placa de
Direccionamiento
de flujo

Fuente — Los autores.

Posteriormente se recubrié la piel del perfil con papel de polivinilo negro, después
se pegd la lamina de siete pestafas a la piel del perfil al 25% de la cuerda con
pegamento industrial, y seguido a esto se peg6 encima de esta lamina la placa de
25 mm X 100 mm con el mismo tipo de pegamento como se muestra en la figura
88.

Luego se recubridé con masilla la parte inicial de esta placa donde se une con la
piel, para obtener una pared uniforme evitando asi que el cambio de seccién entre
la piel y la placa sea brusco.
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Figura 88. Placa rectangular de 25 mm X 100 mm pegada a la piel del perfil NACA 23012

Placa de

Lamina de Siete Direccionamiento

pestafias de Fluio

Perfil

Aplicacion de Masilla
a base de Thiner

Superposicion de Placa
sobre Lamina de Siete
Pestaiias

Fuente — Los autores.

Una vez seca la masilla, se pulio la superficie y finalmente se peg6 el papel
polivinilo negro para recubrir la unién de la placa de aluminio y la superficie
superior del perfil, teniendo como resultado el perfii que se muestra a
continuacion:

Figura 89. Piel del perfil NACA 23012 con la técnica de inyeccion

Fuente — Los autores.
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Luego de haber finalizado con la implementacion de la técnica sobre la piel del
perfil aerodinamico, se procedié a unir todos los accesorios y partes estructurales
como se muestra en la figura 90 y figura 91.

Figura 90. Accesorios que permiten la implementacion de la técnica de inyeccion en un perfil
NACA 23012

Manémetro
medidor de
Presion Acople en T para
mangueas

Valvula
reguladora de

Perfil Flujo

Valvula de Alivio
de Presion

Acople de dos
vias para
manguera

Manguera

Acople de para
manguera
neumatica

Valvula

Acople de
valvula

Fuente — Los autores.

Figura 91. Modelamiento 3D del ensamble del perfil NACA 23012 con la técnica de inyeccion

Fuente — Solid Edge.
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Y finalmente después de unir todos los accesorios y refuerzos se obtuvo el perfil
completo con la técnica de inyeccion como se muestra en la figura 92 y figura 93.

Figura 92. Modelamiento 3D del ensamble final del perfii NACA 23012 con la técnica de inyeccion
aplicada

Fuente — Solid Edge.

Figura 93. Ensamble final del perfil NACA 23012 con la técnica de inyeccion aplicada

Valvula
reguladora de
Flujo

Aleta de
Hermeticidad
Acoples y

Valvulas

Perfil de
Inyeccion

Manguera

Fuente — Los autores.
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e Experimentacion. Para poder realizar cada una de las pruebas y mediciones
de esta técnica en el tunel de viento, se utilizé6 un compresor, el cual permitié
obtener el efecto de inyeccion de aire sobre la superficie superior del perfil
aerodinamico.

Al momento de iniciar cada prueba, se conectaba la manguera del compresor al
acople del perfil, luego se abria la valvula reguladora para permitir el paso de flujo
de aire del compresor al perfil.

Después se midio la presion de entrada de aire al perfil aerodinamico, por medio
de un manometro, con el objetivo de mantener una presion y velocidad constante
durante las pruebas, las cuales fueron controladas con una valvula reguladora.

Las presiones tomadas con el mandémetro a la entrada del perfil fueron de 50 psi
equivalentes a 344737.86 Pa 'y de 25 psi equivalentes a 172368.93 Pa.

Luego para obtener la velocidad de inyeccion del aire, se utilizé un tubo pitot, que
conectado al indicador electronico, permitié obtener la presion dinamica del aire
inyectado sobre el perfil aerodinamico.

El valor de la velocidad del aire inyectado, se calculdé despejando la velocidad de
la ecuacion 65:

24q,
Yo

V =

Para una presion dinamica de 260 Pa la velocidad de salida es:

V= LOPCZ =20.65m/s
1.220 kg/m

Y para una presion dinamica de 450 Pa la velocidad de salida es:

y= | 2404 emis
1.220kg/m

Por lo tanto las diferentes mediciones de fuerza de sustentacion y resistencia al
avance fueron realizadas a una velocidad de inyeccion de 20.65 m/s y 27.16 m/s,
bajo las condiciones mostradas en las tablas 29 y 30.
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Tabla 29. Condiciones para la medicion de fuerza de sustentacion y fuerza de resistencia al
avance del perfil NACA 23012 con la técnica de inyeccion a 20.65 m/s

MEDICION DE FUERZA DE SUSTENTACION Y RESISTENCIA AL AVANCE

Técnica implementada: Inyeccidn | Temperatura local: 16.3 °C
Velocidad de inyeccién: 20.65 m/s | Caudal inyectado: 0.000347 m°/s
Variaciones Descripcion

Velocidad de operacion
del tunel de viento

15 m/s, 20 m/sy 25 m/s

Angulo de ataque del
perfil aerodinamico

Cada grado entre -6° y 20°

Fuente — Los autores.

Tabla 30. Condiciones para la medicion de fuerza de sustentacion y fuerza de resistencia al
avance del perfil NACA 23012 con la técnica de inyeccién a 27.16 m/s

MEDICION DE FUERZA DE SUSTENTACION Y RESISTENCIA AL AVANCE

Técnica implementada: Inyeccidn | Temperatura local: 16.3 °C
Velocidad de inyeccién: 27.16 m/s | Caudal inyectado: 0.000456 m°/s
Variaciones Descripcion

Velocidad de operacion
del tunel de viento

15 m/s, 20 m/sy 25 m/s

Angulo de ataque del
perfil aerodinamico

Cada grado entre -6° y 22° para 15 m/s
Cada grado entre -6° y 21°; para 20 m/s y 25 m/s

Fuente — Los autores.

Las mediciones de distribucion de presiéon para esta técnica no se realizaron,
debido a que la instalacién de las mangueras de toma de presiones generaria
fugas del aire contenido en el interior del perfil, disminuyendo asi la eficiencia de

la técnica.

e Anadlisis de resultados. En la siguiente tabla se detalla el analisis de las
graficas mostradas en los anexos F, G, H e |, mediante una comparacioén de los
resultados obtenidos al aplicar la técnica de inyeccion con los resultados obtenidos
del perfil NACA 23012 sin modificaciones.

Tabla 31. Comparacion entre la aplicacion de la técnica de inyeccion y el perfil NACA 23012 sin

modificaciones

Anexo | Graficas | Descripcion

Al comparar los resultados del perfil con la técnica de inyeccion
con respecto al perfil sin modificaciones se tiene que:

F 2,3,4 C Vs a

- La técnica de inyeccion a 20.65 m/s en los tres Reynolds evaluados
aumento el angulo de entrada en perdida en 3°.

- Para una velocidad de inyeccion de 20.65 m/s el C; aumento en un
gran porcentaje a través de todos los angulo evaluados en los tres
Reynolds, y el ¢; present6 una aumento del 24.3% en el Re =

1.69 x 10°.
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Anexo

Graficas

Descripcion

Al comparar los resultados del perfil con la técnica de inyeccion
con respecto al perfil sin modificaciones se tiene que:

- La técnica de inyeccion a 27.16 m/s en los Re = 1.014x10° aumento
el angulo de entrada en perdida en 5°y para Re = 1.352 x 10° y Re
=1.69 x 10° este angulo aumento 4°.

- Para una velocidad de inyeccion de 27.16 m/s el C;, aumento
enormemente a través de todos los angulo evaluados en los tres
Reynolds, y el ¢; present6 una aumento del 32.6% en el Re =

1.69 x 10°.

56,7

C, vs. C,

-Para una velocidad de inyeccion de 20.65 m/s se produjo: una
disminucion gradual del C; en los tres Reynolds, un aumento del

100% del C;, en Re = 1.014x10° y un aumento del 40% en Re =
1.69 x 10°.

-Para una velocidad de inyeccién de 27.16 m/s se produjo: una gran
disminucion del C; a medida que aumento el numero de Reynolds,

un aumento del 15% del C,, en Re = 1.014x10°, una disminucion
del 30% del C,;, en Re = 1.352 x 10°del C, o Y un aumento del 5%
del C,, en Re = 1.69 x 10°.

8,9,10

-Para una velocidad de inyeccion de 20.65 m/s en Re = 1.69 x 10° el

maximo valor de g—’ fue de 88 cuando se presento un C; de 0.8,
d

teniéndose un aumento del g—’ del 76 %.
d

-Para una velocidad de inyeccién de 27.16 m/s en Re = 1.69 x 10°%el

maximo valor de g—’ fue de 144 cuando se presento un C; de
d

0.83, teniéndose una aumento del g—l del 188%.
d

Fuente — Los autores.

Adicional al analisis realizado en la tabla 31, para esta técnica en particular se
calculd el coeficiente de friccion en la zona que recorre el flujo de aire inyectado
para las dos velocidades de salida del aire.

Ese calculo y analisis descrito a continuacion se realizo con el objetivo de:

» Determinar cual de las dos configuraciones presenta un menor valor de este
coeficiente de friccion.

= Poder justificar los resultados obtenidos de las graficas de C, vs. C, del anexo

G.

= Determinar cual de las dos configuraciones aplicadas para esta técnica ayuda a
disminuir la resistencia al avance de perfil.
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Asumiendo que el flujo inyectado sobre la superficie superior del perfil tiene un
comportamiento laminar se utilizo la ecuacion 62 para calcular el coeficiente de
friccion.

Entonces para la velocidad de inyeccion de 20.65 m/s se tiene un Reynolds igual
a:

R, =1.045x10°

Por lo tanto el coeficiente de friccion para esta velocidad es:

¢, - 1.328

JRe.

c, - 1.328
V1.045x10°

C s =0.0041

Para la velocidad de inyeccién de 27.16 m/s se tiene un Reynolds igual a:
R, =1.375x10°

Por lo tanto el coeficiente de friccion para esta velocidad es:

Cf _ 1.328
JRee
Cf _ 1.328
Ji375:00°
Cf =0.0035

Siendo Cy =0.0041 para la velocidad de inyeccion de 20.65 m/s vy

Cr =0.0035 para la velocidad de inyeccién de 27.16 m/s se pudo concluir que:

» Para una velocidad de inyeccién de 27.16 m/s se presenté un menor coeficiente
de friccidén que el presentado por la velocidad de 20.65 m/s.

= A medida que aumento la velocidad de inyeccidon el valor del coeficiente de
friccion presente en el perfil disminuyé.

= A medida que el coeficiente de friccion disminuyo la fuerza de resistencia al
avance disminuyo también.
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7. DOCUMENTO INGENIERIL

El propdsito de este documento ingenieril es llegar a determinar y entender las
ventajas y desventajas presentadas al momento de implementar cada una de las
técnicas que evitan el desprendimiento de la capa limite, tratadas en esta
investigacion, las cuales son mostradas en las tablas 32 a la 39.

Para lograr lo descrito anteriormente, es necesario, primero aclarar mediante la
figura 94, los efectos que genera la separacion de la capa limite y la manera por la
cual se puede llegar a obtener esta separacion.

Figura 94. Causas y efectos de la separacion de la capa limite en un perfil aerodinamico.

TRANSICION CAPA LIMITE TURBULENTA TURBULENCIA

NOIJISNVYL
V130 S3NdS3IA HOAVIN S3 NQIDDIHA
NOIOVLN3ILSNS
V1 3d OLNIINVHOran

RESISTENCIA 5
«—— RESISTENCIAINDUCIDAAL ~~  SUSTENTACION

Fuente — Los autores.
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En esta figura se puede observar que en presencia de una capa limite turbulenta
existe una mayor resistencia a la separacion y la sustentaciéon se mantiene en el
perfil aerodinamico. Por otra parte, la resistencia al avance para una capa limite
laminar puede ser de una magnitud mucho menor que en una capa limite
turbulenta, aunque en una capa limite laminar, el flujo es susceptible a separarse
del perfil aerodinamico. En adicion a lo anterior, se puede apreciar que la
separacion de la capa limite produce una perdida de sustentacion y un aumento
en la resistencia al avance, y para evitar esta separacién en algunos casos es
necesario utilizar el punto de transicion el cual podemos adelantarlo para llegar a
una capa limite turbulenta en el caso de presentarse el desprendimiento en una
capa limite laminar, o también este punto podemos atrasarlo para mantener una
capa limite laminar en el caso de tener demasiadas perdidas aerodinamicas en
una capa limite turbulenta. En esta figura también se muestra que al momento de
evitar el desprendimiento de la capa limite se debe tener en cuenta el aumento de
la resistencia al avance inducida dependiendo el angulo de ataque del perfil,
debido al aumento de la sustentacion.

7.1 CLASIFICACION GENERAL DE LAS VENTAJAS OBTENIDAS POR LA
APLICACION DE LAS TECNICAS DE CONTROL Y PREVENCION DEL
DESPRENDIMIENTO DE LA CAPA LIMITE EN UN PERFIL AERODINAMICO.

La seleccion particular de las técnicas de control de capa limite estudiadas en este
trabajo de investigacion, fue realizada en base al tipo de flujo presente en el perfil
utilizado para las pruebas de experimentacion.

Dependiendo del numero de Reynolds, la velocidad, la viscosidad, etc, se
presentaron diferentes resultados al momento de manipular el flujo de de aire
sobre el perfil NACA 23012. Estos resultados obtenidos se resumen en la figura 95
los cuales se alcanzaron mediante la manipulacion de la capa por medio de dos
diferentes formas:

= El atraso o avance del punto de transicion

» La supresion o el mejoramiento de la capa limite laminar.

En general, la aplicacién de las técnicas estudiadas (exceptuando la técnica de
esferas y de calentamiento de la superficie), dieron como resultado algunas de las

ventajas descritas en la figura 94 las cuales fueron alcanzadas dependiendo de la
forma de manipulacién de la capa limite lograda por las técnicas.
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Figura 95. Las formas de controlar y evitar la separacion la capa limite y sus ventajas.
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DE TRANSICION 'DE LA CAPA
LIMITE LAMINAR
CONTROL DEL RREEDéJlgg'E?\"‘éE\EA'-LA MEJORA'I\_")\ENTO P MEJOR DISTRIBUCION
- O VELOCIRGR AVANCE SUSTENTACION DE PRESIONES

Fuente — Los autores.

7.2 CARACTERISTICAS DE LAS TECNICAS QUE EVITAN EL
DESPRENDIMIENTO DE LA CAPA LIMITE.

En las tablas 32 a la 39 se describen las caracteristicas generales como la forma
de construccion, las ventajas y desventajas presentadas por cada una de las
técnicas aplicadas en el perfil NACA 23012.

La informacion dada en estas tablas orientara y permitirdn a los ingenieros

aeronauticos seleccionar de manera preliminar la técnica que evita el
desprendimiento de la capa limite mas conveniente para el disefio de su aeronave.
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Tabla 32. Caracteristicas de los generadores de vortice

GENERADORES DE VORTICE

Definicion

Pequenas laminas verticales que modifican el comportamiento del flujo
que circula sobre una superficie aerodinamica. Estas laminas convierten
una capa limite laminar lenta en una capa limite turbulenta la cual tiene
mayor energia cinética.

Clasificacion

Técnica Pasiva

Construccion

Usualmente son construidos con los mismos materiales con los que se
fabrica el perfil. Estos tipos de generadores de vortice son incorporados
por medio de elementos de sujecidon como tornillos, remaches, o son
incorporados directamente a la piel. La altura de los generadores de
vortices debe estar entre el 10% y 80% del valor del espesor de la capa
limite laminar.

Ventajas

- Suimplementacién no necesita de una fuente de alimentacién
externa.
- Aumentael C;.

- Proporciona una distribucion mas uniforme de los valores de ¢,

(Sobre la superficie superior del perfil).

- No requiere ser aplicada en toda la superficie del perfil
aerodinamico.

- Su implementacion no representa un alto costo.

- Facil de implementar y construir.

- Su fabricacion puede realizarse con los mismos materiales con los
que se construye la superficie aerodinamica.

- No requieren de un mantenimiento riguroso.

Desventajas

- Disminuye el angulo de entrada en perdida del perfil.

- Unainadecuada seleccion de la geometria, tamafo, orientacion y
ubicacion genera una disminucion del C; y un aumento del ¢, .

- A elevados angulos de ataque la capa limite se desprende con
mayor facilidad.

- Susceptible a los dafos por impacto.

Fuente — Los autores.
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Tabla 33. Caracteristicas de la técnica de rugosidad

RUGOSIDAD

Definicion

Esta técnica es utilizada para inducir el punto de transicion de un flujo
laminar que tiende a desprenderse del perfil aerodinamico.

Clasificacion

Técnica Pasiva

La aplicacién de esta técnica consiste en adherir una delgada capa de

Construccion rugosidad ya sea con granos de carburo de silicio o arena fina cuya
altura no supere el 2% del espesor de la capa limite laminar.
- Su implementacion no necesita de una fuente de alimentacién
externa.
) - Aumenta el C; en altas velocidades del régimen subsénico.
Ventajas o -
- Genera una disminucion de los valores de ¢, (Sobre la superficie
superior del perfil).
- No requieren de un mantenimiento riguroso.
- Disminuye el angulo de entrada en perdida del perfil.
- Disminuyeel ¢, .
. - Aumentael C;.
Desventajas - Una inadecuada seleccion del nivel de rugosidad genera una

disminucién del C; y un gran aumento del ¢, .

Su implementacion representa un alto costo.
Su construccion y aplicacién es compleja.

Fuente — Los autores.
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Tabla 34. Caracteristicas de la técnica de guias de flujo

GUIAS DE FLUJO

Definicion

Pequenas lineas o placas continuas en relieve orientadas en el sentido
de la direccion del flujo, las cuales consisten en dirigir las lineas de
corriente de aire para evitar que estas tomen una forma turbulenta al
tratar de moverse en direccién diagonal a la cuerda del perfil.

Clasificacion

Técnica Pasiva

Construccion

Pueden ser construidos con los mismos materiales con los que se fabrica
el perfil aerodinamico o con materiales compuestos.

Su implementacion no necesita de una fuente de alimentacion
externa.

Aumenta los dngulos de entrada en perdida.

Aumenta el C;.

Aumentael ¢, .

max

Ventajas - Disminuye los valores de C, (Sobre la superficie superior del perfil).
- Suimplementacion no representa un alto costo.
- Facil de implementar y construir.
- Controla y previene el desprendimiento de la capa limite en un a la
con un angulo de flechamiento.
- No requieren de un mantenimiento riguroso.
Desventajas - Aumento del ¢;.

Fuente — Los autores.
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Tabla 35. Caracteristicas de la técnica de porosidad.

POROSIDAD

Definicion

El principio de esta técnica consiste en convertir el flujo laminar que
tiende a desprenderse en un flujo turbulento, por medio de la aceleracién
y ganancia de energia cinética obtenida gracias al movimiento
ondulatorio creado cuando el aire pasa sobre la superficie porosa.

Clasificacion

Técnica Pasiva

Construccion

Consiste en realizar una serie de agujeros que no traspasen la superficie
del perfil aerodinamico.

Su implementacion no necesita de una fuente de alimentacion
externa.

Aumentael ¢, .

Ventajas o e o _ _

- Disminuye los valores de C, (Sobre la superficie superior del perfil).

- No se requieren de materiales adicionales para su construccién e
implementacion.

- Aumentael ¢,,.

- Su construccion y aplicacion es compleja.

- Susceptible a la contaminacion de la superficie por polucién e

Desventajas insectos.

Presenta una distribucion no uniforme del ¢, (Sobre la superficie
superior del perfil).

Su implementacion representa un alto costo.

Requiere de un mantenimiento riguroso.

Fuente — Los autores.
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Tabla 36. Caracteristicas de la técnica de esferas.

ESFERAS

Definicion Pequefios cuerpos que aceleran el flujo que circula sobre el perfil.

Clasificacion Técnica Pasiva

Se construye por medio de cuerpos esféricos que pueden variar desde

Construccion materiales plasticos, metalicos y materiales compuestos.

- Suimplementacion no necesita de una fuente de alimentacion
Ventajas externa.
- No requiere de un mantenimiento riguroso.

- Disminuye el angulo de entrada en perdida.
- Disminuye el ¢;.

- Disminuyeel ¢, .

- Aumento del ¢;.

Desventajas - Aumentael ¢y .

- Disminucion del i.
Ca

- Aumento de los valores de C, (Sobre la superficie superior del perfil).

- Suimplementacion representa un alto costo.
- Su construccion y aplicacion es compleja.

Fuente — Los autores.
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Tabla 37. Caracteristicas de la técnica de calentamiento de la superficie.

CALENTAMIENTO DE LA SUPERFICIE

Definicion

Técnica que consiste en suministrar calor a la superficie del perfil que se
encuentra en contacto con el aire, con el objetivo de poder hacer una
transferencia de calor entre la pared del perfil aerodinamico y la corriente
de aire que pasa sobre este.

Clasificacion

Técnica activa

Construccion

Para su aplicacién se requiere un elemento generador de calor, ya sea
por resistencia eléctrica y/o o un por flujo de gas caliente. Para su
construccion se hace necesario el empleo de componentes adicionales a
los de la construccion de un perfil aerodinamico, tales como reguladores
de temperatura, termocuplas, resistencias, soportes para el sistema y
conectores, en el caso de ser mediante flujo de gas caliente, tuberias y
acoples.

- Evita la formacién de hielo que forma una rugosidad irregular la cual

Ventajas desprende la capa limite.

- Suimplementacion necesita de una fuente de alimentacion externa.
- Requiere de un sistema de regulacion.
- Disminuye el angulo de entrada en perdida.
- Disminuye el C;.
- Disminuyeel ¢, .
- Aumento del ¢;.

Desventajas - Aumentael ¢, .

- Disminucién del <L .
Cq

- Suimplementacion representa un alto costo.

- Su construccién y aplicacion es compleja.

- Aumenta el peso por sus accesorios.

- Requiere de un mantenimiento riguroso.

Fuente — Los autores.
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Tabla 38. Caracteristicas de la técnica de succion.

SUCCION

Definicion

Técnica que consiste en crear una serie de orificios o hendiduras sobre
la superficie de un perfil aerodinamico para que por medio de ellas se
realice la succion de las particulas desaceleradas que fluyen a través del
perfil.

Clasificacion

Técnica activa

Construccion

Para la aplicaciéon de esta técnica se necesita de una bomba de vaci6 o
un motor de aspiracidon que proporcione una succion de aire, tuberias,
acoples, valvulas, soportes y reguladores de caudal.

Ventajas

- Aumenta los angulos de entrada en perdida.
- Aumentael ¢.

- Aumentael ¢, .
- Disminuye el ¢, .

- Aumento del i.
Cq

Desventajas

- Su implementacion representa un alto costo.

- Su implementacion necesita de una fuente de alimentacion externa.

- Requiere de un sistema de regulacion.

- Susceptible a la contaminacion de la superficie por polucién e
insectos.

- Su construccion y aplicacion es compleja.

- Aumenta el peso por sus accesorios.

- Unainadecuada seleccion de la configuracion de la cantidad de aire
succionada y del tamafio, niumero y ubicacién de los agujeros
suprime la capa limite.

- Requiere de un mantenimiento riguroso.

Fuente — Los autores.
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Tabla 39. Caracteristicas de la técnica de inyeccion.

INYECCION

Definicion

Esta técnica consiste en inyectar o impulsar una cierta cantidad adicional
de fluido (aire) dentro del las lineas de corriente de flujo que rodean un
perfil aerodinamico y que forman la capa limite en el mismo.

Clasificacion

Técnica activa

Construccion

Para su aplicacion se hace necesario tener un motor jet y/o bomba de
aire, u otro sistema de inyeccion, tuberias, valvulas reguladoras de flujo,
y la elaboracién rendijas en el perfil aerodinamico.

Ventajas

Aumenta los angulos de entrada en perdida.
Aumenta el C;.

Aumentael ¢, .

max

Disminuye el C, .

Aumento del S .
Cq

Desventajas

Su implementacion representa un alto costo.

Su implementacion necesita de una fuente de alimentacion externa.
Requiere de un sistema de regulacion.

Su construccién y aplicacion es compleja.

Aumenta el peso por sus accesorios.

Una inadecuada seleccion de la configuracion de la cantidad de aire
inyectada y del tamafio, numero y ubicacion de los agujeros genera
el desprendimiento o supresion de la capa limite.

Requiere de un mantenimiento riguroso.

Fuente — Los autores.
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8. CONCLUSIONES

Para el desarrollo de este proyecto se investigd y analizé la teoria que describe el
comportamiento de la capa limite laminar y turbulenta sobre una superficie. Esta
teoria inicio con la descripcion de las ecuaciones de Navier-Stokes para luego asi
poder estudiar las caracteristicas como el espesor y los coeficientes de rozamiento
presentes en una capa limite. Adicionalmente en esta teoria se estudio el punto de
transicién y desprendimiento de la capa limite para poder entender como controlan
y actuan las técnicas que se analizaron en este proyecto de investigacion.

Por medio de los diferentes documentos técnicos publicados por la NASA, la AIAA
y diferentes autores alrededor del mundo que han trabajado sobre el tema del
control de la separacidon de la capa limite, se logré seleccionar, experimentar y
analizar en este proyecto las técnicas: generadores de voértice, rugosidad, guias de
flujo, porosidad, esferas, calentamiento de la superficie, succién e inyeccion.

Estas técnicas se aplicaron en la superficie superior del perfil NACA 23012 el cual
fue seleccionado por medio de la estadistica mostrada en el anexo A, en la que se
determind que este tipo de perfil es uno de los mas utilizados en aeronaves que
vuelan a bajas velocidades del régimen subsoénico.

La forma de aplicar estas técnicas se escogié de manera aleatoria, con lo que se
pudo determinar en general las ventajas y desventajas que cada una de estas
técnicas ofrece. El disefio para la construccion del perfil NACA 23012 y para la
aplicacion de las técnicas seleccionadas se realizé en el programa Solid Edge en
donde se obtuvieron los planos mostrados en el anexo B. Para poder implementar
las técnicas seleccionadas se construyeron 10 perfiles aerodinamicos NACA
23012 como se describe en el capitulo 6 de este proyecto. Una vez construidos los
10 perfiles se implementaron las técnicas sobre estos.

Se realizaron pruebas en el tunel de viento una vez implementadas las técnicas
sobre los perfiles construidos. Las pruebas de mediciéon de la fuerza de
sustentacion, fuerza de resistencia al avance y distribucidn de presiones se
realizaron a Re = 1.014 x 10°, Re = 1.352 x 10° y Re = 1.690 x 10°. Los datos
obtenidos de las mediciones se convirtieron a coeficientes, los cuales fueron
graficados como se muestra en los anexos del F al I.

A partir del andlisis de estas graficas se determind el nivel de eficiencia de cada
una de las técnicas seleccionadas y se cre6 un documento ingenieril en donde se
clasificaron de manera general los beneficios obtenidos y se concluyeron las
ventajas y desventajas que estas técnicas ofrecen, las cuales son mostradas en
las tablas 32 a la 39.
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Al comparar los resultados de las diferentes técnicas con el perfil NACA 23012 se
obtuvo de manera general que:

e Las técnicas que aumentaron el angulo de entrada en pérdida fueron: guias de
flujo, succion e inyeccion.

e Las técnicas que disminuyeron el angulo de entrada en pérdida fueron:
generadores de vortice, rugosidad, esferas, y calentamiento de la superficie.

e Las técnicas que aumentaron el coeficiente de sustentacion fueron: generadores
de vortice, guias de flujo, porosidad, succion e inyeccion.

e Las técnicas que disminuyeron el coeficiente de sustentacién fueron: rugosidad,
esferas, y calentamiento de la superficie.

e La técnica que obtuvo el mayor coeficiente de sustentacion maximo fue
inyeccion.

e Las técnicas que presentaron una disminucion del coeficiente de resistencia al
avance fueron: succion e inyeccion.

e Las técnicas que aumentaron el coeficiente de resistencia al avance fueron:
generadores de vortice, rugosidad, guias de flujo, esferas y calentamiento de la
superficie.

e Las técnicas que aumentaron la eficiencia aerodinamica fueron: succion e
inyeccion.

e Las técnicas que presentaron una disminucion en la eficiencia aerodinamica
fueron: generadores de voértice, rugosidad, guias de flujo, porosidad, esferas y
calentamiento de la superficie.

e Las técnicas que presentaron una disminucion de los valores del coeficiente de
presion fueron: generadores de vortice h = 1.1 mm y e = 2.2 mm, rugosidad k=16
Mm, guias de flujo y porosidad.

¢ La técnica que presentaron un aumento de los valores del coeficiente de presion
fue los generadores de vértice con la configuracion de h=2 mmy e =5 mm, la
rugosidad k=104 ym y esferas.

Con la implementacién de los generadores de vortice se concluyo que la altura de

estos deben estar entre el 10% y el 80% del espesor de la capa limite presente en
el perfil aerodinamico.
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El aumento del coeficiente de resistencia al avance presentado por la aplicaciéon
de la técnica de rugosidad es causado por el aumento de las fuerzas de
rozamiento entre la capa limite y la superficie rugosa y por el cambio del flujo
laminar a turbulento.

El aumento del coeficiente de resistencia al avance presentado por la aplicacion
de la técnica de guias de flujo es debido a que el uso de estas guias de flujo
incrementa la cantidad de area expuesta en el perfil al contacto con el aire en
movimiento.

La implementacion de la técnica de porosidad generé una disminucion de los
valores del coeficiente de presion debido a la aceleracion obtenida gracias al
movimiento ondulatorio que se presenta cuando el aire pasa a través de la
superficie porosa.

Todas las desventajas que se obtuvieron con la aplicacion de la técnica de esferas
se debieron a que las esferas instaladas actuaron como cuerpos perturbadores de
flujo y no como cuerpos aceleradores del flujo.

Con la implementacion de la técnica de calentamiento se cred una transferencia
de calor desde la superficie del perfil hacia el flujo de aire que circula sobre el
mismo. Al haber un incremento en la temperatura del flujo de aire, se produjo un
incremento de la viscosidad, de las fuerzas de friccion y del espesor de la capa
limite. Entre mas grueso sea el espesor, mayor cantidad de aire sera
desacelerado sobre la superficie produciendo una mayor fuerza de resistencia al
avance, aumentando asi las probabilidades del desprendimiento de la capa limite.

Todas las ventajas obtenidas con la implementacion de la técnica de succion se
presentaron debido a la absorcion de las particulas de aire desaceleradas que
fluyen a través del perfil, evitando de esta manera que disminuya la velocidad del
flujo y el desprendimiento de la capa limite.

Todas las ventajas obtenidas con la implementacién de la técnica de inyeccion
fueron logradas, debido a que el flujo inyectado sobre la superficie del perfil
aumenté el flujo masico y la energia cinética del fluido que forma la capa limite.

En la técnica de inyeccion, la inyeccion masiva presenta mejores resultados que
una inyeccion suave. A medida que aumento la velocidad de inyeccion el valor del
coeficiente de friccion presente en el perfil disminuyd, con lo que se logré obtener
de igual manera una disminucion de la fuerza de resistencia al avance.

Las técnicas que son de facil construccion e implementacion son: generadores de
vortice y guias de flujo.

149



Las técnicas que son de dificil construccion e implementacién son: rugosidad,
porosidad, esferas, calentamiento de la superficie, succion e inyeccion.

Las técnicas que evitan el desprendimiento de la capa limite son: generadores de
vortice, rugosidad, guias de flujo, porosidad, succioén e inyeccion.

La técnica de guias de flujo fue la técnica pasiva que presenté mayores y mejores
ventajas en comparacion con el resto de las técnicas pasivas estudiadas en este
proyecto de investigacion.

La técnica de inyeccion fue la técnica activa que presenté mayores y mejores
ventajas en comparacion con el resto de las técnicas activas estudiadas en este
proyecto de investigacion.

Las técnicas de esferas y calentamiento fueron las que presentaron las mayores
desventajas en comparacion con las otras técnicas estudiadas en este proyecto de
investigacion.

El control y prevenciéon de la separacion de la capa limite aumenta la fuerza de
sustentacion y reduce la fuerza de resistencia al avance, generando asi una mayor
economia de vuelo al disminuir el consumo de combustible tanto para aeronaves
militares como para aeronaves civiles.
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9. RECOMENDACIONES

Los autores de esta obra recomiendan:

Adquirir un tunel de viento mas grande, con una mayor velocidad de operaciéon y
que sus equipos presenten una mayor escala de medicion para disminuir los
errores por medicion presentados en los datos arrojados por este.

Realizar nuevas investigaciones para cada técnica, para asi poder desarrollar una
metodologia que indique la seleccidn y aplicacion de estas técnicas que evitan el
desprendimiento de la capa limite.

Comparar los resultados obtenidos experimentalmente con un software de
validacion como el CFD (Computational Fluid Dynamics), para futuras
investigaciones relacionadas con el control y prevencion de la separacion de la
capa limite.

Implementar técnicas pasivas que evitan el desprendimiento de la capa limite en
aeronaves de pequefia envergadura y/o aeronaves con motores reciprocos,
debido a que las técnicas activas son de compleja aplicacion, aumentan el peso
de la aeronave y requieren de una fuente de alimentacién externa que en su
mayoria se deriva para algunas aeronaves de sus motores a reaccion.

Realizar un estudio de aplicacién y analisis de costo de las técnicas que evitan el

desprendimiento de la capa limite para aeronaves de aviacidn general, de
transporte y militar.
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ESTADISTICA DE LA SELECCION DEL PERFIL DE PRUEBAS



ANEXO A.

ESTADISTICA DE LA SELECCION DEL PERFIL DE PRUEBAS

Este anexo contiene un listado de aeronaves que vuelan a velocidades del
régimen subsoénico las cuales fueron escogidas de forma aleatoria, con el objetivo
de poder determinar cual es el perfil aerodinamico mas usado en este tipo de
aviones.

La siguiente estadistica determind que uno de los perfil aerodinamicos mas
utilizado es el NACA 23012 de acuerdo a la figura mostrada en este anexo, por lo
tanto sera este el perfil el seleccionado para la aplicacion de las diferentes
técnicas que se estudian en este proyecto para evitar el desprendimiento de la
capa limite.

Tabla 1. Aeronaves que utilizan el perfil NACA 4412.

NACA 4412
Perfil de la raiz Perfil de la
Unidades Aeronaves del ala punta del ala

1 AAl AA-2 Mamba NACA 4412 NACA 4412
2 Aeronca 65-TAC Defender NACA 4412 NACA 4412
3 Aeronca 65-TAF Defender NACA 4412 NACA 4412
4 Aeronca 65-TAL Defender NACA 4412 NACA 4412
5 Aeronca 65-TC Tandem NACA 4412 NACA 4412
6 Aeronca 65-TF Tandem NACA 4412 NACA 4412
7 Aeronca 65-TL Tandem (O-58, L-3) NACA 4412 NACA 4412
8 Aeronca 7-AC Champion NACA 4412 NACA 4412
9 Aeronca 7-BCM Champion (L-16) NACA 4412 NACA 4412
10 Aeronca 7-CCM Champion (L-16) NACA 4412 NACA 4412
11 Aeronca 7-DC Champion NACA 4412 NACA 4412
12 Aeronca 7-DCM Champion NACA 4412 NACA 4412
13 Aeronca 7-DCS Champion NACA 4412 NACA 4412
14 Aeronca 7-EC Champion NACA 4412 NACA 4412
15 Aeronca 7-ECS Champion NACA 4412 NACA 4412
16 Aeronca 7-FC Champion NACA 4412 NACA 4412
17 Aeronca TG-33 NACA 4412 NACA 4412
18 Aeronca TG-5 NACA 4412 NACA 4412
19 Avro 748 NACA 23018 NACA 4412
20 Avro 780 Andover NACA 23018 NACA 4412




NACA 4412

Perfil de la raiz Perfil de la
Unidades Aeronaves del ala punta del ala

21 Avtech Jabiru LSA/ST NACA 4412 NACA 4412
22 Ayres 660 Turbo-Thrush NACA 4412 NACA 4412
23 British Aerospace 748 NACA 23018 NACA 4412
24 British Aerospace ATP NACA 23018 NACA 4412
25 Ayres S2R Thrush NACA 4412 NACA 4412
26 Aero Commander 200 NACA 23015 NACA 4412

Fuente — Los autores

Tabla 2. Aeronaves que utilizan el perfil NACA 4415.

NACA 4415
Perfil de la raiz Perfil de la punta

Unidades Aeronaves del ala del ala
1 AAI RQ-2 Pioneer NACA 4415 NACA 4415
2 Benett-Carter Dottie S NACA 4415 NACA 4415
3 Air Tractor AT-301 NACA 4415 NACA 4415
4 Air Tractor AT-401 NACA 4415 NACA 4415
5 Air Tractor AT-402 NACA 4415 NACA 4415
6 Air Tractor AT-501 NACA 4415 NACA 4415
7 Air Tractor AT-502 NACA 4415 NACA 4415
8 Air Tractor AT-602 NACA 4415 NACA 4415
9 Air Tractor AT-802 NACA 4415 NACA 4415

Fuente — Los autores
Tabla 3. Aeronaves que utilizan el perfil NACA 0012.
NACA 0012
Perfil de la raiz Perfil de la

Unidades Aeronaves: del ala punta del ala
1 Reed 1A Rooivalk NACA 0012 NACA 0012
2 Reed Falcon NACA 0012 NACA 0012
3 Adams-Wilson Choppy NACA 0012 NACA 0012
4 Cessna 152 NACA 2412 NACA 0012
5 B-17 Flying Fortress NACA 0012 NACA 0010
6 Mitsubish s-62 NACA 0012 NACA 0012
7 Cessna 140° NACA 2412 NACA 0012
8 Cessna 150 NACA 2412 NACA 0012
9 Cessna 152 NACA 2412 NACA 0012

Fuente — Los autores

Tabla 4. Aeronaves que utilizan el perfil NACA 23012.




NACA 23012

Perfil de la raiz Perfil de la
Unidades Aeronaves del ala punta del ala
1 Aero Boero 115 NACA 23012 NACA 23012
2 Aero Boero 150 NACA 23012 NACA 23012
3 Aero Boero 180 NACA 23012 NACA 23012
4 Aero Boero 210 NACA 23012 NACA 23012
5 Aero Boero 260 NACA 23012 NACA 23012
6 Aero Boero 95 NACA 23012 NACA 23012
7 Aero Commander 500 Shrike NACA 23012 NACA 23012
8 Aero Commander 520 Shrike NACA 23012 NACA 23012
9 Aero Commander 580 Shrike NACA 23012 NACA 23012
10 Aero Commander 600 Shrike NACA 23012 NACA 23012
11 Aero Commander 680 Shrike NACA 23012 NACA 23012
12 Aero Visions Celebrity NACA 23012 NACA 23012
13 Aerosport Scamp NACA 23012 NACA 23012
14 Afco RL.3 Monsoon NACA 23012 NACA 23012
15 Beech 50 Twin Bonanza NACA 23014.1 NACA 23012
16 Aerosport Scamp NACA 23012 NACA 23012
17 Auster J1B NACA 23012 NACA 23012
18 Auster J5 NACA 23012 NACA 23012
19 Auster J/1U Workmaster NACA 23012 NACA 23012
20 Aviasud AE 206 Mistral NACA 23012 NACA 23012
21 Barkley-Grow T8P-1 NACA 23012 NACA 23012
22 Auster AOP 9 NACA 23012 NACA 23012
23 Aviation Traders 98 Carvair NACA 23016 NACA 23012
24 Avro 679 Manchester NACA 23018 NACA 23012
25 Avro 683 Lancaster NACA 23018 NACA 23012
26 Avro 685 York NACA 23018 NACA 23012
27 Avro 691 Lancastrian NACA 23018 NACA 23012
28 Avro 694 Lincoln NACA 23018 NACA 23012
29 Avro 696 Shackleton NACA 23018 NACA 23012
30 Akaflieg Stuttgart FS-18 NACA 23018 NACA 23012
31 Armstrong Whitworth AW.650 Argosy NACA 23018 NACA 23012
32 Auster B.8 Agricola NACA 23018 NACA 23012
33 Alpavia RF2 Avién-Planeur NACA 23015 NACA 23012
34 Alpavia RF3 Avién-Planeur NACA 23015 NACA 23012
35 Cessna 550 Citation Il NACA 23014 NACA 23012
36 Canadair CL-2 DC-4M North Star NACA 23016 NACA 23012
37 Canadair CL-4 C-4 North Star NACA 23016 NACA 23012




NACA 23012

Perfil de la raiz Perfil de la
Unidades Aeronaves del ala punta del ala
38 Auster AOP 9 NACA 23012 NACA 23012
Fuente — Los autores
Tabla 5. Aeronaves que utilizan el perfil NACA 2412.
NACA 2412
Perfil de la Perfil de la punta
Unidades Aeronaves raiz del ala del ala
1 Cessna 120 NACA 2412 NACA 2412
2 Cessna 190 NACA 2412 NACA 2412
3 Cessna 195 (LC-126) NACA 2412 NACA 2412
4 Cessna 305 L-19 NACA 2412 NACA 2412
5 Cessna 308 NACA 2412 NACA 2412
6 Cessna 309 NACA 2412 NACA 2412
7 Cessna 319 NACA 2412 NACA 2412
8 Cessna 321 OE-2 NACA 2412 NACA 2412
9 Cessna 325 NACA 2412 NACA 2412
10 Cessna 206 Super Skylane NACA 2412 NACA 0012
11 Cessna 206 Super Skywagon NACA 2412 NACA 0012
12 Cessna 207 Skywagon NACA 2412 NACA 0012
13 Cessna 207 Stationair NACA 2412 NACA 0012
14 Cessna 336 Skymaster NACA 2412 NACA 2409
15 Cessna 337 Skymaster (0-2) NACA 2412 NACA 2409
16 Cessna 182 1972-later NACA 2412 NACA 2412 mod
17 Cessna 206 Stationair 1972-later NACA 2412 NACA 2412 mod
18 Cessna 172 NACA 2412 NACA 2412 mod

Fuente — Los autores




Grafica 1.Perfiles aerodinamicos usados en aeronaves que vuelan a velocidades del régimen
subsoénico
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ANEXO B.

PLANOS EN SOLID EDGE



VISTA A

9982

100

11982

292

871

1129

186

ESTUDIO Y ANALISIS DE TECNICAS QUE EVITAN

Nimerode |  Nimero de Titulo Material | Cantidad Comentarios

elemento Documento
1 Plano 4 Refuerzo Estructural Costilla 1 - A Inferior Aluminio 2024 1
2 Plano 1 prfl 1 23012 o202 | ]| Ferlieloc s 2t il iy e W 202 o
3 Plano 5 Refuerzo Estructural 1 - B Superior Aluminio 2024 1
4 Plano 6 Refuerzo Estructural Larguero 2 - A Aluminio 2024 1
5 Plano 7 Refuerzo Estructural Larguero 2 - B Aluminio 2024 1
6 PI ano 3 Aletas 1 - B Base Superior Acrilico Azul 1 égrgéclgrcgr;\uuln [gsecnuergc?e éﬁ;egm n?gnfgpesor con caracteristicas de superficie lisa,
7 Plano 2 Aletas 1 - A Base Inferior Acrilico Azul 1 Qgrgéclgrcgrxln (?Secrﬁ(r)lc:)e sdpeecgtr?vrzl n?:nfgpesor con caracteristicas de superficie lisa,
8 PLano 8 Varilla de Soporte de Perfil Acero Plata 1
9 - Tl pelrad et G | ot i o 1 s o b e o
10 - Terca heero B | e orcm ot o o2 por 2o e s
11 Pl ano 8 Cufia de Sujecion de Perfil Aluminio 1 ;:r:glhsﬁh; i}zeA(Ijuemligit;aZr(i)ﬁ;t gs ;r;lénmd; lgi;;?sor que evita el movimiento del
12 Sqeiard e Remaches Auninio 10 | S e e amn s sind nn e 2 con e G

SEIg—EJLEA)SOELUDT%AE EL DESPREND|M|ENTO DE LA CAPA LIMITE EN UN
Nombre Fecha PERFIL AERODINAMICO A BAJAS VELOCIDADES

Dibujado |Integrantes del Proyecto 25-05-2005 | Integrantes. LEONARD STEVEEN DELGADO HERNANDEZ Formato:
Aprobado 1 | Ingeniero Oscar Ricardo Grandas YEISON JAIR SABOGAL ALDANA A2
Aprobado 2 WILLIAM FERNANDO TABARES BOCANEGRA

Las dimensiones y cotas Titulo Perfil Limpio Explosionado | Plano 1E
@% it o anglosen | REVISON. 1 [ Fecha de Tevision. 19 e enero de 2006 |Perfl naca 23012

grados y tolerancias de

205y <P enFomato 50| geraiy 11 Material:Se Listan en Ia Tabla de Referencia de partes | Hoja 1 de 1




Numero de NUmero de Titulo Material | Cantidad Comentarios
elemento Documento

1 Plano 4 Refuerzo Estructural Costilla 1 - A Inferior Aluminio 2024 1
2 Plano 9 APz Gias e Py | Mmoo | || et Bl i 2 o
3 Plano 5 Refuerzo Estructural 1 - B Superior Aluminio 2024 1
4 Plano 6 Refuerzo Estructural Larguero 2 - A Aluminio 2024 1
5 Plano 7 Refuerzo Estructural Larguero 2 - B Aluminio 2024 |
6 Pl ano 3 Aletas 1 - B Base Superior Acrilico Azul 1 égrlclgclgrct;rznlljjln gsecligc;)eg;eggvn; ”(Iisnf:pesor con caracterfsticas de superficie lisa,
7 Plano 2 Aletas 1 - A Base Inferior Acrilico Azul 1 ggrg(l)clgrcgrzngln (?Secr'}ergcroegpeegglvrr; n?snfgpesor con caracterfsticas de superficie lisa,
8 PLano 8 Varilla de Soporte de Perfil Acero Plata 1
9 - Tonllo Avelanad fero G| oo et e 1 g i 22 gt i
0 - Tierca fero G| Dot e S e g i e gos
11 - Cufia de Sujecidn de Perfil Aluminio 1 e e o sr e et l et el
12 Eieato t enactes Remaches Aluinio 100 | i e oo s o i 3. o sk o
13 - Guias de F|Uj0 Estafio 10 Alambre de estafio com(n, de 0.8mm de diametro

ESTUDIO Y ANALISIS DE TECNICAS QUE EVITAN

égLPlLBSOELUDT%NES EL DESPRENDIMIENTO DE LA CAPA LIMITE EN UN
T — PERFIL AERQDINAMICO A BAJAS VELOCIDADES

Dibujado | Integrantes del Proyecto 28-05-2005  Integrantes; LEONARD STEVEEN DELGADO HERNANDEZ Formato;
Aprobado 1 | Ingeniero Oscar Ricardo Grandas YEISON JAIR SABOGAL ALDANA A2
Aprobado 2 WILLIAM FERNANDO TABARES BOCANEGRA

Las dimensiones y cotas Titlo Perfil Guias de FlUjO Explosionado | Plano 2E

estan expresadas en P T m

milimetros%los angulos en Revision: 1 Fecha de revision 19 de enero de 2006 Perfil: yaca 23012

grados y tolerancias de

+05y #1° en Formato IS0 Escala 1:1

Material: Se Listan en la Tabla de Referencia de partes | Hoja 1 de 1




Namero de |  Numero de Titulo Material | Cantidad Comentarios

elemento Documento
1 Plano 4 Refuerzo Estructural Costilla 1 - A Inferior Aluminio 2024 1
2 Plano 10 Perfil NACA 23012 con Generadores de Vértice | Aluminio 2024 1 Pl bl il ot
3 Plano 5 Refuerzo Estructural Costilla 1 - B Superior Aluminio 2024 1
4 Plano 0 Refuerzo Estructural Larguero 2 - A Aluminio 2024 1
5 Plano 7 Refuerzo Estructural Larguero 2 - B Aluminio 2024 1
6 Pl ano 3 Aletas 1 - B Base Superior Acrilico Azul 1 ggr!&clgrcgrgbjr ogsecr&ergcroeg;egtr?\/n; ”tlieenf;pesor con caracterfsticas de superficie lisa,
7 Plano 2 Aletas 1 - A Base Inferior Acrilico Azul 1 égncl:)clgrcgr;ﬁln ogsecTJergcfegpeeggl\g ”t:gnigpesor con caracteristicas de superficie lisa,
8 PLano 8 Varilla de Soporte de Perfil AceroPlata 1
9 - Trilo el e 4| ot sty 1 g 2 e r o
10 - Tuerca Aeero 4| G Totnm o e ey a2 o 22 e o
ll Plano 8 Cufia de Sujecion de Perfil Aluminio 1 ggiglheer?h:l (éTeAL%mllgl(\)/azr(lJﬁ: gee érgerr;(;ﬁ%éstpaesor que evita el movimiento del
12 Eqpatr o anas Remaches Aluninio 10 | Soum oo fo o e s o i 5 26 O s
13 PI ano 10 Generadores de Vortice Aluminio 10 Generadores de Vortice hechos en aluminio 2024 de 0.2mm de espesor, con un

largo de 5mm por 18mm de alto en la zona expuesta

ESTUDIO Y ANALISIS DE TECNICAS QUE EVITAN

SES:S)HBSOELUDT%E EL DESPREND|M|ENTO DE LA CAPA LIMITE EN UN
Nombre Fecha PERFIL AERODINAMICO A BAJAS VELOCIDADES
Dibujado | Integrantes del Proyecto 01-06-2005 | Integrantes; LEONARD STEVEEN DELGADO HERNANDEZ Formato:
Aprobado 1 | Ingeniero Oscar Ricardo Grandas YEISON JAIR SABOGAL ALDANA A2
Aprobado 2 WILLIAM FERNANDO TABARES BOCANEGRA
asdnensesyoas | O Perfil Generadores de Vortice Explosionado | Plano: 3

estan expresadas en
milimetros, los &ngulos en
grados y tolerancias de

+05 y 1°, en Formato IS0

Revision: ]

Fecha de revision: 19 o enero de 2006 |Perfill naca 23012

Escala:1:1

Material: Se Listan en la Tabla de Referencia de partes

Hoja L del




Namero de |  Nimero de Titulo Material | Cantidad Comentarios
elemento Documento
1 Plano 4 Refuerzo Estructural Costilla 1 - A Inferior Aluminio 2024 1
2 Plano 11 Perfil NACA 23012 con Succion Ao 2024 L | o o 3 e it s crsa 2 e -t
3 P|an0 5 Refuerzo Estructural Costilla 1 - B Superior Aluminio 2024 1
4 Plano 6 Refuerzo Estructural Larguero 2 - A Aluminio 2024 1
) Plano 7 Refuerzo Estructural Larguero 2 - B Aluminio 2024 1
6 PI ano 12 Aletas 2 - B Base Superior Acrilico Rojo l ggrlclgclgrct;gténrgeigggﬁearrjﬂ% nztgm de espesor con caracteristicas de superficie lisa,
7 PI ano 13 Aletas 2 - A Base Inferior Acrilico ROjO 1 ggrggclzrct;glénr%%ggm;nee nZtgm de espesor con caracteristicas de superficie lisa,
8 PLano 8 Varilla de Soporte de Perfil AceroPlata 1
9 - Toil ellara et § | ks ittt 7 gt 22 s i n g
10 - Tuerca Aeero CRN [ gy i
11 Pl ano 8 Cufia de Su jecién de Perfil Aluminio 1 ggiglhee;heal ZTEA(liim;gl?/;?lf: gee ;rgen; Od% Iz?;esor que evita el movimiento del
12 ot e Remaches Aluminio 10 | Soum g o o e sk s s a1 st e
13 Pl ano 14 Aletas de Caucho 2 - A Inferior caucho l Aletas hechas en caucho negro de 1mm de espesor.
14 Plano 15 Aletas de Caucho 2 - B Superior Caucho l Aletas hechas en caucho negro de lmm de espesor.
15 Plano 16 Acople de Manguera Aleta Plastico l Acople de Manguera y Aleta de Plastico fundido transparente.
16 Plano 16 Unién en Y de Mangueras Plastico 1 g?é%% Cdoe frlnﬁg%uoer; aenns pYaEeen?em de diémetro con liberador de presion, de
17 Plano 16 Tapon Liberador de Presion Caucho 1 Tapon Liberador de Presion en unién en Y de Mangueras.
18 - Mangueras Caucho 2 Mangueras de Caucho fundido transparente de 4mm de diametro y diametro

interior de 3mm.

SOLID EDGE ESTUDIO Y ANALISIS DE TECNICAS QUE EVITAN
EDS-PLI SOLUTIONS EL DESPRENDIMIENTO DE LA CAPA LIMITE EN UN
[ Nombre Fecha PERFIL AERODINAMICO A BAJAS VELOCIDADES
Dibujado _|Integrantes del Proyecto 08-06-2005 Integrantes. LEONARD STEVEEN DELGADO HERNANDEZ Formato:
Aprobado 1 [Ingeniero Oscar Ricardo Grandas YEISON JAIR SABOGAL ALDANA A2
Aprobado 2 WILLIAM FERNANDO TABARES BOCANEGRA
Las dimensignesdy cotas T|tU|0: Perfll de SUCCI()H EXp|OSIOnad0 | PlanOI 4 E
@B milnetos s angsen | REVSIOn. || Fechade revision g ge ener ge 2006 [Perfil puca 23012
grados y tolerancias de
105y 1 en Formato 10 Escala1:1 Material: Se Listan en la Tabla de Referencia de partes

Hoja L de 1




Nimero de Nmero de Titulo Material | Cantidad Comentarios

elemento Documento
1 Plano 4 Refuerzo Estructural Costilla 1 - A Inferior Aluminio 2024 1
2 Plano 17 Perfl NACA 23012 con porosidad Aluninio 2024 L | s o ok o or s y o e oo
3 Plano 5 Refuerzo Estructural Costilla 1 - B Superior Aluminio 2024 1
4 Plano 6 Refuerzo Estructural Larguero 2 - A Aluminio 2024 1
5 Plano 7 Refuerzo Estructural Larguero 2 - B Aluminio 2024 1
6 Plano 3 Aletas 1 - B Base Superior Acrilico Azul 1 égrggclgrcgrxln gsecTJergC?eSSegE\g rg:nte:pesor con caracteristicas de superficie lisa,
7 Plano 2 Aletas 1 - A Base Inferior Acrilico Azul 1 a\grgéclgrcmln ()g;ﬂerg|c?eg§ecstrln‘g Ig:ﬂs:pesor con caracteristicas de superficie lisa,
8 PLano 8 Varilla de Soporte de Perfil Acero Plata 1
9 - Torril el et § | ottt o1 gy e 2 e e o
0 - Tere jer b | gy et s eyt ey i e s
11 Plano 8 Cufia de Sujecién de Perfil Aluminio 1 gg?glheench:ll iTeA(Iiuemlng\)/azr(l)lfg g: ;rggodzlgstgfsor que evita el movimiento del
12 Refiérase al Plano 17 Remaches Aluminio 10 Remaches estandar de dos piezas de unién de cabeza de 3mm de diémetro con

Especificacion de Remaches

agujero interno de 2mm, segunda seccién de unién de 2mm con base de 3mm.

o o8 o0 O 88 RN LN
LI R R T D DY RO IO I N R I I B B I )
" 5 5 3 D0 8N BB D AN NN
LI I - I R T IO I RO I I IO IO RO I B N B
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LI T I N R O U I O D T O I RO I RO IO B I B
" 8 8 P08 NP ODODOOD~SFA8Aas0 000
LI IO I D N T N I N OO I O N IR R I R Y A |
LU R O 2 - D O I R O IO O IR A2 I B B B ]
LI I R N IO O N IO O D I O N I R I B B A |
LI I I I R T 2 I T IO U I I RO I R I R I B |
ft1 111100 0D RIN
LI T I I R T IO I IO 2O I I RO I RO I I I B ']
T 5 8 3 3 BB ODODOD SRR BNLODODO
LI T T2 R IO I I O I T O I RO I RO I I I B Y
T8 8 a8 VNP NN N D FOODAOFD NN
LI I I I B Y B A |
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resr o000

ESTUDIO Y ANALISIS DE TECNICAS QUE EVITAN

SEgleBSOELUDT%hE EL DESPREND|M|ENTO DE LA CAPA LIMITE EN UN
Nombre Fecha PERFIL AERODINAMICO A BAJAS VELOCIDADES

Dibujado [ Integrantes del Proyecto 20-06-2005 |ntegrantesj LEONARD STEVEEN DELGADO HERNANDEZ Formato:
Aprobado 1 [Ingeniero Oscar Ricardo Grandas YEISON JAIR SABOGAL ALDANA A2
Aprobado 2 WILLIAM FERNANDO TABARES BOCANEGRA

s s yatas | D Perfil Porosidad Explosionado [Pl 5 ¢

d —— —— n

@% nilhers s dngiosen | REVIION [ Fecha Qe TeWSION 1g g nere e 2006 [Perfl puca 212

grados y tolerancias de

+05y £1° en Formato IS0 Escala 11

Material: Se Listan en la Tabla de Referencia de partes Hoja 1det




Nimero de Nimero de Titulo Material | Cantidad Comentarios

elemento Documento
| Plano 4 Refuerzo Estructural Costilla 1 - A Inferior Aluminio 2024 1
2 Plano 18 Perf ACh 23012 consfeas diozgs | 1| el i Dot i o e 22 i
3 Plano 5 Refuerzo Estructural Costilla 1 - B Superior Aluminio 2024 |
4 Plano 6 Refuerzo Estructural Larguero 2 - A Aluminio 2024 |
5 Plano 7 Refuerzo Estructural Larguero 2 - B Aluminio 2024 |
6 Plano 3 Aletas 1 - B Base Superior Acrilico Azul 1 /;grgéclgrcgr;lﬁp gsecrlergc?esdpeegtrlm‘g rg:nte:pesor con caracteristicas de superficie lisa,
7 Plano 2 Aletas 1 - A Base Inferior Acrilico Azul 1 égrgéclgrcgr;lﬁp gsecmc?eg;egm rg:ﬂ;zgpesor con caracteristicas de superficie lisa,
8 PLano 8 Varilla de Soporte de Perfil Acero Plata 1
9 - Tortillo Avellanado Aeero B | el t s o2y om s gy en s
10 - Tuerca heero 4 26 o st 0 . 1o 2 pr 2200 0 et
1 Pl ano 8 Cufia de Sujeci6n de Perfil Aluminio 1 Bg?failhgnchg ré?eA(ljuemligi(\)/ azr?ﬁ; gee Elircnénmda;la‘zistgesor que evita el movimiento del
12 couli 6 s Remaches Aluminio 100 | oo i e 2o e s s s S st o
13 Refiérase al Plano 18 Ubicacion Esferas Acero 163 Esferas de 14mm de didmetro, hechas en acero, con superficie lisa.

de Esferas

ESTUDIO Y ANALISIS DE TECNICAS QUE EVITAN

SOLID EDGE ,
EDS-PLM SOLUTIONS EL DESPRENDIMIENTO DE LA CAPA LIMITE EN UN
T o PERFIL AERODINAMICO A BAJAS VELOCIDADES
Dibujado [integrantes del Proyecto 22-06-2005] Integrantes: LEONARD STEVEEN DELGADO HERNANDEZ Formato:
Aprobado 1 [ingeniero Oscar Ricardo Grandas W||_|_|;\\{[\§I|S:gg [\]]AA[\IJE()S/%‘BA%E\QE éLB%AC’\:\/?\] - A2
Aprobado 2
s o ot Titul: Perfil con Esferas Explosionado IR
estan expresadas en = —— -
,@% et angosen | REVISION: ¢ | Fecha de revision: 19 4 anero ge 2006 (PETFIl Naca 2302
grados y tolerancias de
105y £ en Formato 19 Escalal:1 Material: Se Listan en I Tabla de Referencia de partes | Hoja 1 de 1




Ndmero de Ndmero de Titulo Material | Cantidad Comentarios
elemento Documento

1 Plano 4 Refuerzo Estructural Costilla 1 - A Inferior Aluminio 2024 1
2 Plano 19 Perfil NACA 23012 con Generadores de Vértice 2 | Aluminio 2024 1 s o T O s e e e sy ™"
3 Plano 5 Refuerzo Estructural Costilla { - B Superior Aluminio 2024 1
4 Plano 6 Refuerzo Estructural Larguero 2 - A Aluminio 2024 1
5 Plano 7 Refuerzo Estructural Larguero 2 - B Aluminio 2024 1
6 Pl ano 3 Aletas 1 - B Base Superior Acrilico Azul 1 ggr!&clgrcgr;ﬂln (?S(ecraigcroeg;egtr?vn{l rTt]ignfgpesor con caracterfsticas de superficie lisa,
7 Plano 2 Aletas 1 - A Base Inferior Acrilico Azul 1 %d\gr!(l)clgrcgrgbjln (?secmcfeg;ecstr?vg rg:nfépesor con caracterfsticas de superficie lisa,
8 PLano 8 Varilla de Soporte de Perfil Acero Plata 1
9 - Torillo Avelnady fer B | s s o L ot o e ke
10 - Teerca Aeero 4 B 2 e, 0% 2 pr 220 5 Gl
l]_ Pl ano 8 Cufia de Sujecién de Perfil Aluminio 1 gg??”hee;h:l (llgeAlljuemligiov azr(l)lf;l gs ;ngg]r (;iep lgstggsor que evita el movimiento del
12 et t anaes Remaches Aluninio 10 | Soim oo fo o e s s i 1 O s
13 Plano 19 Geeraores d Vrte o | 44 | G el s 204 s e

ESTUDIO Y ANALISIS DE TECNICAS QUE EVITAN
EL DESPRENDIMIENTO DE LA CAPA LIMITE EN UN
PERFIL AERODINAMICO A BAJAS VELOCIDADES

EDS-PLM SOLUTIONS
Nombre Fecha
Dibujado | Integrantes del Proyecto 25-06-2005
Aprobado 1 {Ingeniero Oscar Ricardo Grandas
Aprobado 2

Integrantes.

LEONARD STEVEEN DELGADO HERNANDEZ
YEISON JAIR SABOGAL ALDANA
WILLIAM FERNANDO TABARES BOCANEGRA

Formato:

A2

Las dimensiones y cotas

estan expresadas en
milimetros, los &ngulos en
grados y tolerancias de

+05y £1° en Formato IS0

Titulo: perfil Generadores de Vortice 2 Explosionado | Plano: 7 ¢

Revision: 1

Fecha de revision: 19 de enero de 2006

Perfil: yaca 23012

Escalal:1

Material: Se Listan en la Tabla de Referencia de partes Hoja 1del




ESTUDIO Y ANALISIS DE TECNICAS QUE EVITAN

Ndmero de Ndmero de Titulo Material | Cantidad Comentarios

elemento Documento
1 Plano 4 Refuerzo Estructural Costilla 1 - A Inferior Aluminio 2024 1
2 Plano 20 perflich Q02 con ey | Mo Zpd | ]| i e o e 202 s
3 Plano 5 Refuerzo Estructural Costilla 1 - B Superior Aluminio 2024 1
4 Plano 6 Refuerzo Estructural Larguero 2 - A Aluminio 2024 1
5 Plano 7 Refuerzo Estructural Larguero 2 - B Aluminio 2024 1
6 PI ano 12 Aletas 2 - B Base Superior Acrilico ROjO 1 égr!(l)clgrctr)(r)njlénr%a;[n}zgtcl(vlarrjneenztngm de espesor con caracteristicas de superficie lisa,
7 PI ano 13 Aletas 2 - A Base Inferior Acrilico ROjO 1 Qgr!&clgrccr)(r;gnrgeigigﬁsa%eenztgm de espesor con caracteristicas de superficie lisa,
8 PLano 8 Varilla de Soporte de Perfil Acero Plata 1
9 - Tornil hellanad et 4| ot et sy 1 s e 2 et s
10 - T o G| e i st s
11 Pl ano 8 Cufia de Sujecion de Perfil Aluminio 1 gg?glhsgheal ijeeAliuemligigazr(iJlfg (tjiee ;rgénmd% lgiz?sor que evita el movimiento del
12 Eqatacert Foves Remaches Aluminio 10 o, o o 2 S e s it S o e s o
13 Pl ano 14 Aletas de Caucho 2 - A Inferior Caucho ]. Aletas hechas en caucho negro de imm de espesor.
14 Plano 15 Aletas de Caucho 2 - B Superior Caucho 1 Aletas hechas en caucho negro de Lmm de espesor.
15 PI ano 16 Acople de Manguera Aleta Plastico 1 Acople de Manguera y Aleta de Plastico fundido transparente
]_6 Plano 16 Unidn en Y de Mangueras Plastico 1 gln{gl goe frm%usrtar a%ns;er:nfemm de diametro con liberador de presion, de
17 Plano 16 Tapon Liberador de Presi6n Caucho 1 Tapén Liberador de Presion en unién en Y de Mangueras.
18 - Mangueras Caucho 2 mi\grglgir;: g; nSéucho fundido transparente de 4mm de diémetro por didmetro
19 Plano 21 Lamina direccionadora de Flujo Tangencial Aluminio 1 D ok 228 0211 e cspesr, e auta 2 dreivar effo
20 Plano 22 Lamina de Siete Pestafias Aluminio 1 Lamina de Aluminio 2024 de 0.2mm de espesor, que crea un espaciamiento entre

el perfil o piel y la lamina de direccionamiento de flujo tangencial.

?D?—HAE)SOELE%NE EL DESPREND|M|ENTO DE LA CAPA LIMITE EN UN
[ Nombre Fecha PERFIL AERODINAMICO A BAJAS VELOCIDADES
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" i — i :
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NUmero de NUmero de Titulo Material | Cantidad Comentarios

elemento Documento
1 Plano 4 Refuerzo Estructural Costilla 1 - A Inferior Aluminio 2024 |
2 Plano 23 Perfl ACA 23012 co rugosidad Hluminio 2024 L | s o e o or s y oo oo
3 Plano 5 Refuerzo Estructural Costilla 1 - B Superior Aluminio 2024 |
4 Plano 6 Refuerzo Estructural Larguero 2 - A Aluminio 2024 1
5 Plano 7 Refuerzo Estructural Larguero 2 - B Aluminio 2024 |
6 Plano 3 Aletas 1 - B Base Superior Acrilico Azul 1 ggrgéclgrcg%n ogs%rlﬁgcroesd;ecgg\g rgeenf:pesor con caracteristicas de superficie lisa,
7 Plano 2 Aletas 1 - A Base Inferior Acrilico Azul l égrgéclgrcg?uulr] (?simcfegpeecstrp\g [ﬁ:nfépesor con caracteristicas de superficie lisa,
8 PLano 8 Varilla de Soporte de Perfil Acero Plata 1
9 - Torilo velanad heo 4| e vl st e g o 2 s et i
0 - Tierca perg G| e st e S e s o s
11 PI ano 8 Cufia de Sujecit')n de Perfil Aluminio 1 gg?%lheench; i?eAtlilémligk\)/ ;(I)ﬁ;l g: ;rgénmd% I:stgésor que evita el movimiento del
12 Fenacte o |10 | e e e

Especificacion de Remaches

Se poseen dos tipos diferentes de Perfiles. Este perfil fue recubierto
con papel lija de grano 150 y 600 las cuales fueron recortadas para
recubrir toda la superficie del perfil, sus dimensiones son descritas

en el plano 23 para mas informacion.

ESTUDIO Y ANALISIS DE TECNICAS QUE EVITAN

?D(S)HESOELLE%NE EL DESPREND|M|ENTO DE LA CAPA LIMITE EN UN
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Dibujado _|Integrantes del Proyecto 29-06-2005  Integrantes; LEONARD STEVEEN DELGADO HERNANDEZ Formato:
Aprobado 1 [Ingeniero Oscar Ricardo Grandas YEISON JAIR SABOGAL ALDANA A2
Aprobado 2 WILLIAM FERNANDO TABARES BOCANEGRA
Las dimensionesycotas Tltu'O Perfll RUgOSIdad EXplOSlOﬂadO Plano 9 E
d — — "
@% st o anglosen | REVIIOn. 1| Fecha de Tevisien.1g ge enero ge 2006 |Perfil uch 23012
grados y tolerancias de
05y £0 enFormato 0 | peapa g
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NUmero de NUmero de Titulo Material | Cantidad Comentarios
elemento Documento

1 Plano 4 Refuerzo Estructural Costilla 1 - A Inferior Aluminio 2024 |

2 EsperéiefgzggflﬁeildPJ?:Oée?lzdas Perfil NACA 23012 con Calentamiento Aluminio 2024 l rrjeenrwglcr?::hdoe eﬁ)nrnﬁr\nhmntilgégﬁodgr? llzdgasbeeﬂ ?Ozlnd% ’i:célz\?géféggido con

3 Plano 5 Refuerzo Estructural Costilla 1 - B Superior Aluminio 2024 1

4 Plano 6 Refuerzo Estructural Larguero 2 - A Aluminio 2024 |

5 Plano 7 Refuerzo Estructural Larguero 2 - B Aluminio 2024 |

0 - Aletas 3 - A Base Superior Externa Aluminio 2024 | Aletas de Aurinio 2024 de Lnm de espesor. 3

7 _ Aletas 3 - A Base Superior Media Carton l Aletas de cartdn resistente al calor de mm de espesor. (b)

8 PLano 8 Varilla de Soporte de Perfil Acero Plata |

9 - Tl el et 4| ol st 1 gt 2 e G e

10 - Tera o § | Dt o e gt s o m g

11 P|an0 8 Cufia de Sujeci()n de Perfil Aluminio l Egiglh:nch; i?eA(leel,\mligi?/azr(i]ﬁ: gee érgen;:t;lgigesor que evita el movimiento del

12 T Rt oy | 1) | S e e e e v e o

13 - Aletas 3 - A Base Superior Interna Aluminio 2024 | Aletas de Aluminio 2024 de Inm de espesor. e

14 - Aletas 3 - B Base Superior Externa Aluminio 2024 | Aletas de Aluminio 2024 de Inm de espesor. e

1 5 _ Aletas 3 - B Base Superior Media Carton 1 Aletas de carton resistente al calor de Imm de espesor. (b)

16 - Aletas 3 - B Base Superior Interna Aluminio 2024 | Aletas de Aluminio 2024 de Inm de espesor. e

17 - Tl e L | s ot Zm s e o o o

18 : ispatrde o oo 224 | ]| Sl o e s e e
Resistencia recubierta en lamina de Acero de imm de espesor, con un alambre

19 - Resiteria - || et s e o o s s
diémetro.

NOTA (a): Aletas de Aluminio 2024 de Imm de espesor. Esta aleta conserva

NOTA (b) : Aletas de Carton resistente al calor de 1mm de espesor. Esta aleta

SOLID EDGE

EDS-PLM SOLUTIONS

ESTUDIO Y ANALISIS DE TECNICAS QUE EVITAN
EL DESPRENDIMIENTO DE LA CAPA LIMITE EN UN
PERFIL AERODINAMICO A BAJAS VELOCIDADES

caracteristicas y dimensiones de los planos 2 y 3 segin sea la configuracion en el
listado de piezas de este plano (Series X - A Plano 2 y Series X - B Plano 3) se
varia (nicamente el espesor y material como se indica en la tabla de referencia
de partes de este plano, manteniendo un avellanado de 716° en agujeros de
sujecion.

conserva caracteristicas y dimensiones de los planos 2 y 3 segin sea la
configuracion en el listado de piezas de este plano (Series X - A Plano 2 y
Series X - B Plano 3) se varia Gnicamente el espesor y material como se
indica en la tabla de referencia de partes de este plano, manteniendo un
avellanado de 716° en agujeros de sujecion.
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SOLID EDGE ESTUDIO Y ANALISIS DE TECNICAS QUE EVITAN
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Refiérase al Plano 1 para datos de
Coordenadas de curvas del Perfil NACA 23012
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| SOLID EDGE ESTUDIO Y ANALISIS DE TECNICAS QUE EVITAN
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Refiérase al Plano 1 para datos de
Coordenadas de curvas del Perfil NACA 23012
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ANEXO C.

CALIBRACION DEL TUNEL DE VIENTO.



ANEXO C.
CALIBRACION DEL TUNEL DE VIENTO.

De la calibracion del tunel de viento tanto para la componente de fuerza de
sustentacion y fuerza de resistencia al avance se obtuvieron las tablas 1y 2, y las
graficas 1y 2 de este anexo.

Las tablas 1 y 2 fueron creadas con el objetivo de evitar datos erréneos en las
medidas tomadas, en donde la primera y segunda columna de estas tablas indican
la carga a la que fue sometido el transductor de fuerzas del tunel de viento, como
se muestra en las figuras 28 y 29 del capitulo 6 de este proyecto. La tercera
columna muestra los valores indicados por amplificador de medicion, y las dos
ultimas columnas de estas tablas muestran los errores absolutos y relativos
porcentuales del el tunel de viento, los cuales fueron calculados por las siguientes
ecuaciones:

e Error absoluto:

EAq = |Fuerza real - Fuerza registrada por el tiinel de Vient0|

e Error relativo porcentual:

|Fuerza real - Fuerza registrada por el tunel de Viento| *100%
= (1]

Fuerza real

Estos dos errores fueron calculados tanto para la medicién de la componente de
sustentacion como para la medicion de la componente de resistencia al avance.

Tabla 1. Calibracion del tunel de viento en la componente de sustentacion.

Fuerza de sustentacion

ESCALA X 10
DATOS
FUERZA A LA QUE .
GRAMOS FUERZA | ESTA SOMETIDO EL éfﬁﬁgﬁﬂ?&';%ﬁ A:"‘I”t E'{,m’ Re'tat"l’°
(Gramos Fuerza) TRANSDUCTOR - so'uto orcentua
DE MEDICION (Newton) %
(Newton)
(Newton)
50 0,490 0,50 0,010 1,078
100 0,981 0,99 0,009 0,959
150 1471 149 0,019 1,299
200 1,961 1,99 0,029 1,463
250 2.452 2.49 0,038 1,566
300 2.942 2.99 0,048 1,635
350 3,432 3,50 0,068 1,072
400 3,923 3.98 0,057 1,463




Fuerza de sustentacion

ESCALA X 10
DATOS
FUERZA A LA QUE .
GRAMOS FUERZA | ESTA SOMETIDO EL é‘fﬁﬁ‘;ﬁﬁf&';%'; A:"‘I”t Eg°’ Re'at"l’°
(Gramos Fuerza) TRANSDUCTOR - soluto orcentua
DE MEDICION (Newton) %
(Newton) (Newton)
450 4,413 4,49 0,077 1,747
500 4,903 4,95 0,047 0,952
Error Absoluto
Promedio 0,040
Error Porcentual Promedio
1,504

Fuente — Los autores

Tabla 2. Calibracién del tunel de viento en la componente de resistencia al avance

Fuerza de resistencia al avance

ESCALA X 10
DATOS
FUERZA A LA QUE
GRAMOS FUERZA | ESTA SOMETIDO EL | ARROJADOS POR Sl Error Relativo
EL AMPLIFICADOR Absoluto
(Gramos Fuerza) TRANSDUCTOR - Porcentual
DE MEDICION (Newton)
(Newton) (Newton)
50 0,4903 0,68 0,190 38,691
100 0,9806 1,38 0,399 40,730
150 1,4709 2,07 0,599 40,730
200 1,9613 2,74 0,779 39,703
Error Absoluto
Promedio 0,492
Error Porcentual Promedio
39,964

Fuente — Los autores

Las graficas 1 y 2 obtenidas a partir de las tablas 1 y 2, permitieron hacer las
correcciones a los diferentes datos medidos en el tunel de viento tanto para la
componente de sustentacion, como de resistencia al avance.

En estas graficas el eje Y indica los valores mostrados por el tunel de viento y en
el eje X se muestran los valores reales a los que fue sometido el transductor de
fuerzas. En ambas graficas se encuentran dos lineas en donde la linea color azul
es la proyeccion de los datos cuando el tunel de viento no presenta una mala
calibracion y la linea color violeta es la proyeccién de los datos que el tunel de
viento muestra al someter el transductor de fuerzas a una carga conocida, cuando
se tiene una mala calibracién.



Por medio de la grafica 1 se obtuvo la ecuacién1, la cual fue el factor utilizado para
corregir los valores arrojados por el tunel de viento de la componente de
sustentacion:

L ¥=0.0027

(Ecuacién 1)
1.0139

Donde (y) es el valor mostrado en la pantalla del amplificador de fuerzas del tunel
de viento en la componente de sustentacion, y (x) el valor real de la fuerza
medida.

Y por medio de la grafica 2 se obtuvo la ecuacién 2, la cual fue el factor utilizado
para corregir los valores arrojados por el tunel de viento de la componente de
resistencia al avance

_ =5
__y=(1x107%)

(Ecuacioén 2)
1.4011

Donde (y) es el valor mostrado en la pantalla del amplificador de fuerzas del tunel
de viento en la componente de resistencia al avance, y (x) el valor real de la fuerza
medida.



Grafica 1. Margen de error del tunel de viento en las medidas de sustentacion.
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Grafica 2. Margen de error del tunel de viento en las medidas de resistencia al avance
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ANALISIS DE ERRORES



ANEXO D.

ANALISIS DE ERRORES

Los coeficientes obtenidos en el desarrollo de este proyecto estan sujetos a sufrir
errores por medicion, es por eso que a continuacién se describe el proceso de
cdmo se obtuvieron los margenes de error o el valor de la incertidumbre de cada
uno de los coeficientes de sustentacion y coeficientes de presion.

La formula empleada para obtener los coeficientes de sustentacion, fue la
ecuacion 70, de la cual despejando C; se obtiene.

c,_ L

G

Donde L, es la fuerza de sustentacion registrada por el tunel de viento, S el area
del perfil aerodinamico y g.. la presion dinamica.

C,, tendra un margen de error igual a la sumatoria de los errores generados por
cada uno de los valores que intervienen en la formula anterior, con lo que se
determina lo siguiente.

oc, oL oq, 8S

a Loogq, S
AC,) |AL
— | =+
C L

J es la variacion del valor de C, obtenido por los errores de la medicién

Aq,,
9o

AS
+_
S

i
de los parametros que lo componen como L, g-.y S.

Donde [

Pero para determinar el margen de error de los valores de S, se tendra que
recurrir a su formula, donde:

S=cxb

c, es la longitud de la cuerda del perfil aerodinamico y b la distancia transversal del
mismo. Y para determinar el margen de error S se tendra que:



oS oOc 0Ob AS
S ¢ b S

Ac
c

Ab
+ —_—
;
Donde (A—SS] es el margen de error presentado por la medicidon de las diferentes

dimensiones del perfil aerodinamico, Ac y Ab es el margen de error propio del
elemento con el que se tomaron las distancias y c y b los valores medidos.

Dentro del margen de error para g., utilizando la ecuacion 65 se tiene que:

aq_wzz(@jﬁ_pﬁ(%}‘z&
g v P 9o v

Ap

Yo,

+

Donde Av es el margen de error presentado por el nivel de sensibilidad del
indicador electronico HM 170.60 del tunel de viento y v es el valor de la velocidad
registrada por el mismo indicador. Para este caso en particular, no se analizaran
los errores por medicion de la densidad (p), pues este valor no fue medido, sino
que fue tomado de una base de datos.

Y por ultimo el margen de error presentado en la fuerza de sustentacion registrada
por el indicador anteriormente mencionado del tunel con respecto al valor medido

sera (%j donde AL es el margen de error del indicador y L el valor registrado por

el mismo.

Ejemplo: Se esta probando en el tunel de viento un modelo que tiene una cuerda
de 100 mm x 100 mm de ancho un dia en el que la temperatura del aire es igual a
16 °C, con una densidad de 1,221 kg/m3, a una velocidad de 20.2 m/s,
registrandose una fuerza de sustentacion de 2,15 N.

Las longitudes medidas en el modelo se realizaron con una regla que contiene
1000 mm, teniendo se en cuenta que cuando una distancia se mida, se tendra una
incertidumbre de £ 1 mm. Las mediciones tomadas fueron de 100 mm cada una,
con lo que se calcula:

1 1

AS ) _11000] 11000} _ 4 5002
s ) {100 | 100



El indicador de velocidad del tunel de viento tiene 3 digitos, donde en los dos
primeros se miden las unidades de velocidad, y en el ultimo un decimal de la

. . , , 1
misma. Teniendo esta medida un margen de error igual a 00" entonces:

)R

9 v
1

N 1

(—q“ J =219 _0.00099

qu 20.2

El ultimo margen de error para calcular es el del indicador de fuerza HM 170 del
tunel de viento con la escala de 10x el cual tiene 3 digitos, donde en el primer
digito se muestran las unidades de fuerza, y en los dos ultimos digitos se
muestran los decimales de fuerza. Teniendo que este medidor posee un margen

1
de error de —, entonces
100
1

‘ _ 100 _ 4 0o465

AL
Ll 215

Finalmente el margen de error del C,es:
AC, ) |AL
_— | =+

A
(_Cf:’ j = 0.00465 +0.00099 +0.00002 = 0.00566
!

Aq,,
9o

AS
+_
E

Con lo que se tiene que:
Ci=0.86 +0.00566

De igual manera para el coeficiente de presion utilizando la ecuacion 73 se tiene:




+‘2£ ap

yo)

Ap

p

+

C

p A\

oC AC
Cp :6_p+2(@j+6_p_>[ ”J:

Donde Ap es el margen de error del indicador del tunel de viento y p la presién
mostrada en el indicador del tunel de viento.



ANEXO E

TABLAS DE LOS DATOS MEDIDOS EN EL TUNEL DE VIENTO



ANEXO E

TABLAS DE LOS DATOS MEDIDOS EN EL TUNEL DE VIENTO

Perfil NACA 23012 sin modificaciones

Temperatura Densidad Viscosidad Cinematica Vlljs_cgsqzlad Velocidad Cuerda Area
o A A inamica N
(°C) kg/m*3 mA2/s M) m/s m mA2
16 1,221 1,479E-05 1,805E-05 15,0 0,1 0,01
Margen de Resistencia Resistencia Resistencia
Fuerza de error del Cl al Avance al Avance al Avance
ANGULO ( °) | Sustentaciéon | ClI } . Por . Cd Cl/Cd
(Incertidumbre) Medido . Corregido
(Newtons) Accesorios
+0- (Newtons) (Newtons)
(Newtons)
-6 -0,31 -0,23 0,02 0,06 0,01 0,05 0,036 -6,20
-5 -0,23 -0,17 0,03 0,03 0,00 0,03 0,022 -7,67
m -4 -0,16 -0,12 0,05 0,02 0,00 0,02 0,015 -8,00
o -3 -0,09 -0,07 0,10 0,02 0,00 0,02 0,015 -4,50
+ -2 0,00 0,00 0,00 0,02 0,00 0,02 0,015 0,00
I I I -1 0,11 0,08 0,10 0,01 0,00 0,01 0,007 11,00
ﬂ- 0 0,18 0,13 0,07 0,01 0,00 0,01 0,007 18,00
1 0,25 0,18 0,05 0,01 0,00 0,01 0,007 25,00
h wn
O 2 0,31 0,23 0,05 0,01 0,00 0,01 0,007 31,00
~ 3 0,38 0,28 0,04 0,02 0,00 0,02 0,015 19,00
T 4 0,45 0,33 0,04 0,02 0,00 0,02 0,015 22,50
I I 5 0,52 0,38 0,03 0,02 0,00 0,02 0,015 26,00
o 6 0,59 0,43 0,03 0,03 0,00 0,03 0,022 19,67
I I 7 0,66 0,48 0,03 0,03 0,00 0,03 0,022 22,00
8 0,74 0,54 0,03 0,05 0,01 0,04 0,029 18,50
9 0,82 0,60 0,03 0,06 0,01 0,05 0,036 16,40
10 0,90 0,66 0,02 0,07 0,01 0,06 0,044 15,00
1 0,99 0,72 0,02 0,08 0,01 0,07 0,051 14,14
12 1,07 0,78 0,02 0,09 0,01 0,08 0,058 13,38
13 1,15 0,84 0,02 0,11 0,02 0,09 0,066 12,78
14 1,23 0,90 0,02 0,13 0,02 0,11 0,080 11,18
15 1,29 0,94 0,02 0,16 0,03 0,13 0,095 9,92
16 1,32 0,96 0,02 0,2 0,05 0,15 0,109 8,80
17 1,13 0,82 0,02 0,24 0,07 0,17 0,124 6,65
18 1,09 0,79 0,02 0,29 0,07 0,22 0,160 4,95




Re=1,352E+05

Perfil NACA 23012 sin modificaciones

Tempoeratura Densidad Viscosidad Cinematica Vli;isgrsni;gd Velocidad Cuerda Area
(°C) kg/m*3 mA2/s ) m/s m mA2
16 1,221 1,479E-05 1,805E-05 20,0 0,1 0,01
Fuorsade | | Maraen e oror | Resistenca | ey | Reistenci
ANGULO (°) | Sustentacion | CI (Incertidumbre) Medido Por ] Corregido Cd Cl/Cd
(Newtons) +0- (Newtons) Accesorios (Newtons)
(Newtons)
-6 -0,77 -0,32 0,00 0,07 0,01 0,06 0,025 -12,83
-5 -0,56 -0,23 0,01 0,06 0,01 0,05 0,020 -11,20
-4 -0,37 -0,15 0,02 0,05 0,01 0,04 0,016 -9,25
-3 -0,19 -0,08 0,04 0,03 0,00 0,03 0,012 -6,33
-2 0,03 0,01 0,34 0,03 0,00 0,03 0,012 1,00
-1 0,23 0,09 0,05 0,02 0,00 0,02 0,008 11,50
0 0,39 0,16 0,04 0,02 0,00 0,02 0,008 19,50
1 0,58 0,24 0,03 0,02 0,00 0,02 0,008 29,00
2 0,75 0,31 0,02 0,02 0,00 0,02 0,008 37,50
3 0,91 0,37 0,02 0,03 0,00 0,03 0,012 30,33
4 1,06 0,43 0,02 0,03 0,00 0,03 0,012 35,33
5 1,23 0,50 0,02 0,05 0,01 0,04 0,016 30,75
6 1,38 0,57 0,02 0,05 0,01 0,04 0,016 34,50
7 1,55 0,63 0,02 0,06 0,01 0,05 0,020 31,00
8 1,71 0,70 0,02 0,07 0,01 0,06 0,025 28,50
9 1,87 0,77 0,02 0,09 0,02 0,07 0,029 26,71
10 2,03 0,83 0,01 0,1 0,02 0,08 0,033 25,38
11 2,16 0,88 0,01 0,12 0,02 0,10 0,041 21,60
12 2,33 0,95 0,01 0,13 0,02 0,11 0,045 21,18
13 2,49 1,02 0,01 0,15 0,02 0,13 0,053 19,15
14 2,65 1,09 0,01 0,17 0,03 0,14 0,057 18,93
15 2,78 1,14 0,01 0,22 0,05 0,17 0,070 16,35
16 2,87 1,18 0,01 0,26 0,07 0,19 0,078 15,11
17 2,38 0,97 0,01 0,34 0,08 0,26 0,106 9,15
18 2,33 0,95 0,01 0,38 0,08 0,30 0,123 7,77




Perfil NACA 23012 sin modificaciones

Tempoeratura Densidad | Viscosidad Cinematica V[i)si:;grsni;:(l:aad Velocidad Cuerda Area

(°C) kg/m*3 mA2/s ) m/s m mA2

16 1,221 1,479E-05 1,805E-05 25,0 0,1 0,01

Fuorza Morgende | Reistenci | o mvanca. | scisonce
ANGULO ( °) [ Sustentacion | ClI (Incertidumbre) Medido Por ) Corregido Cd Cl/Cd
(Newtons) +o- (Newtons) Accesorios (Newtons)
(Newtons)

-6 -1,64 -0,43 0,00 0,09 0,02 0,07 0,018 -23,43

-5 -1,22 -0,32 0,00 0,07 0,01 0,06 0,016 -20,33

m -4 -0,80 -0,21 0,00 0,06 0,01 0,05 0,013 -16,00
o -3 -0,38 -0,10 0,02 0,05 0,01 0,04 0,010 -9,50
+ -2 0,07 0,02 0,15 0,05 0,01 0,04 0,010 1,75
LIJ -1 0,45 0,12 0,03 0,03 0,00 0,03 0,008 15,00
o 0 0,83 0,22 0,02 0,03 0,00 0,03 0,008 27,67
@ 1 1,22 0,32 0,02 0,03 0,00 0,03 0,008 40,67
@ 2 1,56 0,41 0,01 0,04 0,00 0,04 0,010 39,00
~ 3 1,90 0,50 0,01 0,04 0,00 0,04 0,010 47,50

b 4 2,21 0,58 0,01 0,06 0,01 0,05 0,013 44,20
I I 5 2,51 0,66 0,01 0,07 0,02 0,05 0,013 50,20
Q 6 2,82 0,74 0,01 0,08 0,02 0,06 0,016 47,00
rY 7 3,12 0,82 0,01 0,09 0,02 0,07 0,018 44,57
8 3,43 0,90 0,01 0,1 0,02 0,08 0,021 42,88

9 3,73 0,98 0,01 0,11 0,03 0,08 0,021 46,63

10 4,00 1,05 0,01 0,13 0,03 0,10 0,026 40,00

11 4,23 1,11 0,01 0,15 0,03 0,12 0,031 35,25

12 4,50 1,18 0,01 0,17 0,03 0,14 0,037 32,14

13 4,76 1,25 0,01 0,19 0,03 0,16 0,042 29,75

14 5,03 1,32 0,01 0,22 0,05 0,17 0,045 29,59

15 5,34 1,40 0,01 0,26 0,06 0,20 0,052 26,70

16 5,49 1,44 0,01 0,3 0,08 0,22 0,058 24,95

17 4,11 1,08 0,01 0,35 0,09 0,26 0,068 | 15,81

18 3,89 1,02 0,01 0,39 0,09 0,30 0,079 12,97




Re=1,014E+05

Perfil NACA 23012 con Generadores de vortice h=1.1 mmy e=2.2 mm

Temperatura Densidad ] Viss:c_:sidad Vli)siﬁgrs':;jczd Velocidad Cuerda Area
(°C) kg/m*3 Cinematica m”2/s W) m/s m mA2
15,3 1,224 1,473E-05 1,803E-05 14,9 0,1 0,01

Fuerza de Margen de Resistencia R;s;it::g;a Resistencia
ANGULO (°) | Sustentacié | cI | SmerdelCl | al Avance Por al Avance | oy | o/ cq
n (Newtons) (Incerildumbre) Medido Accesorios Corregido
o- (Newtons) (Newtons) (Newtons)
-6 -0,35 -0,26 0,02 0,09 0,01 0,08 0,06 -4,38
5 0,27 0,20 0,02 0,07 0,00 0,07 0,05 -3,86
-4 -0,2 -0,15 0,04 0,06 0,00 0,06 0,04 -3,33
-3 -0,13 -0,10 0,06 0,05 0,00 0,05 0,04 -2,60
-2 0 0,00 0,00 0,04 0,00 0,04 0,03 0,00
-1 0,15 0,11 0,08 0,03 0,00 0,03 0,02 5,00
0 0,27 0,20 0,05 0,03 0,00 0,03 0,02 9,00
1 0,35 0,26 0,04 0,03 0,00 0,03 0,02 11,67
2 0,41 0,30 0,04 0,03 0,00 0,03 0,02 13,67
3 0,48 0,35 0,03 0,04 0,00 0,04 0,03 12,00
4 0,55 0,40 0,03 0,05 0,00 0,05 0,04 11,00
5 0,62 0,45 0,03 0,05 0,00 0,05 0,04 12,40
6 0,68 0,50 0,03 0,06 0,00 0,06 0,04 11,33
7 0,76 0,56 0,03 0,07 0,00 0,07 0,05 10,86
8 0,83 0,61 0,03 0,09 0,01 0,08 0,06 10,38
9 0,9 0,66 0,02 0,1 0,01 0,09 0,07 10,00
10 0,98 0,72 0,02 0,12 0,01 0,11 0,08 8,91
11 1,05 0,77 0,02 0,14 0,01 0,13 0,10 8,08
12 1,13 0,83 0,02 0,16 0,01 0,15 0,11 7,53
13 1,19 0,87 0,02 0,19 0,02 0,17 0,12 7,00
14 1,25 0,92 0,02 0,22 0,02 0,20 0,15 6,25
15 1,29 0,94 0,02 0,26 0,03 0,23 0,17 5,61
16 1,22 0,89 0,02 0,27 0,05 0,22 0,16 5,55
17 1,12 0,82 0,02 0,28 0,07 0,21 0,15 5,33
18 1,07 0,78 0,02 0,29 0,07 0,22 0,16 4,86




Re=1,352E+05

Perfil NACA 23012 con Generadores de vortice h=1.1 mmy e=2.2 mm

Tempoeratura Densidad Viscosidad Cinematica Vl:i)si::grsni;i;d Velocidad Cuerda Area
(°C) kg/m*3 mA2/s ) m/s m mA2
15,3 1,224 1,473E-05 1,803E-05 19,9 0,1 0,01

Fuorsado | |Maraen derror| Resitenca | gancy” | Resistoci
ANGULO (°) | Sustentacion | ClI (Incertidumbre) Medido Por _ Corregido Cd | Cl/Cd
(Newtons) +o- (Newtons) Accesorios (Newtons)
(Newtons)
-6 -0,87 -0,36 0,00 0,1 0,01 0,09 0,04 -9,67
-5 -0,63 -0,26 0,01 0,09 0,01 0,08 0,03 -7,88
-4 -0,43 -0,18 0,01 0,07 0,01 0,06 0,02 -7.17
-3 -0,19 -0,08 0,04 0,07 0,00 0,07 0,03 -2,71
-2 0,09 0,04 0,12 0,06 0,00 0,06 0,02 1,50
-1 0,34 0,14 0,04 0,05 0,00 0,05 0,02 6,80
0 0,58 0,24 0,03 0,05 0,00 0,05 0,02 11,60
1 0,77 0,32 0,02 0,05 0,00 0,05 0,02 15,40
2 0,94 0,39 0,02 0,06 0,00 0,06 0,02 15,67
3 1,09 0,45 0,02 0,07 0,00 0,07 0,03 15,57
4 1,26 0,52 0,02 0,08 0,00 0,08 0,03 15,75
5 1,43 0,59 0,02 0,09 0,01 0,08 0,03 17,88
6 1,58 0,65 0,02 0,1 0,01 0,09 0,04 17,56
7 1,75 0,72 0,02 0,11 0,01 0,10 0,04 17,50
8 1,92 0,79 0,02 0,13 0,01 0,12 0,05 16,00
9 2,09 0,86 0,01 0,14 0,02 0,12 0,05 17,42
10 2,23 0,92 0,01 0,17 0,02 0,15 0,06 14,87
11 2,37 0,98 0,01 0,19 0,02 0,17 0,07 13,94
12 2,46 1,01 0,01 0,22 0,02 0,20 0,08 12,30
13 2,6 1,07 0,01 0,25 0,02 0,23 0,09 11,30
14 2,71 1,12 0,01 0,29 0,03 0,26 0,11 10,42
15 2,82 1,16 0,01 0,35 0,05 0,30 0,12 9,40
16 2,62 1,08 0,01 0,37 0,07 0,30 0,12 8,73
17 2,36 0,97 0,01 0,37 0,08 0,29 0,12 8,14
18 2,33 0,96 0,01 0,38 0,08 0,30 0,12 7,77




Re=1,690E+05

Perfil NACA 23012 con Generadores de vortice h=1.1 mmy e=2.2 mm

Temperatura Densidad Viscosidad Cinematica | Viscosidad | Velocidad Cuerda Area
(°C) kg/m*3 mA2/s Dinamica (p) m/s m m*2
15,3 1,224 1,473E-05 1,803E-05 24,9 0,1 0,01

Fuorsade | |Marsen e omor | Resistonia | "pancy” | Recisence
ANGULO (°) | Sustentacion | CI (Incertidumbre) Medido Por ] Corregido Cd | Cl/Cd
(Newtons) +o- (Newtons) Accesorios (Newtons)
(Newtons)

-6 -2,22 -0,59 0,00 0,12 0,02 0,10 0,03 -22,20
-5 -1,52 -0,40 0,00 0,1 0,01 0,09 0,02 -16,89
-4 -0,79 -0,21 0,00 0,09 0,01 0,08 0,02 -9,88
-3 0 0,00 0,00 0,08 0,01 0,07 0,02 0,00
-2 0,49 0,13 0,03 0,08 0,01 0,07 0,02 7,00
-1 0,91 0,24 0,02 0,07 0,00 0,07 0,02 13,00
0 1,29 0,34 0,02 0,07 0,00 0,07 0,02 18,43
1 1,67 0,44 0,01 0,07 0,00 0,07 0,02 23,86
2 2,01 0,53 0,01 0,08 0,00 0,08 0,02 2513
3 2,35 0,62 0,01 0,08 0,00 0,08 0,02 29,38
4 2,66 0,70 0,01 0,09 0,01 0,08 0,02 33,25
5 3 0,79 0,01 0,1 0,02 0,08 0,02 37,50
6 3,30 0,87 0,01 0,11 0,02 0,09 0,02 36,67
7 3,57 0,94 0,01 0,13 0,02 0,11 0,03 32,45
8 3,87 1,02 0,01 0,14 0,02 0,12 0,03 32,25
9 417 1,10 0,01 0,17 0,03 0,14 0,04 29,79
10 4,40 1,16 0,01 0,19 0,03 0,16 0,04 27,50
11 4,61 1,21 0,01 0,21 0,03 0,18 0,05 25,61
12 4,82 1,27 0,01 0,24 0,03 0,21 0,06 22,95
13 5,02 1,32 0,01 0,27 0,03 0,24 0,06 20,92
14 5,27 1,39 0,01 0,31 0,05 0,26 0,07 20,27
15 5,46 1,44 0,01 0,36 0,06 0,30 0,08 18,20
16 5,01 1,32 0,01 0,41 0,08 0,33 0,09 15,18
17 3,95 1,04 0,01 0,43 0,09 0,34 0,09 | 1162
18 3,79 1,00 0,01 0,44 0,09 0,35 0,09 10,83




Re=1,014E+05

Perfil NACA 23012 con Generadores de vortice h=2 mmy e=5 mm

Tempoeratura Densidad Viscosidad Cinematica Vé?ﬁg::g;d Velocidad Cuerda Area
(°C) kg/m*3 m”2/s ) m/s m mA2
14,5 1,225 1,470E-05 1,801E-05 14,9 0,1 0,01

Fuorsade | |Maraen deeror| Resitenci | aoncy” | Recisonci
ANGULO ( °) | Sustentacion Cl (Incertidumbre) Medido Por ) Corregido Cd | Cl/Cd
(Newtons) +0- (Newtons) Accesorios (Newtons)
(Newtons)
-6 -0,39 -0,29 0,01 0,12 0,01 0,11 0,08 -3,55
-5 -0,32 -0,24 0,02 0,1 0,00 0,10 0,07 -3,20
-4 -0,25 -0,18 0,03 0,09 0,00 0,09 0,07 -2,78
-3 -0,18 -0,13 0,04 0,07 0,00 0,07 0,05 -2,57
-2 0 0,00 0,00 0,06 0,00 0,06 0,04 0,00
-1 0,12 0,09 0,10 0,06 0,00 0,06 0,04 2,00
0 0,21 0,15 0,06 0,05 0,00 0,05 0,04 4,20
1 0,27 0,20 0,05 0,05 0,00 0,05 0,04 5,40
2 0,35 0,26 0,04 0,05 0,00 0,05 0,04 7,00
3 0,41 0,30 0,04 0,06 0,00 0,06 0,04 6,83
4 0,48 0,35 0,03 0,06 0,00 0,06 0,04 8,00
5 0,56 0,41 0,03 0,07 0,00 0,07 0,05 8,00
6 0,63 0,46 0,03 0,08 0,00 0,08 0,06 7,88
7 0,70 0,51 0,03 0,09 0,00 0,09 0,07 7,78
8 0,79 0,58 0,03 0,11 0,01 0,10 0,07 7,90
9 0,85 0,62 0,03 0,13 0,01 0,12 0,09 7,08
10 0,93 0,68 0,02 0,15 0,01 0,14 0,10 6,64
11 0,99 0,73 0,02 0,17 0,01 0,16 0,12 6,19
12 1,09 0,80 0,02 0,2 0,01 0,19 0,14 5,74
13 1,15 0,84 0,02 0,24 0,02 0,22 0,16 5,23
14 1,20 0,88 0,02 0,29 0,02 0,27 0,20 4,44
15 1,09 0,80 0,02 0,31 0,03 0,28 0,21 3,89




Re=1,352E+05

Perfil NACA 23012 con Generadores de vortice h=2 mmy e=5 mm

Temperatura Densidad Viscosidad Cinematica | Viscosidad | Velocidad Cuerda Area
(°C) kg/mA3 m*2/s Dinamica (p) m/s m mA*2
14,5 1,225 1,47E-05 1,801E-05 19,9 0,1 0,01

Fuorado || Marsendoorror | Resitonia | pancy” | Recistenci
ANGULO (°) | Sustentacion Cl (Incertidumbre) Medido Por ] Corregido Cd | Cl/Cd
(Newtons) +o- (Newtons) Accesorios (Newtons)
(Newtons)

-6 -0,92 -0,38 0,00 0,13 0,01 0,12 0,05 -7,67
-5 -0,71 -0,29 0,00 0,11 0,01 0,10 0,04 -7,10
-4 -0,49 -0,20 0,01 0,1 0,01 0,09 0,04 -5,44
-3 -0,23 -0,10 0,03 0,09 0,00 0,09 0,04 -2,56
-2 0,01 0,00 1,01 0,08 0,00 0,08 0,03 0,13
-1 0,25 0,10 0,05 0,07 0,00 0,07 0,03 3,57
0 0,44 0,18 0,03 0,07 0,00 0,07 0,03 6,29
1 0,63 0,26 0,03 0,07 0,00 0,07 0,03 9,00
2 0,8 0,33 0,02 0,08 0,00 0,08 0,03 10,00
3 0,96 0,40 0,02 0,08 0,00 0,08 0,03 12,00
4 1,11 0,46 0,02 0,09 0,00 0,09 0,04 12,33
5 1,28 0,53 0,02 0,1 0,01 0,09 0,04 14,22
6 1,43 0,59 0,02 0,11 0,01 0,10 0,04 14,30
7 1,59 0,66 0,02 0,13 0,01 0,12 0,05 13,25
8 1,76 0,73 0,02 0,14 0,01 0,13 0,05 13,54
9 1,93 0,80 0,02 0,16 0,02 0,14 0,06 13,79
10 2,08 0,86 0,01 0,18 0,02 0,16 0,07 13,00
11 2,21 0,91 0,01 0,21 0,02 0,19 0,08 11,63
12 2,35 0,97 0,01 0,24 0,02 0,22 0,09 10,68
13 2,54 1,05 0,01 0,28 0,02 0,26 0,11 9,77
14 2,65 1,09 0,01 0,34 0,03 0,31 0,13 8,55
15 2 0,83 0,02 0,39 0,05 0,34 0,14 5,88




Re=1,690E+05

Perfil NACA 23012 con Generadores de vortice h=2 mmy e=5 mm

Temperatura Densidad Viscosidad Cinematica | Viscosidad | Velocidad Cuerda Area
(°C) kg/mA3 m*2/s Dinamica (p) m/s m mA*2
14,5 1,225 1,470E-05 1,801E-05 24,8 0,1 0,01

Fuorado || Marsendoorror | Resitonia | pancy” | Recistenci
ANGULO (°) | Sustentacion Cl (Incertidumbre) Medido Por ] Corregido Cd | Cl/Cd
(Newtons) +o- (Newtons) Accesorios (Newtons)
(Newtons)

-6 -2,55 -0,67 0,00 0,17 0,02 0,15 0,04 -17,00
-5 -1,79 -0,47 0,00 0,15 0,01 0,14 0,04 -12,79
-4 -0,81 -0,21 0,00 0,13 0,01 0,12 0,03 -6,75
-3 -0,20 -0,05 0,04 0,12 0,01 0,11 0,03 -1,82
-2 0,18 0,05 0,06 0,11 0,01 0,10 0,03 1,80
-1 0,57 0,15 0,03 0,10 0,00 0,10 0,03 5,70
0 0,93 0,25 0,02 0,10 0,00 0,10 0,03 9,30
1 1,38 0,36 0,02 0,10 0,00 0,10 0,03 13,80
2 1,75 0,46 0,01 0,11 0,00 0,11 0,03 15,91
3 2,03 0,54 0,01 0,11 0,00 0,11 0,03 18,45
4 2,32 0,61 0,01 0,12 0,01 0,11 0,03 21,09
5 2,68 0,71 0,01 0,14 0,02 0,12 0,03 22,33
6 3,01 0,80 0,01 0,15 0,02 0,13 0,03 23,15
7 3,28 0,87 0,01 0,17 0,02 0,15 0,04 21,87
8 3,62 0,96 0,01 0,19 0,02 0,17 0,04 21,29
9 3,91 1,03 0,01 0,21 0,03 0,18 0,05 21,72
10 4,13 1,09 0,01 0,24 0,03 0,21 0,06 19,67
11 4,38 1,16 0,01 0,28 0,03 0,25 0,07 17,52
12 4,64 1,23 0,01 0,32 0,03 0,29 0,08 16,00
13 4,86 1,28 0,01 0,37 0,03 0,34 0,09 14,29
14 5,12 1,35 0,01 0,45 0,05 0,40 0,11 12,80
15 4,43 1,17 0,01 0,48 0,06 0,42 0,11 10,55




Re=1,014E+05

Perfil NACA 23012 con Rugosidad de K=16 pm

Temperatura Densidad Viscosidad Cinematica V;::g;’:izd Velocidad Cuerda Area
(°C) kg/m*3 m*2/s ) m/s m mA2
16,3 1,220 1,481E-05 1,807E-05 15,0 0,1 0,01

Fuorsado || Mersen deorrr | Resitenca | aancy” | Recistoncie
ANGULO (°) | Sustentacion | ClI (Incertidumbre) Medido Por ) Corregido Cd | Cl/Cd
(Newtons) +0- (Newtons) Accesorios (Newtons)
(Newtons)

-6 -0,31 -0,23 0,02 0,12 0,01 0,11 0,08 -2,82
-5 -0,23 -0,17 0,03 0,09 0,00 0,09 0,07 -2,56
-4 -0,16 -0,12 0,05 0,08 0,00 0,08 0,06 -2,00
-3 -0,09 -0,07 0,10 0,07 0,00 0,07 0,05 -1,29
-2 0,00 0,00 0,00 0,06 0,00 0,06 0,04 0,00
-1 0,08 0,06 0,14 0,04 0,00 0,04 0,03 2,00
0 0,15 0,11 0,08 0,03 0,00 0,03 0,02 5,00
1 0,22 0,16 0,06 0,03 0,00 0,03 0,02 7,33
2 0,29 0,21 0,05 0,03 0,00 0,03 0,02 9,67
3 0,36 0,26 0,04 0,04 0,00 0,04 0,03 9,00
4 0,42 0,31 0,04 0,04 0,00 0,04 0,03 10,50
5 0,49 0,36 0,03 0,04 0,00 0,04 0,03 12,25
6 0,56 0,41 0,03 0,05 0,00 0,05 0,04 11,20
7 0,63 0,46 0,03 0,06 0,00 0,06 0,04 10,50
8 0,71 0,52 0,03 0,07 0,01 0,06 0,04 11,83
9 0,79 0,57 0,03 0,08 0,01 0,07 0,05 11,29
10 0,88 0,64 0,02 0,09 0,01 0,08 0,06 11,00
11 0,97 0,70 0,02 0,1 0,01 0,09 0,07 10,78
12 1,04 0,76 0,02 0,11 0,01 0,10 0,07 10,40
13 1,13 0,82 0,02 0,13 0,02 0,11 0,08 10,27
14 1,19 0,86 0,02 0,15 0,02 0,13 0,09 9,15
15 1,12 0,81 0,02 0,18 0,03 0,15 0,11 7,47




Re=1,352E+05

Perfil NACA 23012 con Rugosidad de K=16 pm

Tempoeratura Densidad Viscosidad Cinematica V[i)sirfg::g;d Velocidad Cuerda Area
(°C) kg/m*3 m*2/s ) m/s m mA2
16,3 1,220 1,481E-05 1,807E-05 20,0 0,1 0,01

Fuorsado || Maraendeorro | Resitenca | yancy” | Resistenca
ANGULO (°) | Sustentacion Cl (Incertidumbre) Medido Por ] Corregido Cd Cl/Cd
(Newtons) +o- (Newtons) Accesorios (Newtons)
(Newtons)

-6 -0,81 -0,33 0,00 0,1 0,01 0,09 0,04 -9,00
-5 -0,60 -0,25 0,01 0,09 0,01 0,08 0,03 -7,50
-4 -0,42 -0,17 0,01 0,07 0,01 0,06 0,02 -7,00
-3 -0,24 -0,10 0,03 0,07 0,00 0,07 0,03 -3,43
-2 0,00 0,00 0,00 0,06 0,00 0,06 0,02 0,00
-1 -0,20 0,08 0,04 0,05 0,00 0,05 0,02 3,91
0 0,36 0,15 0,04 0,05 0,00 0,05 0,02 7,20
1 0,54 0,22 0,03 0,05 0,00 0,05 0,02 10,80
2 0,72 0,29 0,02 0,06 0,00 0,06 0,02 12,00
3 0,88 0,36 0,02 0,07 0,00 0,07 0,03 12,57
4 1,03 0,42 0,02 0,08 0,00 0,08 0,03 12,88
5 1,18 0,48 0,02 0,09 0,01 0,08 0,03 14,75
6 1,34 0,55 0,02 0,1 0,01 0,09 0,04 14,89
7 1,50 0,61 0,02 0,11 0,01 0,10 0,04 15,00
8 1,68 0,69 0,02 0,13 0,01 0,12 0,05 14,00
9 1,84 0,75 0,02 0,14 0,02 0,12 0,05 15,33
10 1,98 0,81 0,02 0,17 0,02 0,15 0,06 13,20
11 2,12 0,87 0,01 0,19 0,02 0,17 0,07 12,47
12 2,29 0,94 0,01 0,22 0,02 0,20 0,08 11,45
13 2,44 1,00 0,01 0,25 0,02 0,23 0,09 10,61
14 2,61 1,07 0,01 0,29 0,03 0,26 0,11 10,04
15 2,70 1,10 0,01 0,35 0,05 0,30 0,12 9,00
16 2,40 0,98 0,01 0,37 0,07 0,30 0,12 8,00




Re=1,690E+05

Perfil NACA 23012 con Rugosidad de K=16 pym

Tempoeratura Densidad Viscosidad Cinematica V[i)sirfg::g;d Velocidad Cuerda Area
(°C) kg/m*3 m*2/s ) m/s m mA2
16,3 1,220 1,481E-05 1,807E-05 24,8 0,1 0,01

Fuorsado || Maraendeorro | Resitenca | yancy” | Resistenca
ANGULO (°) | Sustentacion Cl (Incertidumbre) Medido Por ] Corregido Cd Cl/Cd
(Newtons) +o- (Newtons) Accesorios (Newtons)
(Newtons)

-6 -1,70 -0,45 0,00 0,11 0,02 0,09 0,02 -18,89
-5 -1,22 -0,32 0,00 0,09 0,01 0,08 0,02 -15,25
-4 -0,79 -0,21 0,00 0,08 0,01 0,07 0,02 -11,29
-3 -0,31 -0,08 0,02 0,07 0,01 0,06 0,02 -5,17
-2 0,12 0,03 0,09 0,06 0,01 0,05 0,01 2,40
-1 0,49 0,13 0,03 0,06 0,00 0,06 0,02 8,17
0 0,90 0,24 0,02 0,06 0,00 0,06 0,02 15,00
1 1,29 0,34 0,02 0,06 0,00 0,06 0,02 21,50
2 1,64 0,44 0,01 0,06 0,00 0,06 0,02 27,33
3 1,97 0,52 0,01 0,06 0,00 0,06 0,02 32,83
4 2,27 0,60 0,01 0,06 0,01 0,05 0,01 45,40
5 2,57 0,68 0,01 0,07 0,02 0,05 0,01 51,40
6 2,89 0,77 0,01 0,09 0,02 0,07 0,02 41,29
7 3,19 0,85 0,01 0,1 0,02 0,08 0,02 39,88
8 3,51 0,93 0,01 0,11 0,02 0,09 0,02 39,00
9 3,81 1,01 0,01 0,13 0,03 0,10 0,03 38,10
10 4,08 1,08 0,01 0,15 0,03 0,12 0,03 34,00
11 4,29 1,14 0,01 0,17 0,03 0,14 0,04 30,64
12 4,58 1,22 0,01 0,19 0,03 0,16 0,04 28,63
13 4,80 1,27 0,01 0,22 0,03 0,19 0,05 25,26
14 5,12 1,36 0,01 0,25 0,05 0,20 0,05 25,60
15 5,39 1,43 0,01 0,28 0,06 0,22 0,06 24,50
16 4,24 1,13 0,01 0,33 0,08 0,25 0,07 16,96




Re=1,014E+05

Perfil NACA 23012 con Rugosidad de K=104 ym

Temperatura Densidad Viscosidad Cinematica | Viscosidad Velocidad Cuerda Area
(°C) kg/m*3 m”2/s Dinamica (p) m/s m
15,2 1,225 1,471E-05 1,802E-05 14,9 0,1 0,01
Fuorade | | Mersen doorror | Resistoncia | ey | Resistoci
ANGULO (°) | Sustentaciéon | CI (Incertidumbre) Medido Por ] Corregido Cd | Cl/Cd
(Newtons) +0- (Newtons) Accesorios (Newtons)
(Newtons)

-6 -0,36 -0,26 0,01 0,14 0,01 0,13 0,10 -2,77
-5 -0,30 -0,22 0,02 0,11 0,00 0,11 0,08 -2,73
-4 -0,23 -0,17 0,03 0,09 0,00 0,09 0,07 -2,56
-3 -0,16 -0,12 0,05 0,08 0,00 0,08 0,06 -2,00
-2 -0,03 -0,02 0 0,07 0,00 0,07 0,05 -0,43
-1 0,05 0,04 0,21 0,06 0,00 0,06 0,04 0,83
0 0,09 0,07 0,12 0,05 0,00 0,05 0,04 1,80
1 0,17 0,12 0,07 0,05 0,00 0,05 0,04 3,40
2 0,22 0,16 0,06 0,06 0,00 0,06 0,04 3,67
3 0,29 0,21 0,05 0,06 0,00 0,06 0,04 4,83
4 0,37 0,27 0,04 0,07 0,00 0,07 0,05 5,29
5 0,43 0,32 0,04 0,08 0,00 0,08 0,06 5,38
6 0,49 0,36 0,03 0,1 0,00 0,10 0,07 4,90
7 0,56 0,41 0,03 0,11 0,00 0,11 0,08 5,09
8 0,65 0,48 0,03 0,13 0,01 0,12 0,09 5,42
9 0,74 0,54 0,03 0,15 0,01 0,14 0,10 5,29
10 0,82 0,60 0,03 0,17 0,01 0,16 0,12 5,13
11 0,91 0,67 0,02 0,19 0,01 0,18 0,13 5,06
12 0,99 0,73 0,02 0,22 0,01 0,21 0,15 4,71
13 1,07 0,78 0,02 0,26 0,02 0,24 0,18 4,46
14 1,06 0,78 0,02 0,3 0,02 0,28 0,21 3,79




Re=1,352E+05

Perfil NACA 23012 con Rugosidad de K=104 pm

Temperatura Densidad Viscosidad Viscosidad Velocidad Cuerda Area
(°C) kg/mA3 Cinematica m”2/s Dinamica (p) m/s m mA2
15,2 1,225 1,471E-05 1,80198E-05 19,9 0,1 0,01

Fuomado | [Maragndeoror | Resistencia | "Jfvancy” | Ressenci
ANGULO (°) | Sustentacion | CI (Incertidumbre) Medido Por ] Corregido Cd | Cl/Cd
(Newtons) vo- | (Newtons) |ACcesorios | (oytone)

-6 -0,98 -0,40 0,00 0,18 0,01 0,17 0,07 -5,76
-5 -0,76 -0,31 0,00 0,15 0,01 0,14 0,06 -5,43
-4 -0,55 -0,23 0,01 0,12 0,01 0,11 0,05 -5,00
-3 -0,34 -0,14 0,02 0,1 0,00 0,10 0,04 -3,40
-2 -0,11 -0,05 0,08 0,09 0,00 0,09 0,04 -1,22
-1 0,09 0,04 0,12 0,08 0,00 0,08 0,03 1,13
0 0,26 0,11 0,05 0,07 0,00 0,07 0,03 3,71
1 0,44 0,18 0,03 0,07 0,00 0,07 0,03 6,29
2 0,59 0,24 0,03 0,08 0,00 0,08 0,03 7,38
3 0,75 0,31 0,02 0,08 0,00 0,08 0,03 9,38
4 0,91 0,38 0,02 0,09 0,00 0,09 0,04 10,11
5 1,06 0,44 0,02 0,1 0,01 0,09 0,04 11,78
6 1,23 0,51 0,02 0,11 0,01 0,10 0,04 12,30
7 1,38 0,57 0,02 0,13 0,01 0,12 0,05 11,50
8 1,54 0,64 0,02 0,15 0,01 0,14 0,06 11,00
9 1,67 0,69 0,02 0,17 0,02 0,15 0,06 11,13
10 1,80 0,74 0,02 0,2 0,02 0,18 0,07 10,00
11 1,94 0,80 0,02 0,23 0,02 0,21 0,09 9,24
12 2,10 0,87 0,01 0,26 0,02 0,24 0,10 8,75
13 2,24 0,92 0,01 0,3 0,02 0,28 0,12 8,00
14 1,91 0,79 0,02 0,38 0,03 0,35 0,14 5,46




Re=1,690E+05

Perfil NACA 23012 con Rugosidad de K=104 pm

Temperatura Densidad Viscosidad Viscosidad Velocidad Cuerda Area
(°C) kg/mA3 Cinematica m”2/s Dinamica (p) m/s m mA2
15,2 1,225 1,471E-05 1,80198E-05 24,9 0,1 0,01

Fuomado | [Maragndeoror | Resistencia | "Jfvancy” | Ressenci
ANGULO (°) | Sustentacion | CI (Incertidumbre) Medido Por ] Corregido Cd | Cl/Cd
(Newtons) +o- (Newtons) Accesorios (Newtons)
(Newtons)

-6 -2,07 -0,55 0,00 0,20 0,02 0,18 0,05 -11,50
-5 -1,39 -0,37 0,00 0,17 0,01 0,16 0,04 -8,69
-4 -0,90 -0,24 0,00 0,15 0,01 0,14 0,04 -6,43
-3 -0,48 -0,13 0,01 0,13 0,01 0,12 0,03 -4,00
-2 0,00 0,00 0 0,12 0,01 0,11 0,03 0,00
-1 0,39 0,10 0,03 0,10 0,00 0,10 0,03 3,90
0 0,71 0,19 0,02 0,10 0,00 0,10 0,03 7,10
1 1,09 0,29 0,02 0,10 0,00 0,10 0,03 10,90
2 1,46 0,39 0,01 0,11 0,00 0,11 0,03 13,27
3 1,79 0,47 0,01 0,11 0,00 0,11 0,03 16,27
4 2,08 0,55 0,01 0,12 0,01 0,11 0,03 18,91
5 2,38 0,63 0,01 0,14 0,02 0,12 0,03 19,83
6 2,69 0,71 0,01 0,15 0,02 0,13 0,03 20,69
7 3,00 0,79 0,01 0,17 0,02 0,15 0,04 20,00
8 3,27 0,86 0,01 0,19 0,02 0,17 0,04 19,24
9 3,59 0,95 0,01 0,22 0,03 0,19 0,05 18,89
10 3,85 1,02 0,01 0,25 0,03 0,22 0,06 17,50
11 4,08 1,08 0,01 0,29 0,03 0,26 0,07 15,69
12 4,29 1,13 0,01 0,33 0,03 0,30 0,08 14,30
13 4,47 1,18 0,01 0,39 0,03 0,36 0,10 12,42
14 3,79 1,00 0,01 0,47 0,05 0,42 0,11 9,02




Perfil NACA 23012 con Guias de Flujo

Temperatura Densidad Viscosidad Cinematica | Viscosidad Velocidad Cuerda Area

(°C) kg/m*3 m”2/s Dinamica (p) m/s m mA2

17 1,217 1,486E-05 1,809E-05 15,1 0,1 0,01

Fuorsade | |Maraon e oror | Resistonia | "Jtancy” | Reistenci
ANGULO (°) | Sustentaciéon | CI (Incertidumbre) Medido Por ) Corregido Cd Cl/Cd
(Newtons) +0- (Newtons) Accesorios (Newtons)
(Newtons)

-6 -0,38 -0,27 0,01 0,12 0,01 0,11 0,08 -3,45

-5 -0,29 -0,21 0,02 0,09 0,00 0,09 0,07 -3,22

L(.) -4 -0,27 -0,20 0,02 0,07 0,00 0,07 0,05 -3,86
o -3 -0,15 -0,11 0,05 0,06 0,00 0,06 0,04 -2,50
+ -2 -0,1 -0,07 0,09 0,05 0,00 0,05 0,04 -2,00
m -1 0,14 0,10 0,08 0,04 0,00 0,04 0,03 3,50
ﬂ- 0 0,27 0,20 0,05 0,03 0,00 0,03 0,02 9,00
- 1 0,36 0,26 0,04 0,03 0,00 0,03 0,02 12,00
o 2 0,43 0,31 0,04 0,03 0,00 0,03 0,02 14,33
~ 3 0,5 0,36 0,03 0,04 0,00 0,04 0,03 12,50
s 4 0,57 0,41 0,03 0,04 0,00 0,04 0,03 14,25
| | 5 0,64 0,46 0,03 0,05 0,00 0,05 0,04 | 12,80
q) 6 0,7 0,51 0,03 0,06 0,00 0,06 0,04 11,67
m 7 0,78 0,56 0,03 0,07 0,00 0,07 0,05 11,14
8 0,84 0,61 0,03 0,08 0,01 0,07 0,05 12,00

9 0,92 0,67 0,02 0,09 0,01 0,08 0,06 11,50

10 1 0,72 0,02 0,11 0,01 0,10 0,07 10,00

11 1,07 0,77 0,02 0,12 0,01 0,11 0,08 9,73

12 1,15 0,83 0,02 0,14 0,01 0,13 0,09 8,85

13 1,21 0,88 0,02 0,17 0,02 0,15 0,11 8,07

14 1,28 0,93 0,02 0,2 0,02 0,18 0,13 711

15 1,32 0,95 0,02 0,23 0,03 0,20 0,14 6,60

16 1,36 0,98 0,02 0,27 0,05 0,22 0,16 6,18

17 1,4 1,01 0,02 0,3 0,06 0,24 0,17 5,83

18 1,16 0,84 0,02 0,34 0,07 0,27 0,20 4,30




Re=1,352E+05

Perfil NACA 23012 con Guias de Flujo

Temperatura Densidad Viscosidad Cinematica | Viscosidad Velocidad Cuerda Area
(°C) kg/mA*3 mA2/s Dinamica (p) m/s m mA2
17 1,217 1,486E-05 1,809E-05 20,1 0,1 0,01
Fuorsado | |Merogn e oror | Resitoncia | Juvancy” | Resistenci
ANGULO (°) | Sustentacion | CI (Incertidumbre) Medido Por ] Corregido Cd Cl/Cd
(Newtons) vo- | (Newtons) |ACCe0MIOS | (Noutons)
-6 -0,90 -0,37 0,00 0,11 0,01 0,10 0,04 -9,00
-5 -0,66 -0,27 0,01 0,09 0,01 0,08 0,03 -8,25
-4 -0,48 -0,20 0,01 0,07 0,01 0,06 0,02 -8,00
-3 -0,26 -0,11 0,03 0,06 0,00 0,06 0,02 -4,33
-2 -0,04 -0,02 0 0,05 0,00 0,05 0,02 -0,80
-1 0,37 0,15 0,04 0,04 0,00 0,04 0,02 9,25
0 0,61 0,25 0,03 0,04 0,00 0,04 0,02 15,25
1 0,80 0,33 0,02 0,04 0,00 0,04 0,02 20,00
2 0,97 0,39 0,02 0,05 0,00 0,05 0,02 19,40
3 1,14 0,46 0,02 0,05 0,00 0,05 0,02 22,80
4 1,29 0,52 0,02 0,06 0,00 0,06 0,02 21,50
5 1,45 0,59 0,02 0,07 0,01 0,06 0,02 2417
6 1,62 0,66 0,02 0,08 0,01 0,07 0,03 23,14
7 1,78 0,72 0,02 0,09 0,01 0,08 0,03 22,25
8 1,96 0,80 0,02 0,1 0,01 0,09 0,04 21,78
9 2,12 0,86 0,01 0,12 0,02 0,10 0,04 21,20
10 2,26 0,92 0,01 0,14 0,02 0,12 0,05 18,83
11 2,40 0,98 0,01 0,16 0,02 0,14 0,06 17,14
12 2,50 1,02 0,01 0,19 0,02 0,17 0,07 14,71
13 2,63 1,07 0,01 0,22 0,02 0,20 0,08 13,15
14 2,74 1,11 0,01 0,25 0,03 0,22 0,09 12,45
15 2,86 1,16 0,01 0,3 0,05 0,25 0,10 11,44
16 2,97 1,21 0,01 0,38 0,07 0,31 0,13 9,58
17 3,00 1,22 0,01 0,4 0,08 0,32 0,13 9,38
18 2,50 1,02 0,01 0,42 0,08 0,34 0,14 7,35




Re=1,690E+05

Perfil NACA 23012 con Guias de Flujo

Temperatura Densidad Viscosidad Cinematica | Viscosidad | Velocidad Cuerda Area
(°C) kg/mA*3 m*2/s Dinamica (p) m/s m mA2
17 1,217 1,486E-05 1,809E-05 25,1 0,1 0,01
Fuorsado | |Marsen derror| Resisencia | Juancy” | Resitenca
ANGULO (°) | Sustentacion | CI (Incertidumbre) Medido Por ] Corregido Cd Cl/Cd
(Newtons) +o- (Newtons) Accesorios (Newtons)
(Newtons)
-6 -1,52 -0,40 0,00 0,12 0,02 0,10 0,03 -15,20
-5 -1,22 -0,32 0,00 0,10 0,01 0,09 0,02 -13,56
-4 -0,73 -0,19 0,01 0,08 0,01 0,07 0,02 -10,43
-3 -0,12 -0,03 0,08 0,07 0,01 0,06 0,02 -2,00
-2 0,42 0,11 0 0,06 0,01 0,05 0,01 8,40
-1 0,80 0,21 0,02 0,05 0,00 0,05 0,01 16,00
0 1,12 0,29 0,02 0,05 0,00 0,05 0,01 22,40
1 1,562 0,40 0,01 0,05 0,00 0,05 0,01 30,40
2 1,88 0,49 0,01 0,06 0,00 0,06 0,02 31,33
3 2,19 0,57 0,01 0,06 0,00 0,06 0,02 36,50
4 2,54 0,66 0,01 0,07 0,01 0,06 0,02 42,33
5 2,86 0,74 0,01 0,09 0,02 0,07 0,02 40,86
6 3,17 0,83 0,01 0,10 0,02 0,08 0,02 39,63
7 3,44 0,90 0,01 0,12 0,02 0,10 0,03 34,40
8 3,79 0,99 0,01 0,13 0,02 0,11 0,03 34,45
9 4,01 1,04 0,01 0,15 0,03 0,12 0,03 33,42
10 4,29 1,12 0,01 0,18 0,03 0,15 0,04 28,60
11 4,54 1,18 0,01 0,20 0,03 0,17 0,04 26,71
12 4,71 1,23 0,01 0,24 0,03 0,21 0,05 22,43
13 4,94 1,29 0,01 0,27 0,03 0,24 0,06 20,58
14 5,21 1,36 0,01 0,31 0,05 0,26 0,07 20,04
15 5,46 1,42 0,01 0,36 0,06 0,30 0,08 18,20
16 5,69 1,48 0,01 0,43 0,08 0,35 0,09 16,26
17 6 1,56 0,01 0,47 0,09 0,38 0,10 11,58
18 4,4 1,15 0,01 0,5 0,09 0,41 0,11 0,00




Re=1,014E+05

Perfil NACA 23012 con una Porosidad

Temperatura Densidad | Viscosidad Cinematica VI:i)si:]:Z;i;:(I:aad Velocidad Cuerda Area
(°C) kg/mA3 mA*2/s ) m/s m mA2
14,6 1,227 1,465E-05 1,797E-05 14,9 0,1 0,01

Fusrza e Morgen de | Reistenci | i avance | Reisenci
ANGULO (°) [ Sustentacion| CI (Incertidumbre) Medido Por . Corregido Cd Cl/Cd
(Newtons) +0- (Newtons) Accesorios (Newtons)
(Newtons)

-6 -0,33 -0,24 0,02 0,08 0,01 0,07 0,05 -4,71
-5 -0,29 -0,21 0,02 0,06 0,00 0,06 0,04 -4,83
-4 -0,18 -0,13 0,04 0,04 0,00 0,04 0,03 -4,50
-3 -0,17 -0,13 0,05 0,03 0,00 0,03 0,02 -5,67
-2 0 0,00 0 0,02 0,00 0,02 0,01 0,00
-1 0,15 0,11 0,08 0,02 0,00 0,02 0,01 7,50
0 0,24 0,18 0,06 0,02 0,00 0,02 0,01 12,00
1 0,31 0,23 0,05 0,02 0,00 0,02 0,01 15,50
2 0,38 0,28 0,04 0,02 0,00 0,02 0,01 19,00
3 0,46 0,34 0,04 0,03 0,00 0,03 0,02 15,33
4 0,52 0,38 0,03 0,03 0,00 0,03 0,02 17,33
5 0,59 0,44 0,03 0,04 0,00 0,04 0,03 14,75
6 0,66 0,49 0,03 0,05 0,00 0,05 0,04 13,20
7 0,72 0,53 0,03 0,06 0,00 0,06 0,04 12,00
8 0,8 0,59 0,03 0,07 0,01 0,06 0,04 13,33
9 0,87 0,64 0,02 0,08 0,01 0,07 0,05 12,43
10 0,95 0,70 0,02 0,09 0,01 0,08 0,06 11,88
11 1,02 0,75 0,02 0,11 0,01 0,10 0,07 10,20
12 1,11 0,82 0,02 0,13 0,01 0,12 0,09 9,25
13 1,17 0,86 0,02 0,15 0,02 0,13 0,10 9,00
14 1,23 0,91 0,02 0,17 0,02 0,15 0,11 8,20
15 1,27 0,94 0,02 0,2 0,03 0,17 0,13 7,47
16 1,28 0,95 0,02 0,23 0,05 0,18 0,13 7,11
17 1,24 0,92 0,02 0,27 0,07 0,20 0,15 6,20




Re=1,352E+05

Perfil NACA 23012 con una Porosidad

Tempoeratura Densidad | Viscosidad Cinematica Vl:i)si::g::;j;d Velocidad Cuerda Area
(°C) kg/m*3 mA2/s ) m/s m mA2
14,6 1,227 1,465E-05 1,797E-05 19,8 0,1 0,01

Fuorsa d Morgende | Resetencia | avance. | Resetenci
ANGULO (°) | Sustentacion| ClI (Incertidumbre) Medido Por ) Corregido Cd Cl/Cd
(Newtons) +o- (Newtons) Accesorios (Newtons)
(Newtons)

-6 -0,89 -0,37 0,00 0,09 0,01 0,08 0,03 -11,13
-5 -0,65 -0,27 0,01 0,07 0,01 0,06 0,02 -10,83
-4 -0,45 -0,19 0,01 0,06 0,01 0,05 0,02 -9,00
-3 -0,21 -0,09 0,04 0,05 0,00 0,05 0,02 -4,20
-2 0,06 0,02 0 0,04 0,00 0,04 0,02 1,50
-1 0,30 0,12 0,04 0,03 0,00 0,03 0,01 10,00
0 0,52 0,22 0,03 0,03 0,00 0,03 0,01 17,33
1 0,72 0,30 0,02 0,03 0,00 0,03 0,01 24,00
2 0,89 0,37 0,02 0,04 0,00 0,04 0,02 22,25
3 1,04 0,43 0,02 0,05 0,00 0,05 0,02 20,80
4 1,21 0,50 0,02 0,06 0,00 0,06 0,02 20,17
5 1,38 0,57 0,02 0,07 0,01 0,06 0,02 23,00
6 1,62 0,63 0,02 0,08 0,01 0,07 0,03 21,711
7 1,70 0,71 0,02 0,09 0,01 0,08 0,03 21,25
8 1,88 0,78 0,02 0,1 0,01 0,09 0,04 20,89
9 2,03 0,84 0,02 0,12 0,02 0,10 0,04 20,30
10 2,18 0,91 0,01 0,14 0,02 0,12 0,05 18,17
11 2,31 0,96 0,01 0,16 0,02 0,14 0,06 16,50
12 2,41 1,00 0,01 0,18 0,02 0,16 0,07 15,06
13 2,56 1,06 0,01 0,21 0,02 0,19 0,08 13,47
14 2,68 1,11 0,01 0,25 0,03 0,22 0,09 12,18
15 2,83 1,18 0,01 0,29 0,05 0,24 0,10 11,79
16 2,93 1,22 0,01 0,36 0,07 0,29 0,12 10,10
17 2,36 0,98 0,01 0,4 0,08 0,32 0,13 7,38




Re=1,690E+05

Perfil NACA 23012 con una Porosidad

Tempoeratura Densidad | Viscosidad Cinematica Vlgsirfgrsnis:aad Velocidad Cuerda Area
(°C) kg/m*3 m”2/s ) m/s m mA2
14,6 1,227 1,465E-05 1,797E-05 248 0,1 0,01

Fuora d Morgende | Resetoncia | avanco. | Resitoci
ANGULO ( °) | Sustentacion| CI (Incertidumbre) Medido Por ) Corregido Cd Cl/Cd
(Newtons) +o- (Newtons) Accesorios (Newtons)
(Newtons)

-6 -1,64 -0,44 0,00 0,11 0,02 0,09 0,02 -18,22
-5 -1,22 -0,32 0,00 0,09 0,01 0,08 0,02 -15,25
-4 -0,80 -0,21 0,00 0,07 0,01 0,06 0,02 -13,33
-3 -0,38 -0,10 0,02 0,06 0,01 0,05 0,01 -7,60
-2 0,07 0,02 0 0,05 0,01 0,04 0,01 1,75
-1 0,45 0,12 0,03 0,04 0,00 0,04 0,01 11,25
0 1,24 0,33 0,02 0,04 0,00 0,04 0,01 31,00
1 1,58 0,42 0,01 0,04 0,00 0,04 0,01 39,50
2 1,95 0,52 0,01 0,05 0,00 0,05 0,01 39,00
3 2,29 0,61 0,01 0,05 0,00 0,05 0,01 45,80
4 2,56 0,68 0,01 0,06 0,01 0,05 0,01 51,20
5 2,93 0,78 0,01 0,07 0,02 0,05 0,01 58,60
6 3,26 0,87 0,01 0,08 0,02 0,06 0,02 54,33
7 3,50 0,93 0,01 0,09 0,02 0,07 0,02 50,00
8 3,82 1,02 0,01 0,11 0,02 0,09 0,02 42,44
9 4,09 1,09 0,01 0,13 0,03 0,10 0,03 40,90
10 4,34 1,15 0,01 0,15 0,03 0,12 0,03 36,17
11 4,55 1,21 0,01 0,17 0,03 0,14 0,04 32,50
12 4,79 1,27 0,01 0,2 0,03 0,17 0,05 28,18
13 4,99 1,33 0,01 0,23 0,03 0,20 0,05 24,95
14 5,25 1,40 0,01 0,26 0,05 0,21 0,06 25,00
15 5,49 1,46 0,01 0,3 0,06 0,24 0,06 22,88
16 5,61 1,49 0,01 0,35 0,08 0,27 0,07 20,78
17 4,11 1,09 0,01 0,44 0,09 0,35 0,09 11,74




Re=1,014E+05

Perfil NACA 23012 con Esferas

Temperatura Densidad Viscosidad Cinematica | Viscosidad Velocidad Cuerda Area
(°C) kg/m*3 m”2/s Dinamica (p) m/s m mA2
17,5 1,215 1,490E-05 1,810E-05 15,1 0,1 0,01

Fuorsade || Maraen e omor | Resitoncia | "aiancy” | Recistenci
ANGULO (°) | Sustentacién | ClI (Incertidumbre) Medido Por ) Corregido Cd Cl/Cd
(Newtons) +0- (Newtons) Accesorios (Newtons)
(Newtons)
-6 -0,47 -0,34 0,01 0,15 0,01 0,14 0,10 -3,36
-5 -0,36 -0,26 0,01 0,12 0,00 0,12 0,09 -3,00
-4 -0,31 -0,22 0,02 0,1 0,00 0,10 0,07 -3,10
-3 -0,22 -0,16 0,03 0,08 0,00 0,08 0,06 -2,75
-2 -0,13 -0,09 0 0,07 0,00 0,07 0,05 -1,86
-1 -0,02 -0,01 0,49 0,05 0,00 0,05 0,04 -0,40
0 0,04 0,03 0,26 0,05 0,00 0,05 0,04 0,80
1 0,13 0,09 0,09 0,06 0,00 0,06 0,04 2,17
2 0,18 0,13 0,07 0,06 0,00 0,06 0,04 3,00
3 0,23 0,17 0,06 0,07 0,00 0,07 0,05 3,29
4 0,30 0,22 0,05 0,08 0,00 0,08 0,06 3,75
5 0,38 0,27 0,04 0,09 0,00 0,09 0,06 4,22
6 0,45 0,32 0,04 0,10 0,00 0,10 0,07 4,50
7 0,52 0,37 0,03 0,11 0,00 0,11 0,08 4,73
8 0,60 0,43 0,03 0,13 0,01 0,12 0,09 5,00
9 0,68 0,49 0,03 0,15 0,01 0,14 0,10 4,86
10 0,76 0,55 0,03 0,17 0,01 0,16 0,12 4,75
1" 0,85 0,61 0,03 0,20 0,01 0,19 0,14 4,47
12 0,92 0,66 0,02 0,24 0,01 0,23 0,17 4,00
13 1,00 0,72 0,02 0,27 0,02 0,25 0,18 4,00
14 0,91 0,66 0,02 0,32 0,02 0,30 0,22 3,03




Re=1,352E+05

Perfil NACA 23012 con Esferas

Temperatura Densidad Viscosidad Cinematica | Viscosidad Velocidad Cuerda Area
(°C) kg/mA*3 mA2/s Dinamica (u) m/s m mA2
17,5 1,215 1,490E-05 1,810E-05 20,1 0,1 0,01

Fuomado || Meroen e oor | Resitocia | aanc,” | Recistencia
ANGULO (°) | Sustentacion | CI (Incertidumbre) Medido Por ] Corregido Cd Cl/Cd
(Newtons) +o- (Newtons) Accesorios (Newtons)
(Newtons)
-6 -1,04 -0,42 0,00 0,17 0,01 0,16 0,06 -6,50
-5 -0,81 -0,33 0,00 0,16 0,01 0,15 0,06 -5,40
-4 -0,61 -0,25 0,01 0,11 0,01 0,10 0,04 -6,10
-3 -0,40 -0,16 0,02 0,09 0,00 0,09 0,04 -4,44
-2 -0,21 -0,09 0 0,08 0,00 0,08 0,03 -2,63
-1 0,00 0,00 0,00 0,07 0,00 0,07 0,03 0,00
0 0,20 0,08 0,06 0,07 0,00 0,07 0,03 2,86
1 0,38 0,15 0,04 0,08 0,00 0,08 0,03 4,75
2 0,54 0,22 0,03 0,09 0,00 0,09 0,04 6,00
3 0,70 0,28 0,02 0,1 0,00 0,10 0,04 7,00
4 0,85 0,34 0,02 0,11 0,00 0,11 0,04 7,73
5 1,01 0,41 0,02 0,12 0,01 0,11 0,04 9,18
6 1,16 0,47 0,02 0,14 0,01 0,13 0,05 8,92
7 1,32 0,54 0,02 0,16 0,01 0,15 0,06 8,80
8 1,48 0,60 0,02 0,19 0,01 0,18 0,07 8,22
9 1,60 0,65 0,02 0,22 0,02 0,20 0,08 8,00
10 1,73 0,70 0,02 0,25 0,02 0,23 0,09 7,52
11 1,87 0,76 0,02 0,3 0,02 0,28 0,11 6,68
12 2,03 0,82 0,01 0,36 0,02 0,34 0,14 5,97
13 2,16 0,88 0,01 0,38 0,02 0,36 0,15 6,00
14 1,82 0,74 0,02 0,4 0,03 0,37 0,15 4,92




Re=1,690E+05

Perfil NACA 23012 con Esferas

Temperatura Densidad Viscosidad Cinematica | Viscosidad Velocidad Cuerda Area
(°C) kg/mA*3 mA2/s Dinamica (u) m/s m mA2
17,5 1,215 1,490E-05 1,810E-05 252 0,1 0,01

Fuomado || Meroen e oor | Resitocia | aanc,” | Recistencia
ANGULO (°) | Sustentacion | CI (Incertidumbre) Medido Por ] Corregido Cd Cl/Cd
(Newtons) +o- (Newtons) Accesorios (Newtons)
(Newtons)

-6 -2,78 -0,72 0,00 0,20 0,02 0,18 0,05 -15,44
-5 -1,78 -0,46 0,00 0,17 0,01 0,16 0,04 -11,13
-4 -1,21 -0,31 0,00 0,15 0,01 0,14 0,04 -8,64
-3 -0,64 -0,17 0,01 0,13 0,01 0,12 0,03 -5,33
-2 -0,15 -0,04 0 0,12 0,01 0,11 0,03 -1,36
-1 0,25 0,06 0,05 0,10 0,00 0,10 0,03 2,50
0 0,49 0,13 0,03 0,10 0,00 0,10 0,03 4,90
1 0,81 0,21 0,02 0,10 0,00 0,10 0,03 8,10
2 1,16 0,30 0,02 0,11 0,00 0,11 0,03 10,55
3 1,48 0,38 0,01 0,12 0,00 0,12 0,03 12,33
4 1,82 0,47 0,01 0,13 0,01 0,12 0,03 15,17
5 2,14 0,56 0,01 0,15 0,02 0,13 0,03 16,46
6 2,42 0,63 0,01 0,17 0,02 0,15 0,04 16,13
7 2,70 0,70 0,01 0,19 0,02 0,17 0,04 15,88
8 2,99 0,78 0,01 0,21 0,02 0,19 0,05 15,74
9 3,24 0,84 0,01 0,25 0,03 0,22 0,06 14,73
10 3,56 0,92 0,01 0,28 0,03 0,25 0,06 14,24
11 3,74 0,97 0,01 0,33 0,03 0,30 0,08 12,47
12 3,88 1,01 0,01 0,39 0,03 0,36 0,09 10,78
13 4,00 1,04 0,01 0,47 0,03 0,44 0,11 9,09
14 3,19 0,83 0,01 0,50 0,05 0,45 0,12 7,09




Re=1,014E+05

Perfil NACA 23012 con calentamiento de la superficie a 40 °C

Temperatura Densidad Viscosidad Cinematica | Viscosidad Velocidad Cuerda Area
(°C) kg/m*3 m”2/s Dinamica (p) m/s m mA2
16 1,221 1,478E-05 1,805E-05 15,0 0,1 0,01
Fuorado || Mersendooror | Resitoncia | "J0ancy” | Resstonci
ANGULO (°) | Sustentacién | ClI (Incertidumbre) Medido Por . Corregido Cd | Cl/Cd
(Newtons) +0- (Newtons) Accesorios (Newtons)
(Newtons)
-6 -0,43 -0,31 0,01 0,13 0,06 0,09 0,07 -4,78
-5 -0,35 -0,25 0,02 0,11 0,05 0,09 0,07 -3,89
-4 -0,28 -0,20 0,02 0,09 0,04 0,09 0,07 -3,11
-3 -0,20 -0,15 0,04 0,07 0,03 0,08 0,06 -2,50
-2 -0,06 -0,04 0 0,05 0,03 0,07 0,05 -0,86
-1 0,01 0,01 1,01 0,04 0,02 0,06 0,04 0,17
0 0,13 0,09 0,09 0,03 0,02 0,03 0,02 4,33
1 0,20 0,15 0,06 0,03 0,02 0,03 0,02 6,67
2 0,26 0,19 0,05 0,03 0,02 0,04 0,03 6,50
3 0,33 0,24 0,04 0,04 0,02 0,05 0,04 6,60
4 0,40 0,29 0,04 0,05 0,03 0,05 0,04 8,00
5 0,46 0,34 0,04 0,05 0,03 0,06 0,04 7,67
6 0,53 0,39 0,03 0,06 0,03 0,07 0,05 7,57
7 0,60 0,44 0,03 0,07 0,04 0,07 0,05 8,57
8 0,68 0,50 0,03 0,08 0,04 0,09 0,07 7,56
9 0,76 0,55 0,03 0,09 0,05 0,10 0,07 7,60
10 0,85 0,62 0,03 0,11 0,06 0,11 0,08 7,73
11 0,94 0,68 0,02 0,12 0,07 0,12 0,09 7,83
12 1,02 0,74 0,02 0,14 0,08 0,14 0,10 7,29
13 1,10 0,80 0,02 0,16 0,10 0,15 0,11 7,33
14 1,11 0,81 0,02 0,19 0,12 0,17 0,12 6,53
15 0,88 0,64 0,02 0,22 0,15 0,20 0,15 4,40




Re=1,352E+05

Perfil NACA 23012 con calentamiento de la superficie a 40 °C

Temperatura Densidad Viscosidad Cinematica | Viscosidad Velocidad Cuerda Area
(°C) kg/mA*3 mA2/s Dinamica (p) m/s m mA2
16 1,221 1,478E-05 1,805E-05 20,0 0,1 0,01
Fuorado || Wersendooor | Resitoncia | "Juancy” | Resstenci
ANGULO (°) | Sustentacion | CI (Incertidumbre) Medido Por _ Corregido Cd Cl/Cd
(Newtons) +o- (Newtons) Accesorios (Newtons)
(Newtons)
-6 -0,92 -0,38 0,00 0,15 0,07 0,08 0,03 -11,50
-5 -0,68 -0,28 0,00 0,14 0,06 0,08 0,03 -8,50
-4 -0,50 -0,20 0,01 0,13 0,05 0,08 0,03 -6,25
-3 -0,30 -0,12 0,02 0,11 0,04 0,07 0,03 -4,29
-2 -0,06 -0,02 0 0,1 0,03 0,07 0,03 -0,86
-1 0,16 0,07 0,07 0,08 0,03 0,05 0,02 3,20
0 0,31 0,13 0,04 0,05 0,03 0,02 0,01 15,50
1 0,51 0,21 0,03 0,05 0,03 0,02 0,01 25,50
2 0,68 0,28 0,02 0,06 0,03 0,03 0,01 22,67
3 0,83 0,34 0,02 0,07 0,04 0,03 0,01 27,67
4 0,99 0,41 0,02 0,08 0,04 0,04 0,02 24,75
5 1,13 0,46 0,02 0,09 0,04 0,05 0,02 22,60
6 1,29 0,53 0,02 0,1 0,05 0,05 0,02 25,80
7 1,46 0,60 0,02 0,11 0,05 0,06 0,02 24,33
8 1,63 0,67 0,02 0,13 0,06 0,07 0,03 23,29
9 1,79 0,73 0,02 0,15 0,07 0,08 0,03 22,38
10 1,93 0,79 0,02 0,17 0,08 0,09 0,04 21,44
11 2,06 0,84 0,01 0,19 0,09 0,10 0,04 20,60
12 2,25 0,92 0,01 0,22 0,11 0,11 0,05 20,45
13 2,39 0,98 0,01 0,25 0,13 0,12 0,05 19,92
14 2,53 1,04 0,01 0,29 0,14 0,15 0,06 16,87
15 2,31 0,95 0,01 0,35 0,16 0,19 0,08 12,16




Re=1,690E+05

Perfil NACA 23012 con calentamiento de la superficie a 40 °C

Temperatura Densidad Viscosidad Cinematica | Viscosidad Velocidad Cuerda Area
(°C) kg/mA*3 mA2/s Dinamica (p) m/s m mA2
16 1,221 1,478E-05 1,805E-05 25,0 0,1 0,01
Fuorado || Wersendooor | Resitoncia | "Juancy” | Resstenci
ANGULO (°) | Sustentacion | CI (Incertidumbre) Medido Por _ Corregido Cd Cl/Cd
(Newtons) +o- (Newtons) Accesorios (Newtons)
(Newtons)
-6 -1,20 -0,40 0,00 0,16 0,09 0,07 0,02 -21,79
-5 -1,12 -0,29 0,00 0,14 0,07 0,07 0,02 -16,00
-4 -0,99 -0,26 0,00 0,12 0,07 0,05 0,01 -19,80
-3 -0,55 -0,14 0,01 0,11 0,06 0,05 0,01 -11,00
-2 -0,09 -0,02 0 0,10 0,05 0,05 0,01 -1,80
-1 0,25 0,07 0,05 0,09 0,04 0,05 0,01 5,00
0 0,63 0,17 0,02 0,08 0,04 0,04 0,01 15,75
1 0,96 0,25 0,02 0,08 0,04 0,04 0,01 24,00
2 1,33 0,35 0,02 0,09 0,04 0,05 0,01 26,60
3 1,68 0,44 0,01 0,09 0,04 0,05 0,01 33,60
4 2,01 0,53 0,01 0,10 0,05 0,05 0,01 40,20
5 2,33 0,61 0,01 0,12 0,05 0,07 0,02 33,29
6 2,58 0,68 0,01 0,13 0,06 0,07 0,02 36,86
7 2,88 0,76 0,01 0,15 0,06 0,09 0,02 32,00
8 3,16 0,83 0,01 0,17 0,07 0,10 0,03 31,60
9 3,45 0,90 0,01 0,19 0,08 0,11 0,03 31,36
10 3,74 0,98 0,01 0,22 0,09 0,13 0,03 28,77
11 3,92 1,03 0,01 0,25 0,10 0,15 0,04 26,13
12 4,13 1,08 0,01 0,28 0,11 0,17 0,04 24,29
13 4,31 1,13 0,01 0,32 0,13 0,19 0,05 22,68
14 4,44 1,16 0,01 0,36 0,15 0,21 0,06 21,14
15 3,07 0,81 0,01 0,43 0,18 0,25 0,07 12,28




Re=1,014E+05

Perfil NACA 23012 con calentamiento de la superficie a 80 °C

Temperatura Densidad Viscosidad Cinematica | Viscosidad Velocidad Cuerda Area
(°C) kg/m*3 m”2/s Dinamica (p) m/s m mA2
16 1,221 1,478E-05 1,805E-05 15,0 0,1 0,01
Fursago || Mersen o oror | Resitenca | "Jlancy” | Resstonci
ANGULO (°) | Sustentacion | ClI (Incertidumbre) Medido Por ) Corregido Cd | Cl/Cd
(Newtons) +0- (Newtons) Accesorios (Newtons)
(Newtons)
-6 -0,44 -0,32 0,01 0,14 0,06 0,08 0,06 -5,50
-5 -0,37 -0,27 0,01 0,13 0,05 0,08 0,06 -4,63
-4 -0,28 -0,20 0,02 0,11 0,04 0,07 0,05 -4,00
-3 -0,22 -0,16 0,03 0,09 0,03 0,06 0,04 -3,67
-2 -0,15 -0,11 0 0,07 0,03 0,04 0,03 -3,75
-1 -0,02 -0,01 0,49 0,06 0,02 0,04 0,03 -0,50
0 0,05 0,04 0,21 0,05 0,02 0,03 0,02 1,67
1 0,07 0,05 0,16 0,03 0,02 0,01 0,01 7,00
2 0,12 0,09 0,10 0,04 0,02 0,02 0,01 6,00
3 0,19 0,14 0,07 0,05 0,02 0,03 0,02 6,33
4 0,25 0,18 0,05 0,06 0,03 0,03 0,02 8,33
5 0,31 0,23 0,05 0,07 0,03 0,04 0,03 7,75
6 0,38 0,28 0,04 0,08 0,03 0,05 0,04 7,60
7 0,43 0,31 0,04 0,09 0,04 0,05 0,04 8,60
8 0,49 0,36 0,03 0,11 0,04 0,07 0,05 7,00
9 0,57 0,42 0,03 0,12 0,05 0,07 0,05 8,14
10 0,65 0,47 0,03 0,14 0,06 0,08 0,06 8,13
1" 0,73 0,53 0,03 0,16 0,07 0,09 0,07 8,11
12 0,80 0,58 0,03 0,19 0,08 0,11 0,08 7,27
13 0,89 0,65 0,02 0,22 0,01 0,12 0,09 7,42
14 0,69 0,50 0,03 0,25 0,12 0,13 0,09 5,31




Re=1,352E+05

Perfil NACA 23012 con calentamiento de la superficie a 80 °C

Temperatura Densidad Viscosidad Cinematica | Viscosidad Velocidad Cuerda Area
(°C) kg/mA*3 mA2/s Dinamica (p) m/s m mA2
16 1,221 1,478E-05 1,805E-05 20,0 0,1 0,01
Fuormado || Weraendomor | Resitencia | "Jfuancy” | Resstenci
ANGULO (°) | Sustentacion | CI (Incertidumbre) Medido Por ) Corregido Cd | Cl/Cd
(Newtons) +o- (Newtons) Accesorios (Newtons)
(Newtons)
-6 -1,11 -0,45 0,00 0,15 0,07 0,08 0,03 -13,88
-5 -0,89 -0,36 0,00 0,12 0,06 0,06 0,02 -14,83
-4 -0,66 -0,27 0,01 0,11 0,05 0,06 0,02 -11,00
-3 -0,45 -0,18 0,01 0,09 0,04 0,05 0,02 -9,00
-2 -0,26 -0,11 0 0,08 0,03 0,05 0,02 -5,20
-1 -0,05 -0,02 0,19 0,06 0,03 0,03 0,01 -1,67
0 0,14 0,06 0,08 0,05 0,03 0,02 0,01 7,00
1 0,32 0,13 0,04 0,05 0,03 0,02 0,01 16,00
2 0,47 0,19 0,03 0,06 0,03 0,03 0,01 15,67
3 0,62 0,25 0,03 0,07 0,04 0,03 0,01 20,67
4 0,79 0,32 0,02 0,08 0,04 0,04 0,02 19,75
5 0,95 0,39 0,02 0,09 0,04 0,05 0,02 19,00
6 1,09 0,45 0,02 0,1 0,05 0,05 0,02 21,80
7 1,23 0,50 0,02 0,11 0,05 0,06 0,02 20,50
8 1,39 0,57 0,02 0,13 0,06 0,07 0,03 19,86
9 1,51 0,62 0,02 0,15 0,07 0,08 0,03 18,88
10 1,65 0,68 0,02 0,17 0,08 0,09 0,04 18,33
11 1,79 0,73 0,02 0,2 0,09 0,11 0,05 16,27
12 1,95 0,80 0,02 0,23 0,11 0,12 0,05 16,25
13 2,09 0,86 0,01 0,26 0,13 0,13 0,05 16,08
14 1,68 0,69 0,02 0,31 0,14 0,17 0,07 9,88




Re=1,690E+05

Perfil NACA 23012 con calentamiento de la superficie a 80 °C

Temperatura Densidad Viscosidad Cinematica | Viscosidad Velocidad Cuerda Area
(°C) kg/mA*3 mA2/s Dinamica (p) m/s m mA2
16 1,221 1,478E-05 1,805E-05 25,0 0,1 0,01
Fuormado || Weraendomor | Resitencia | "Jfuancy” | Resstenci
ANGULO (°) | Sustentacion | CI (Incertidumbre) Medido Por ) Corregido Cd | Cl/Cd
(Newtons) +o- (Newtons) Accesorios (Newtons)
(Newtons)
-6 -1,93 -0,51 0,00 0,17 0,09 0,08 0,02 -24,13
-5 -1,20 -0,31 0,00 0,15 0,07 0,08 0,02 -15,00
-4 -0,99 -0,26 0,00 0,14 0,07 0,07 0,02 -14,14
-3 -0,55 -0,14 0,01 0,13 0,06 0,07 0,02 -7,86
-2 -0,26 -0,07 0 0,11 0,05 0,06 0,02 -4,33
-1 0,03 0,01 0,34 0,10 0,04 0,06 0,02 0,50
0 0,21 0,06 0,06 0,09 0,04 0,05 0,01 4,20
1 0,50 0,13 0,03 0,07 0,04 0,03 0,01 16,67
2 0,75 0,20 0,02 0,07 0,04 0,03 0,01 25,00
3 1,16 0,30 0,02 0,08 0,04 0,04 0,01 29,00
4 1,49 0,39 0,01 0,10 0,05 0,05 0,01 29,80
5 1,79 0,47 0,01 0,11 0,05 0,06 0,02 29,83
6 2,13 0,56 0,01 0,12 0,06 0,06 0,02 35,50
7 2,40 0,63 0,01 0,14 0,06 0,08 0,02 30,00
8 2,74 0,72 0,01 0,16 0,07 0,09 0,02 30,44
9 2,96 0,78 0,01 0,18 0,08 0,10 0,03 29,60
10 3,17 0,83 0,01 0,21 0,09 0,12 0,03 26,42
11 3,40 0,89 0,01 0,24 0,10 0,14 0,04 24,29
12 3,60 0,94 0,01 0,27 0,11 0,16 0,04 22,50
13 3,80 1,00 0,01 0,31 0,13 0,18 0,05 21,11
14 2,84 0,74 0,01 0,36 0,15 0,21 0,06 13,52




Re=1,014E+05

Perfil NACA 23012 con succion a 4.12 m/s

Temperatura Densidad Viscosidad Cinematica | Viscosidad | Velocidad Cuerda Area
(°C) kg/m*3 m”2/s Dinamica (p) m/s m mA2
16,3 1,220 1,481E-05 1,807E-05 15,0 0,1 0,01

Fuorade || Mersen o omor | Resitoncia | G | Resistonci
ANGULO (°) | Sustentaciéon | CI (Incertidumbre) Medido Por ) Corregido Cd | Cl/Cd
(Newtons) +0- (Newtons) Accesorios (Newtons)
(Newtons)

-6 -0,34 -0,25 0,02 0,11 0,04 0,07 0,05 -4,86
-5 -0,25 -0,18 0,03 0,09 0,03 0,06 0,04 -4.17
-4 -0,15 -0,11 0,05 0,07 0,03 0,04 0,03 -3,75
-3 -0,06 -0,04 0,15 0,06 0,03 0,03 0,02 -2,00
-2 0,03 0,02 0 0,05 0,02 0,03 0,02 1,00
-1 0,2 0,15 0,06 0,04 0,02 0,02 0,01 10,00
0 0,33 0,24 0,04 0,04 0,02 0,02 0,01 16,50
1 0,40 0,29 0,04 0,04 0,02 0,02 0,01 20,00
2 0,48 0,35 0,03 0,04 0,02 0,02 0,01 24,00
3 0,56 0,41 0,03 0,04 0,02 0,02 0,01 28,00
4 0,62 0,45 0,03 0,04 0,02 0,02 0,01 31,00
5 0,69 0,50 0,03 0,04 0,03 0,01 0,01 69,00
6 0,75 0,54 0,03 0,04 0,03 0,01 0,01 75,00
7 0,82 0,60 0,03 0,05 0,03 0,02 0,01 41,00
8 0,89 0,65 0,02 0,06 0,03 0,03 0,02 29,67
9 0,97 0,70 0,02 0,07 0,04 0,03 0,02 32,33
10 1,05 0,76 0,02 0,08 0,04 0,04 0,03 26,25
11 1,11 0,81 0,02 0,09 0,04 0,05 0,04 22,20
12 1,19 0,86 0,02 0,1 0,05 0,05 0,04 23,80
13 1,26 0,92 0,02 0,12 0,05 0,07 0,05 18,00
14 1,32 0,96 0,02 0,13 0,06 0,07 0,05 18,86
15 1,40 1,02 0,02 0,15 0,06 0,09 0,07 15,56
16 1,46 1,06 0,02 0,17 0,07 0,10 0,07 14,60
17 1,53 1,11 0,02 0,19 0,08 0,11 0,08 13,91
18 1,40 1,02 0,02 0,23 0,09 0,14 0,10 10,00




Re=1,352E+05

Perfil NACA 23012 con succion a 4.12 m/s

Tempoeratura Densidad | Viscosidad Cinematica Vlijsisg;i;:(l:aad Velocidad Cuerda Area
(°C) kg/mA*3 m*2/s v) m/s m mA2
16,3 1,220 1,481E-05 1,807E-05 20,0 0,1 0,01

Fuorado || |Marsenderro | Resistencia | aianc,” | Resistorci
ANGULO (°) | Sustentacion | CI (Incertidumbre) Medido Por _ Corregido Cd Cl/Cd
(Newtons) +o- (Newtons) Accesorios (Newtons)
(Newtons)

-6 -0,71 -0,29 0,00 0,12 0,05 0,07 0,029 -10,14
-5 -0,53 -0,22 0,01 0,1 0,04 0,06 0,025 -8,83
-4 -0,35 -0,14 0,02 0,08 0,04 0,04 0,016 -8,75
-3 -0,12 -0,05 0,07 0,07 0,04 0,03 0,012 -4,00
-2 0,14 0,06 0 0,06 0,03 0,03 0,012 4,67
-1 0,36 0,15 0,04 0,05 0,03 0,02 0,008 18,00
0 0,67 0,27 0,02 0,04 0,03 0,01 0,004 67,00
1 0,88 0,36 0,02 0,05 0,03 0,02 0,008 44,00
2 1,07 0,44 0,02 0,05 0,03 0,02 0,008 53,50
3 1,26 0,51 0,02 0,05 0,03 0,02 0,008 63,00
4 1,45 0,59 0,02 0,05 0,03 0,02 0,008 72,50
5 1,62 0,66 0,02 0,05 0,03 0,02 0,008 81,00
6 1,79 0,73 0,02 0,06 0,04 0,02 0,008 89,50
7 1,96 0,80 0,02 0,06 0,04 0,02 0,008 98,00
8 2,11 0,86 0,01 0,07 0,04 0,03 0,012 70,33
9 2,28 0,93 0,01 0,08 0,04 0,04 0,016 57,00
10 2,42 0,99 0,01 0,08 0,05 0,03 0,012 80,67
11 2,58 1,05 0,01 0,09 0,05 0,04 0,016 64,50
12 2,71 1,11 0,01 0,1 0,06 0,04 0,016 67,75
13 2,82 1,15 0,01 0,11 0,06 0,05 0,020 56,40
14 2,93 1,20 0,01 0,12 0,07 0,05 0,020 58,60
15 3,04 1,24 0,01 0,13 0,07 0,06 0,025 50,67
16 3,14 1,28 0,01 0,15 0,08 0,07 0,029 44,86
17 3,24 1,32 0,01 0,17 0,09 0,08 0,033 40,50
18 2,96 1,21 0,01 0,21 0,11 0,10 0,041 29,60




Re=1,690E+05

Perfil NACA 23012 con succion a 4.12 m/s

Temp;eratura Densidad Viscosidad Cinematica V[i)siggrsr:ic::aad Velocidad Cuerda Area
(°C) kg/mA3 m*2/s v m/s m mA*2
16,3 1,220 1,481E-05 1,81E-05 25,0 0,1 0,01

Fuorsado | | Meragn e oror | Resisenci | avance” | Resitence
ANGULO (°) | Sustentacion | CI (Incertidumbre) Medido Por ] Corregido Cd | ClI/Cd
(Newtons) +o- (Newtons) Accesorios (Newtons)
(Newtons)

-6 -2 -0,52 0,00 0,12 0,07 0,05 0,01 -40,00
-5 -1,263 -0,33 0,00 0,11 0,06 0,05 0,01 -25,26
-4 -0,6 -0,16 0,01 0,09 0,05 0,04 0,01 -15,00
-3 0 0,00 0,00 0,08 0,05 0,03 0,01 0,00
-2 0,58 0,15 0 0,08 0,04 0,04 0,01 14,50
-1 1,15 0,30 0,02 0,07 0,04 0,03 0,01 38,33
0 1,52 0,40 0,01 0,07 0,04 0,03 0,01 50,67
1 1,82 0,48 0,01 0,07 0,04 0,03 0,01 60,67
2 2,15 0,56 0,01 0,07 0,04 0,03 0,01 71,67
3 2,47 0,65 0,01 0,07 0,04 0,03 0,01 82,33
4 2,79 0,73 0,01 0,08 0,05 0,03 0,01 93,00
5 3,08 0,81 0,01 0,08 0,05 0,03 0,01 102,67
6 3,39 0,89 0,01 0,09 0,05 0,04 0,01 84,75
7 3,7 0,97 0,01 0,09 0,05 0,04 0,01 92,50
8 4 1,05 0,01 0,1 0,06 0,04 0,01 100,00
9 4,24 1,11 0,01 0,11 0,06 0,05 0,01 84,80
10 4,52 1,18 0,01 0,12 0,06 0,06 0,02 75,33
11 4,79 1,25 0,01 0,13 0,07 0,06 0,02 79,83
12 4,99 1,31 0,01 0,14 0,07 0,07 0,02 71,29
13 5,22 1,37 0,01 0,15 0,08 0,07 0,02 74,57
14 5,42 1,42 0,01 0,16 0,09 0,07 0,02 77,43
15 5,64 1,48 0,01 0,18 0,09 0,09 0,02 62,67
16 5,91 1,55 0,01 0,2 0,10 0,10 0,03 59,10
17 6,03 1,58 0,01 0,22 0,11 0,11 0,03 54,82
18 6,19 1,62 0,01 0,24 0,12 0,12 0,03 51,58
19 4,19 1,10 0,01 0,3 0,30 0,08 13,97




Re=1,014E+05

Perfil NACA 23012 con succion a 6.18 m/s

Tempoeratura Densidad Viscosidad Cinematica V;::g;’:z:zd Velocidad Cuerda Area
(°C) kg/m*3 m”2/s ) m/s m mA2
16,3 1,220 1,481E-05 1,807E-05 15,0 0,1 0,01

Fuorsade | |Mersenderror| Resitonia | ey | Resistonci
ANGULO (°) | Sustentaciéon | CI (Incertidumbre) Medido Por ) Corregido Cd | Cl/Cd
(Newtons) +0- (Newtons) Accesorios (Newtons)
(Newtons)
-6 -0,31 -0,23 0,02 0,1 0,04 0,06 0,04 -5,17
-5 -0,21 -0,15 0,03 0,08 0,03 0,05 0,04 -4,20
-4 -0,08 -0,06 0,11 0,06 0,03 0,03 0,02 -2,67
-3 0 0,00 0,00 0,05 0,03 0,02 0,01 0,00
-2 0,1 0,07 0 0,03 0,02 0,01 0,01 10,00
-1 0,25 0,18 0,05 0,03 0,02 0,01 0,01 25,00
0 0,35 0,25 0,04 0,03 0,02 0,01 0,01 35,00
1 0,43 0,31 0,04 0,03 0,02 0,01 0,01 43,00
2 0,5 0,36 0,03 0,03 0,02 0,01 0,01 50,00
3 0,58 0,42 0,03 0,03 0,02 0,01 0,01 58,00
4 0,64 0,47 0,03 0,03 0,02 0,01 0,01 64,00
5 0,71 0,52 0,03 0,04 0,03 0,01 0,01 71,00
6 0,77 0,56 0,03 0,05 0,03 0,02 0,01 38,50
7 0,85 0,62 0,03 0,05 0,03 0,02 0,01 42,50
8 0,93 0,68 0,02 0,06 0,03 0,03 0,02 31,00
9 1 0,73 0,02 0,07 0,04 0,03 0,02 33,33
10 1,08 0,78 0,02 0,07 0,04 0,03 0,02 36,00
11 1,16 0,84 0,02 0,07 0,04 0,03 0,02 38,67
12 1,23 0,89 0,02 0,08 0,05 0,03 0,02 41,00
13 1,31 0,95 0,02 0,11 0,05 0,06 0,04 21,83
14 1,38 1,00 0,02 0,12 0,06 0,06 0,04 23,00
15 1,46 1,06 0,02 0,14 0,06 0,08 0,06 18,25
16 1,53 1,11 0,02 0,16 0,07 0,09 0,07 17,00
17 1,61 1,17 0,02 0,18 0,08 0,10 0,07 16,10
18 1,67 1,21 0,02 0,2 0,08 0,12 0,09 13,92
19 1,49 1,08 0,02 0,21 0,09 0,12 0,09 12,42




Re=1,352E+05

Perfil NACA 23012 con succion a 6.18 m/s

Temperatura Densidad Viscosidad Cinematica | Viscosidad Velocidad Cuerda Area
(°C) kg/mA*3 m*2/s Dinamica (u) m/s m mA2
16,3 1,220 1,481E-05 1,807E-05 20,0 0,1 0,01

Fuorsade | |Merogn e oror | Resistncia | G | Recitence
ANGULO (°) | Sustentacion Cl (Incertidumbre) Medido Por _ Corregido Cd | Cl/Cd
(Newtons) +o- (Newtons) Accesorios (Newtons)
(Newtons)

-6 -0,72 -0,29 0,00 0,11 0,05 0,06 0,02 -12,00
-5 -0,54 -0,22 0,01 0,09 0,04 0,05 0,02 -10,80
-4 -0,32 -0,13 0,02 0,07 0,04 0,03 0,01 -10,67
-3 -0,10 -0,04 0,09 0,06 0,04 0,02 0,01 -5,00
-2 0,16 0,07 0 0,05 0,03 0,02 0,01 8,00
-1 0,43 0,18 0,03 0,04 0,03 0,01 0,00 43,00
0 0,82 0,34 0,02 0,04 0,03 0,01 0,00 82,00
1 1,02 0,42 0,02 0,04 0,03 0,01 0,00 102,00
2 1,24 0,51 0,02 0,04 0,03 0,01 0,00 124,00
3 1,42 0,58 0,02 0,04 0,03 0,01 0,00 142,00
4 1,59 0,65 0,02 0,04 0,03 0,01 0,00 159,00
5 1,75 0,72 0,02 0,04 0,03 0,01 0,00 175,00
6 1,92 0,78 0,02 0,05 0,04 0,01 0,00 192,00
7 2,06 0,84 0,01 0,05 0,04 0,01 0,00 206,00
8 2,22 0,91 0,01 0,07 0,04 0,03 0,01 74,00
9 2,37 0,97 0,01 0,07 0,04 0,03 0,01 79,00
10 2,53 1,03 0,01 0,08 0,05 0,03 0,01 84,33
11 2,69 1,10 0,01 0,08 0,05 0,03 0,01 89,67
12 2,84 1,16 0,01 0,09 0,06 0,03 0,01 94,67
13 2,95 1,21 0,01 0,10 0,06 0,04 0,02 73,75
14 3,06 1,25 0,01 0,11 0,07 0,04 0,02 76,50
15 3,20 1,31 0,01 0,12 0,07 0,05 0,02 64,00
16 3,34 1,37 0,01 0,14 0,08 0,06 0,02 55,67
17 3,42 1,40 0,01 0,16 0,09 0,07 0,03 48,86
18 3,53 1,44 0,01 0,18 0,10 0,08 0,03 44,13
19 3,09 1,26 0,01 0,20 0,11 0,09 0,04 34,33




Re=1,690E+05

Perfil NACA 23012 con succion a 6.18 m/s

Temp;eratura Densidad Viscosidad Cinematica Vési;grs':;:gd Velocidad Cuerda Area
(°C) kg/mA3 mA2/s ) m/s m mA2
16,3 1,220 1,481E-05 1,807E-05 25,0 0,1 0,01

Fuorsado || |Maraen deeror| Resitenca | gancy” | Resistenca
ANGULO (°) | Sustentacion | CI (Incertidumbre) Medido Por _ Corregido Cd Cl/Cd
(Newtons) +o- (Newtons) Accesorios (Newtons)
(Newtons)

-6 -1,89 -0,49 0,00 0,11 0,07 0,04 0,011 -46,67
-5 -1,20 -0,31 0,00 0,10 0,06 0,04 0,011 -29,70
-4 -0,60 -0,16 0,01 0,08 0,05 0,03 0,008 -20,00
-3 0,08 0,02 0,13 0,07 0,05 0,02 0,005 4,26
-2 0,44 0,12 0 0,07 0,04 0,03 0,008 15,07
-1 1,08 0,28 0,02 0,06 0,04 0,02 0,005 55,38
0 1,42 0,37 0,02 0,06 0,04 0,02 0,005 71,00
1 1,87 0,49 0,01 0,06 0,04 0,02 0,005 95,90
2 2,22 0,58 0,01 0,06 0,04 0,02 0,005 111,00
3 2,55 0,67 0,01 0,06 0,04 0,02 0,005 130,77
4 2,92 0,76 0,01 0,06 0,05 0,01 0,003 283,50
5 3,19 0,83 0,01 0,06 0,05 0,01 0,002 335,79
6 3,50 0,92 0,01 0,07 0,05 0,02 0,005 171,57
7 3,84 1,00 0,01 0,07 0,05 0,02 0,005 192,00
8 4,14 1,08 0,01 0,08 0,06 0,02 0,005 207,00
9 4,34 1,14 0,01 0,09 0,06 0,03 0,008 141,83
10 4,65 1,22 0,01 0,10 0,06 0,04 0,011 115,10
11 4,93 1,29 0,01 0,12 0,07 0,05 0,013 98,60
12 5,14 1,34 0,01 0,13 0,07 0,06 0,016 84,12
13 5,52 1,44 0,01 0,14 0,08 0,06 0,016 90,20
14 5,73 1,50 0,01 0,15 0,09 0,06 0,016 93,47
15 5,92 1,556 0,01 0,17 0,09 0,08 0,021 73,00
16 6,1 1,60 0,01 0,19 0,10 0,09 0,024 65,95
17 6,26 1,64 0,01 0,21 0,11 0,10 0,027 61,37
18 6,44 1,68 0,01 0,23 0,12 0,11 0,029 58,02
19 6,63 1,73 0,01 0,26 0,13 0,13 0,034 50,92
20 57 1,49 0,01 0,29 0,29 0,076 19,61




Re=1,014E+05

Perfil NACA 23012 con Inyeccién a 20.65 m/s

Temperatura Densidad Viscosidad Cinematica | Viscosidad | Velocidad Cuerda Area
(°C) kg/m*3 m”2/s Dinamica (p) m/s m mA2
14,8 1,226 1,467E-05 1,799E-05 14,9 0,1 0,01

Fuorsade | Moo deoror | Recisenci | auancy” | Recistoncie
ANGULO (°) | Sustentaciéon | ClI (Incertidumbre) Medido Por ) Corregido Cd | Cl/Cd
(Newtons) +0- (Newtons) Accesorios (Newtons)
(Newtons)

-6 -0,32 -0,24 0,02 0,12 0,04 0,08 0,06 -4,00
-5 -0,2 -0,15 0,04 0,11 0,03 0,08 0,06 -2,50
-4 -0,09 -0,07 0,10 0,08 0,03 0,05 0,04 -1,80
-3 -0,02 -0,01 0,49 0,07 0,03 0,04 0,03 -0,50
-2 0,08 0,06 0 0,06 0,02 0,04 0,03 2,00
-1 0,24 0,18 0,06 0,05 0,02 0,03 0,02 8,00
0 0,32 0,24 0,04 0,03 0,02 0,01 0,01 32,00
1 0,4 0,29 0,04 0,04 0,02 0,02 0,01 20,00
2 0,46 0,34 0,04 0,04 0,02 0,02 0,01 23,00
3 0,54 0,40 0,03 0,05 0,02 0,03 0,02 18,00
4 0,61 0,45 0,03 0,05 0,02 0,03 0,02 20,33
5 0,69 0,51 0,03 0,06 0,03 0,03 0,02 23,00
6 0,74 0,55 0,03 0,06 0,03 0,03 0,02 24,67
7 0,82 0,60 0,03 0,07 0,03 0,04 0,03 20,50
8 0,9 0,66 0,02 0,07 0,03 0,04 0,03 22,50
9 0,96 0,71 0,02 0,08 0,04 0,04 0,03 24,00
10 1,04 0,77 0,02 0,08 0,04 0,04 0,03 26,00
11 1,1 0,81 0,02 0,09 0,04 0,05 0,04 22,00
12 1,18 0,87 0,02 0,10 0,05 0,05 0,04 23,60
13 1,25 0,92 0,02 0,11 0,05 0,06 0,04 20,83
14 1,32 0,97 0,02 0,13 0,06 0,07 0,05 18,86
15 1,4 1,03 0,02 0,15 0,06 0,09 0,07 15,56
16 1,46 1,08 0,02 0,16 0,07 0,09 0,07 16,22
17 1,53 1,13 0,02 0,18 0,08 0,10 0,07 15,30
18 1,57 1,16 0,02 0,20 0,08 0,12 0,09 13,08
19 1,59 1,17 0,02 0,21 0,09 0,12 0,09 13,25
20 1,35 0,99 0,99 0,27 0,09 0,18 0,13 7,50




Perfil NACA 23012 con Inyeccién a 20.65 m/s

Temperatura Densidad Viscosidad Viscosidad Velocidad Cuerda Area

(°C) kg/m”3 Cinematica m*2/s |Dinamica (u) m/s m m#2

14,8 1,226 1,467E-05 1,799E-05 19,8 0,1 0,01

Fumago | | Mergonge | Resitencia | "Juvanc,” | Resistorci
ANGULO ( °)| Sustentacion | ClI (Incertidumbre) Medido Por ) Corregido Cd | Cl/Cd
(Newtons) +o- (Newtons) Accesorios (Newtons)
(Newtons)

-6 -0,7 -0,29 0,00 0,12 0,05 0,07 0,03 -10,00

L() -5 -0,52 -0,22 0,01 0,11 0,04 0,07 0,03 -7,43
O -4 -0,28 -0,12 0,03 0,08 0,04 0,04 0,02 -7,00
+ -3 -0,1 -0,04 0,09 0,07 0,04 0,03 0,01 -3,33
-2 0,2 0,08 0 0,06 0,03 0,03 0,01 6,67

LIJ -1 0,48 0,20 0,03 0,05 0,03 0,02 0,01 24,00
N 0 0,75 0,31 0,02 0,05 0,03 0,02 0,01 37,50
Lr) 1 0,96 0,40 0,02 0,05 0,03 0,02 0,01 48,00
m 2 1,15 0,48 0,02 0,05 0,03 0,02 0,01 57,50
= 3 1,35 0,56 0,02 0,05 0,03 0,02 0,01 67,50
N 4 1,62 0,63 0,02 0,06 0,03 0,03 0,01 50,67
5 1,70 0,70 0,02 0,06 0,03 0,03 0,01 56,67

I I 6 1,86 0,77 0,02 0,07 0,04 0,03 0,01 62,00
qJ 7 2,02 0,84 0,02 0,07 0,04 0,03 0,01 67,33
rY 8 2,15 0,89 0,01 0,08 0,04 0,04 0,02 53,75
9 2,30 0,95 0,01 0,08 0,04 0,04 0,02 57,50

10 2,46 1,02 0,01 0,09 0,05 0,04 0,02 61,50

11 2,61 1,08 0,01 0,10 0,05 0,05 0,02 52,20

12 2,73 1,13 0,01 0,11 0,06 0,05 0,02 54,60

13 2,85 1,18 0,01 0,12 0,06 0,06 0,02 47,50

14 2,95 1,22 0,01 0,14 0,07 0,07 0,03 42,14

15 3,06 1,27 0,01 0,15 0,07 0,08 0,03 38,25

16 3,19 1,32 0,01 0,17 0,08 0,09 0,04 35,44

17 3,32 1,38 0,01 0,19 0,09 0,10 0,04 33,20

18 3,41 1,41 0,01 0,21 0,10 0,11 0,05 31,00

19 3,49 1,45 0,01 0,23 0,11 0,12 0,05 29,08

20 2,60 1,08 1,08 0,29 0,12 0,17 0,07 15,29




Re=1,690E+05

Perfil NACA 23012 con Inyeccién a 20.65 m/s

Temp;eratura Densidad Viscosidad Cinematica Vlijsiﬁg;i;:::aad Velocidad Cuerda Area
(°C) kg/mA3 mA2/s I m/s m mA*2
14,8 1,226 1,467E-05 1,799E-05 248 0,1 0,01

Fuorsado | (Mo deeror| Resitenca | g ancy” | Resistoci
ANGULO (°) | Sustentacion | ClI (Incertidumbre) Medido Por ] Corregido Cd Cl/Cd
(Newtons) +o- (Newtons) Accesorios (Newtons)
(Newtons)

-6 -1,89 -0,50 0,00 0,15 0,07 0,08 0,02 -23,63
-5 -1,20 -0,32 0,00 0,13 0,06 0,07 0,02 -17,14
-4 -0,60 -0,16 0,01 0,11 0,05 0,06 0,02 -10,00
-3 0,15 0,04 0,07 0,10 0,05 0,05 0,01 3,00
-2 0,60 0,16 0 0,08 0,04 0,04 0,01 15,00
-1 1,20 0,32 0,02 0,08 0,04 0,04 0,01 30,00
0 1,60 0,42 0,01 0,07 0,04 0,03 0,01 53,17
1 2,01 0,53 0,01 0,07 0,04 0,03 0,01 66,97
2 2,40 0,64 0,01 0,07 0,04 0,03 0,01 80,00
3 2,72 0,72 0,01 0,07 0,04 0,03 0,01 90,67
4 3,02 0,80 0,01 0,08 0,05 0,03 0,01 100,80
5 3,34 0,89 0,01 0,08 0,05 0,03 0,01 111,30
6 3,67 0,97 0,01 0,09 0,05 0,04 0,01 91,85
7 3,97 1,05 0,01 0,10 0,05 0,05 0,01 79,40
8 4,33 1,15 0,01 0,11 0,06 0,05 0,01 86,68
9 4,55 1,21 0,01 0,12 0,06 0,06 0,02 75,85
10 4,78 1,27 0,01 0,13 0,06 0,07 0,02 68,26
1" 5,08 1,35 0,01 0,14 0,07 0,07 0,02 72,57
12 5,36 1,42 0,01 0,15 0,07 0,08 0,02 67,00
13 5,61 1,49 0,01 0,16 0,08 0,08 0,02 70,06
14 5,8 1,54 0,01 0,18 0,09 0,09 0,02 64,44
15 6,01 1,59 0,01 0,19 0,09 0,10 0,03 60,10
16 6,18 1,64 0,01 0,22 0,10 0,12 0,03 51,50
17 6,4 1,70 0,01 0,24 0,11 0,13 0,03 49,23
18 6,55 1,74 0,01 0,26 0,12 0,14 0,04 46,79
19 6,76 1,79 0,01 0,29 0,13 0,16 0,04 42,25
20 3,90 1,03 1,03 0,36 0,15 0,21 0,06 18,57




Re=1,014E+05

Perfil NACA 23012 con inyeccién a 27.16 m/s

Temperatura Densidad Viscosidad Cinematica vlg)sir(:(é):;::zd Velocidad Cuerda Area
(°C) kg/m*3 m*2/s ) m/s m m”2
14,8 1,226 1,467E-05 1,799E-05 14,9 0,1 0,01

Fuorado | | Mersendoorror | Ressenci | Javancy” | Resstenci
ANGULO (°) | Sustentacié | ClI (Incertidumbre) Medido Por ) Corregido Cd | Cl/Cd
n (Newtons) +0- (Newtons) Accesorios (Newtons)
(Newtons)

-6 -0,30 -0,22 0,02 0,1 0,04 0,06 0,04 -5,00
-5 -0,26 -0,19 0,03 0,07 0,03 0,04 0,03 -6,50
-4 -0,05 -0,04 0,19 0,06 0,03 0,03 0,02 -1,67
-3 0,06 0,04 0,18 0,05 0,03 0,02 0,01 3,00
-2 0,16 0,12 0 0,04 0,02 0,02 0,01 8,00
-1 0,32 0,24 0,04 0,03 0,02 0,01 0,01 32,00
0 0,38 0,28 0,04 0,03 0,02 0,01 0,01 38,00
1 0,42 0,31 0,04 0,03 0,02 0,01 0,01 42,00
2 0,50 0,37 0,03 0,03 0,02 0,01 0,01 50,00
3 0,58 0,43 0,03 0,04 0,02 0,02 0,01 29,00
4 0,66 0,49 0,03 0,04 0,02 0,02 0,01 33,00
5 0,75 0,55 0,03 0,05 0,03 0,02 0,01 37,50
6 0,80 0,59 0,03 0,05 0,03 0,02 0,01 40,00
7 0,88 0,65 0,02 0,06 0,03 0,03 0,02 29,33
8 0,93 0,69 0,02 0,07 0,03 0,04 0,03 23,25
9 1,00 0,74 0,02 0,08 0,04 0,04 0,03 25,00
10 1,10 0,81 0,02 0,08 0,04 0,04 0,03 27,50
11 1,18 0,87 0,02 0,09 0,04 0,05 0,04 23,60
12 1,23 0,91 0,02 0,10 0,05 0,05 0,04 24,60
13 1,30 0,96 0,02 0,13 0,05 0,08 0,06 16,25
14 1,38 1,02 0,02 0,14 0,06 0,08 0,06 17,25
15 1,47 1,08 0,02 0,15 0,06 0,09 0,07 16,33
16 1,54 1,13 0,02 0,16 0,07 0,09 0,07 17,11
17 1,64 1,21 0,02 0,19 0,08 0,11 0,08 14,91
18 1,70 1,25 0,02 0,21 0,08 0,13 0,10 13,08
19 1,74 1,28 0,02 0,23 0,09 0,14 0,10 12,43
20 1,80 1,33 0,02 0,26 0,09 0,17 0,13 10,59
21 1,82 1,34 0,02 0,30 0,09 0,21 0,15 8,67




22 1,38 | 1,02 | 0,02 0,36 0,1 0,26 | 0,19 | 5,31
Perfil NACA 23012 con inyeccién a 27.16 m/s

Temperatura Densidad Viscosidad Cinematica Vlgsisg::g:aad Velocidad Cuerda Area

(°C) kg/m*3 mA*2/s ) m/s m mA2

14,8 1,226 1,467E-05 1,799E-05 19,8 0,1 0,01

Fuorado | | Mersends omor | Resitenca | yfuvancy' | Resistence
ANGULO ( °) | Sustentacion | ClI (Incertidumbre) Medido Por _ Corregido Cd | Cl/Cd
(Newtons) +o- (Newtons) Accesorios (Newtons)
(Newtons)

-6 -0,65 -0,27 0,01 0,11 0,05 0,06 0,02 -10,83

-5 -0,42 -0,17 0,01 0,10 0,04 0,06 0,02 -7,00

Lr) -4 -0,22 -0,09 0,04 0,07 0,04 0,03 0,01 -7,33
o -3 -0,03 -0,01 0,32 0,06 0,04 0,02 0,01 -1,50
+ -2 0,32 0,13 0 0,05 0,03 0,02 0,01 16,00
LIJ -1 0,66 0,27 0,03 0,04 0,03 0,01 0,00 66,00
N 0 0,92 0,38 0,02 0,04 0,03 0,01 0,00 92,00
Lr) 1 1,16 0,48 0,02 0,04 0,03 0,01 0,00 116,00
m 2 1,35 0,56 0,02 0,04 0,03 0,01 0,00 135,00
~ 3 1,55 0,64 0,02 0,04 0,03 0,01 0,00 155,00

D 4 1,70 0,70 0,02 0,05 0,03 0,02 0,01 85,00
I I 5 1,90 0,79 0,02 0,05 0,03 0,02 0,01 95,00
q) 6 2,08 0,86 0,01 0,06 0,04 0,02 0,01 104,00
m 7 2,22 0,92 0,01 0,06 0,04 0,02 0,01 111,00
8 2,40 0,99 0,01 0,07 0,04 0,03 0,01 80,00

9 2,56 1,06 0,01 0,07 0,04 0,03 0,01 85,33

10 2,70 1,12 0,01 0,08 0,05 0,03 0,01 90,00

11 2,86 1,19 0,01 0,09 0,05 0,04 0,02 71,50

12 2,98 1,23 0,01 0,10 0,06 0,04 0,02 74,50

13 3,12 1,29 0,01 0,11 0,06 0,05 0,02 62,40

14 3,22 1,33 0,01 0,13 0,07 0,06 0,02 53,67

15 3,35 1,39 0,01 0,14 0,07 0,07 0,03 47,86

16 3,48 1,44 0,01 0,16 0,08 0,08 0,03 43,50

17 3,55 1,47 0,01 0,18 0,09 0,09 0,04 39,44

18 3,63 1,50 0,01 0,20 0,10 0,10 0,04 36,30

19 3,69 1,53 0,01 0,22 0,11 0,11 0,05 33,55

20 3,74 1,55 0,01 0,25 0,12 0,13 0,05 28,77




21 2,92 | 1,21 | 0,01 0,34 0,13 0,21 | 0,09 | 13,90
Perfil NACA 23012 con inyeccién a 27.16 m/s
Tempoeratura Densidad | Viscosidad Cinematica Vlias":grsni;aad Velocidad Cuerda Area
(°C) kg/m*3 mA2/s ) m/s m mA2
14,8 1,226 1,467E-05 1,799E-05 24,8 0,1 0,01
Fuerza de Margen de error | Resistencia Resistencia Resistencia
Sustentacio del CI al Avance al Avance al Avance
ANGULO (°) n c (Incertidumbre) Medido Por . Corregido Cd | Cl/Cd
(Newtons) +o0- (Newtons) Accesorios (Newtons)
(Newtons)
-6 -1,41 -0,37 0,00 0,14 0,07 0,07 0,02 -20,07
-5 -1,05 -0,28 0,00 0,12 0,06 0,06 0,02 -17,64
m -4 -0,41 -0,11 0,02 0,10 0,05 0,05 0,01 -8,10
o -3 0,28 0,07 0,04 0,09 0,05 0,04 0,01 7,18
+ -2 0,79 0,21 0 0,07 0,04 0,03 0,01 27,33
-1 1,33 0,35 0,02 0,07 0,04 0,03 0,01 44,90
IJJ 0 1,80 0,48 0,01 0,06 0,04 0,02 0,01 92,31
O 1 2,20 0,58 0,01 0,06 0,04 0,02 0,01 112,82
@ 2 2,55 0,68 0,01 0,06 0,04 0,02 0,01 127,50
@ 3 2,90 0,77 0,01 0,06 0,04 0,02 0,00 | 155,08
- 4 3,16 0,84 0,01 0,07 0,05 0,02 0,01 154,90
~ 5 3,47 0,92 0,01 0,07 0,05 0,02 0,01 170,10
I I 6 3,83 1,02 0,01 0,08 0,05 0,03 0,01 128,96
GJ 7 4,12 1,09 0,01 0,09 0,05 0,04 0,01 101,48
m 8 4,47 1,19 0,01 0,10 0,06 0,04 0,01 111,75
9 4,69 1,24 0,01 0,10 0,06 0,04 0,01 117,25
10 4,91 1,30 0,01 0,11 0,06 0,05 0,01 98,99
11 5,17 1,37 0,01 0,12 0,07 0,05 0,01 103,40
12 5,47 1,45 0,01 0,14 0,07 0,07 0,02 78,71
13 5,70 1,51 0,01 0,15 0,08 0,07 0,02 80,51
14 5,99 1,59 0,01 0,17 0,09 0,08 0,02 75,73
15 6,22 1,65 0,01 0,18 0,09 0,09 0,02 68,23
16 6,44 1,71 0,01 0,21 0,10 0,11 0,03 58,81
17 6,71 1,78 0,01 0,23 0,11 0,12 0,03 55,91
18 6,95 1,84 0,01 0,25 0,12 0,13 0,03 53,31
19 7,15 1,90 0,01 0,28 0,13 0,15 0,04 47,12
20 7,20 1,91 0,01 0,31 0,14 0,17 0,05 42,35




| 21 4,58 | 1,21 | 0,01 0,35 0,15 0,2 | 0,05 | 22,90 |

Perfil NACA 23012 sin modificaciones
Re = 1,014E+05
Temperatura Densidad Viscosidad Velocidad Cuerda Area
(°C) kg/mA*3 Cinematica m”*2/s m/s m mA”2
17,5 1,215 1,490E-05 15,1 0,1 0,01
Valores x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c
a 0% 4% 12% 20% 25% 40% 60% 70% 80% 100%
Pe (Pa) 0 -147 -172 -157 -137 -123 -110 -103 -98 0
0° Co 0,00 -1,06 -1,24 -1,13 -0,99 -0,89 -0,79 -0,74 -0,71 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 -157 176 | 172 -147 -137 -123 -118 -113 0
2° (o 0,00 | 113 | 127 | 1,24 | -1,06 | -0,99 | -0,89 -0,85 -0,81 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 -196 206 | -177 -157 -137 -127 -123 -113 0
4° (o 0,00 | 141 | 1,49 | 1,28 | 1,13 | -0,99 | -0,92 -0,89 -0,81 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 -226 206 | -186 -167 -157 -127 -118 -113 0
6° C, 0,00 | 163 | 149 | 1,34 | 1,20 | 1,13 | -0,92 -0,85 -0,81 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 -245 216 | -186 -177 -142 -127 -118 -108 0
8° Co 000 | 1,77 | 1,56 | -1,34 | 1,28 | 1,02 | -0,92 -0,85 -0,78 | 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 -270 226 | -206 -196 -147 -120 -110 -108 0
10° C, 0,00 | 1,95 | -163 | 1,49 | -141 | 1,06 | -0,87 -0,79 -0,78 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 -294 235 | -221 177 -152 -127 -117 -108 0
12¢ C 000 | 212 | 169 | 159 | 1,28 | 1,10 | -0,92 -0,84 0,78 | 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe = Presion estatica medida en Pascales (Pa) ME =Margen de error o incertidumbre




Perfil NACA 23012 sin modificaciones

Re = 1,352E+05
Temperatura Densidad Viscosidad Velocidad Cuerda Area
(°C) kg/mA*3 Cinematica m”*2/s m/s m mA”2
17,5 1,215 1,490E-05 20,1 0,1 0,01
Valores x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c
o 0% 4% 12% 20% 25% 40% 60% 70% 80% 100%
Pe (Pa) 0 -275 -304 -294 -255 -235 -216 -206 -196 0
0° Co 0,00 -1,12 -1,23 -1,19 -1,03 -0,95 -0,88 -0,84 -0,79 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 -304 -324 -294 -265 -245 -226 -206 -196 0
2° Co 0,00 | 123 | 1,31 | 1,19 | -1,07 | -0,99 | -0,92 -0,84 -0,79 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 -353 -343 -314 -275 -245 -226 -206 -186 0
4° Co 0,00 | -143 | 139 | 127 | 1,12 | -0,99 | -0,92 -0,84 -0,75 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 -431 -382 -333 -314 -265 -226 -216 -196 0
6° Co 0,00 | 1,75 | 155 | 1,35 | -1,27 | 1,07 | -0,92 -0,88 -0,79 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 -451 -382 -353 -324 -255 -235 -216 -206 0
8° Co 0,00 -1,83 -1,55 -1,43 -1,31 -1,03 -0,95 -0,88 -0,84 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 -481 -402 -353 -343 -255 -235 -216 -206 0
10° Co 0,00 | 1,95 | 163 | 143 | -1,39 | 1,03 | -0,95 -0,88 -0,84 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 -530 -431 -402 -304 -265 -226 -216 -206 0
12° Co 000 | 215 | 1,75 | 1,63 | -1,23 | -1,07 | -0,92 -0,88 -0,84 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe = Presion estatica medida en Pascales (Pa) ME =Margen de error o incertidumbre




Perfil NACA 23012 sin modificaciones

Re = 1,690E+05
Temperatura Densidad Viscosidad Velocidad Cuerda Area
(°C) kg/m*3 Cinematica m*2/s m/s m mA*2
17,5 1,215 1,490E-05 25,2 0,1 0,01
Valores x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c
o 0% 4% 12% 20% 25% 40% 60% 70% 80% 100%
Pe (Pa) 0 -451 -460 -441 -422 -397 -343 -297 -150 0
0° c, 0,00 | -1,17 | 1,19 | -1,14 | -1,10 | 103 | -0,89 0,77 -0,39 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 -520 -549 -481 -441 412 -358 -298 -150 0
2° Co 0,00 | 135 | 142 | 125 | 114 | -1,07 | -0,93 -0,77 -0,39 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 -579 -569 -490 -456 -417 -353 -348 -150 0
4° Co 0,00 | 150 | -148 | 127 | 1,18 | -1,08 | -0,92 -0,90 -0,39 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 -647 -598 -510 -471 -412 -353 -348 -150 0
6° Co 0,00 | 168 | -1,55 | 1,32 | 1,22 | -1,07 | -0,92 -0,90 -0,39 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 -706 618 -530 -510 -412 -353 -343 -150 0
8° Co 0,00 -1,83 -1,60 -1,38 -1,32 -1,07 -0,92 -0,89 -0,39 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 -785 -647 -579 -471 -431 -353 -343 -120 0
10° Co 0,00 | 2,04 | 168 | 150 | -1,22 | -1,12 | -0,92 -0,89 -0,31 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 -863 -686 -608 -490 -431 -353 -343 -120 0
12° Co 0,00 | 224 | 1,78 | -1,58 | 1,27 | 1,12 | -092 -0,89 -0,31 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe = Presion estatica medida en Pascales (Pa) ME =Margen de error o incertidumbre




Perfil NACA 23012 con generadores de vorticeh=11mmye =2 mm

Re = 1,01E+05

Temperatura Densidad Viscosidad Velocidad Cuerda Area
(°C) kg/m*3 Cinematica m*2/s m/s m mA”2
17 1,217 1,486E-05 15,1 0,1 0,01
Valores x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c
o 0% 5% 15% | 25% | 32% | 40% | 47% | 54% | 60% | 68% | 78% | 100%
Pe (Pa) 0 147 | 172 | 163 | -156 | 153 | -145 | -132 | -122 -98 64 0
0° Co 0,00 | -1,06 -1,24 -1,18 -1,13 -1,11 -1,05 -0,95 -0,88 -0,71 -0,46 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 157 | 176 | 172 | 161 | 156 | -150 | -140 | -128 | -118 94 0
2 C, 0,00 | 1,14 | 1,27 | 124 | 116 | 1,13 | 1,08 | 1,01 | -0,92 | -0,85 | -0,68 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 -196 | 206 | -183 | -177 | -168 | -167 | -155 | -137 | -118 -98 0
4 C, 0,00 | 142 | 1,49 | 132 | 128 | 122 | 121 | 112 | -0,99 | -0,85 | -0,71 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 226 | 206 | -198 | -192 | -186 | -176 | -162 | -127 -97 -69 0
6° Co 0,00 | 163 | 1,49 | 143 | 1,39 | 1,34 | 1,27 | 117 | -0,92 | -0,70 | -0,50 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 245 | 216 | -202 | 197 | -193 | -186 | -153 | -137 | -124 -94 0
8° Co 0,00 | 1,77 | 1,56 | 146 | 142 | 1,39 | 1,35 | 1,11 | -0,99 | -0,90 | -0,68 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 270 | 226 | -215 | -210 | 197 | 175 | -154 | -130 | -114 -92 0
10° C 0,00 | 1,95 | 163 | 156 | 152 | 142 | 126 | 1,11 | -094 | -0,82 | -0,67 | 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 294 | 235 | 221 | 219 | -211 | 193 | -164 | -138 | -117 91 0
12° Co 0,00 | 213 | 1,70 | 1,60 | -1,58 | 1,52 | -1,39 | -1,19 | -1,00 | -0,84 | -0,66 | 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0

Pe = Presion estatica medida en Pascales (Pa)

ME =Margen de error o incertidumbre




Perfil NACA 23012 con generadores de vorticeh=11 mmye =2 mm

Re = 1,35E+05
Temperatura Densidad Viscosidad Velocidad Cuerda Area
(°C) kg/mA3 Cinematica m”2/s m/s m m#2
17 1,217 1,486E-05 20,1 0,1 0,01
Valores x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c
a 0% 5% 15% | 25% | 32% | 40% | 47% | 54% | 60% | 68% | 78% | 100%
Pe (Pa) 0 290 | -319 | -312 | -306 | -299 | -286 | -260 | -223 | -166 | -100 0
0° (o 0,00 | 118 | -1,30 | 1,27 | 125 | 122 | 1,16 | -1,06 | 0,91 | -0,68 | -0,41 0,00
ME (+/-) 0 0,01 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 0,01 0
Pe (Pa) 0 304 | -324 | 294 | 285 | -272 | -268 | -260 | -252 | -224 | -189 0
2° Co 0,00 | 124 | 132 | 1,20 | 1,16 | 1,11 | -1,09 | -1,06 | -1,02 | -0,91 | -0,77 | 0,00
ME (+/-) 0 0,01 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 0,01 0
Pe (Pa) 0 -353 | -343 | -330 | -321 | -305 | -290 | -278 | -255 | -223 | -163 0
4° (o 0,00 | 144 | 1,40 | 1,34 | 1,30 | 124 | 1,18 | 113 | 1,04 | -091 | -066 | 0,00
ME (+/-) 0 0,01 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 0,01 0
Pe (Pa) 0 431 | -382 | -374 | -368 | -355 | -330 | -300 | -264 | -231 | -210 0
6° (o 0,00 | 1,75 | 155 | 1,52 | -1,50 | 1,44 | 1,34 | 1,22 | 1,07 | -094 | -0,85 | 0,00
ME (+/-) 0 0,01 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 0,01 0
Pe (Pa) 0 451 | -382 | -369 | -359 | -346 | -333 | -318 | -290 | -272 | -225 0
8° (o 0,00 | 183 | -155 | 1,50 | 146 | 141 | 135 | 129 | 1,18 | -1,11 | -0,92 | 0,00
ME (+/-) 0 0,01 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 0,01 0
Pe (Pa) 0 481 | -437 | -411 | -394 | -382 | -371 | -357 | -335 | -312 | -199 0
10° Co 0,00 | -1,9 | -1,78 | -1,67 | -1,60 | -1,55 | -1,561 | -145 | -1,36 | -1,27 | -0,81 | 0,00
ME (+/-) 0 0,01 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 0,01 0
Pe (Pa) 0 530 | -431 | -424 | 412 | -412 | -399 | -373 | -330 | -278 | -214 0
12° Co 0,00 | 216 | 1,75 | 1,73 | 1,68 | -168 | -162 | 152 | -1,34 | -1,13 | -0,87 | 0,00
ME (+/-) 0 0,01 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 0,01 0
Pe = Presién estatica medida en Pascales (Pa) ME =Margen de error o incertidumbre




Perfil NACA 23012 con generadores de vorticeh=11 mmye =2 mm

Re = 1,690E+05
Temperatura Densidad Viscosidad Velocidad Cuerda Area
(°C) kg/m”?3 | Cinematica m*2/s m/s m mA*2
17 1,217 1,486E-05 25,1 0,1 0,01
Valores x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c
a 0% 5% 15% | 25% | 32% | 40% | 47% | 54% | 60% | 68% | 78% | 100%
Pe (Pa) 0 -450 -431 -398 -378 -365 -343 -325 -296 -244 -131 0
0° C, 0,00 | 117 | 1,12 | 1,04 | 0,98 | -0,95 | 0,89 | -0,85 | 0,77 | -0,64 | -0,34 | 0,00
ME (+/-) 0 0,01 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 0,01 0
Pe (Pa) 0 520 | -549 | -546 | -532 | -514 | -477 | -401 | -330 | -244 | -100 0
2° (o 0,00 | 1,35 | 1,43 | 142 | 1,39 | 1,34 | 1,24 | 1,04 | -086 | -0,63 | -0,26 | 0,00
ME (+/-) 0 0,01 | 0,01 | 001 | 001 | 001 | 0,01 | 001 | 001 | 001 | 0,01 0
Pe (Pa) 0 -579 | -586 | -562 | -542 | -499 | -458 | -407 | -344 | -193 | -100 0
4° Co 0,00 | -1,51 -1,63 | 1,46 | 1,41 -1,30 | 1,19 | 1,06 | -0,90 | 0,50 | -0,26 0,00
ME (+/-) 0 0,01 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 0,01 0
Pe (Pa) 0 647 | -606 | 612 | -605 | -581 | -558 | -526 | -403 | -299 | -128 0
6° (o 0,00 | 168 | -1,58 | 159 | -1,58 | 151 | 145 | 1,37 | -1,05 | -0,78 | -0,33 | 0,00
ME (+/-) 0 0,01 | 0,01 | 001 | 001 | 001 | 0,01 | 001 | 001 | 001 | 0,01 0
Pe (Pa) 0 706 | -618 | 601 | -590 | -559 | -516 | -471 | -409 | -369 | -224 0
8° Co 0,00 | -1,84 | 1,61 -1,57 | 1,54 | 145 | 1,34 | 123 | -1,07 | 0,96 | -0,58 0,00
ME (+/-) 0 0,01 | 0,01 | 001 | 001 | 001 | 0,01 | 001 | 001 | 001 | 0,01 0
Pe (Pa) 0 785 | -647 | 617 | -609 | -600 | -564 | -507 | -442 | -371 | -268 0
10° Co 0,00 | 2,04 | -1,68 | 161 | -1,59 | -1,56 | -1,47 | -1,32 | -1,5 | -0,97 | 0,70 | 0,00
ME (+/-) 0 0,01 | 0,01 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 0,01 0
Pe (Pa) 0 -863 | -716 | 652 | -632 | 618 | -539 | -399 | -312 | -235 | -139 0
12° Co 0,00 | -225 | 1,86 | -1,70 | 1,65 | -1,61 -1,40 | -1,04 | -0,81 -0,61 -0,36 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0

Pe = Presion estatica medida en Pascales (Pa)

ME =Margen de error o incertidumbre




Perfil NACA 23012 con generadores de vorticeh=2mmye =5mm

Re = 1,01E+05
Temperatura Densidad Viscosidad Velocidad Cuerda Area
(°C) kg/m*3 Cinematica m”2/s m/s m m”2
17 1,217 1,486E-05 0,1 0,01
Valores x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c
a 0% 5% 15% | 25% | 32% | 40% | 47% | 54% | 60% | 68% | 78% | 100%
Pe (Pa) 0 -98 98 -90 -88 -83 -78 74 -69 -59 29 0
0° (o 0,00 | -071 | -065 | -064 | -0,60 | -056 | -0,54 | -0,54 | 0,50 | -0,43 | -0,21 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 -118 | -100 -93 -88 -88 -83 -78 -75 -69 -59 0
2° (o 0,00 | -085 | -0,72 | -067 | -0,64 | -064 | -060 | -056 | 0,54 | -0,50 | -0,43 | 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 -137 | -120 -98 -108 -88 -83 -78 -75 -69 -59 0
4° (o 0,00 | -099 | -0,87 | 0,71 | -0,78 | 064 | -0,60 | -0,56 | 0,54 | -0,50 | -0,43 | 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 186 | -140 | -113 | -118 -88 -83 -78 -73 -69 -59 0
6° (o 0,00 | 135 | 101 | 082 | -0,85 | -064 | -060 | -056 | 0,53 | -0,50 | -0,43 | 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 206 | -180 | -118 -98 93 93 -83 -75 -69 -59 0
8° (o 0,00 | 149 | -1,30 | 085 | -0,71 | -067 | -0,67 | -0,60 | 0,54 | -0,50 | -0,43 | 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 235 | 150 | -113 | -108 -98 -93 -83 -74 -69 -59 0
10° Co 0,00 | 1,70 | -1,08 | 0,82 | -0,78 | -0,71 | -0,67 | -0,60 | 0,54 | -0,50 | -0,43 | 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 245 | 150 | -118 | -113 | -103 -93 -83 -74 -69 -59 0
12° Co 0,00 | 1,77 | 1,08 | -0,85 | 0,82 | -0,75 | -0,67 | -0,60 | -0,54 | -0,50 | -0,43 | 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe = Presién estatica medida en Pascales (Pa) ME =Margen de error o incertidumbre




Perfil NACA 23012 con generadores de vorticeh=2mmye =5mm

Re = 1,35E+05
Temperatura Densidad _ Vis'ct::sidad Velocidad Cuerda m Area
(°C) kg/mA3 Cinematica m*2/s m/s m”2
17 1,217 1,486E-05 20,1 0,01
Valores x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c
a 0% 5% 15% | 25% | 32% | 40% | 47% | 54% | 60% | 68% | 78% | 100%
Pe (Pa) 0 235 | 210 | -206 | -216 | -206 | -196 | -186 | -180 | -177 | -157 0
0° Co 0,00 | 096 | -0,84 | -0,88 | -0,84 | -0,80 | -0,76 | -0,76 | -0,73 | -0,72 | -0,64 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 275 | 250 | -216 | -221 | -206 | -201 | -186 | -180 | -177 | -157 0
2° Co 0,00 | 1,12 | 1,02 | -0,88 | -0,90 | -0,84 | -0,82 | -0,76 | -0,73 | -0,72 | -0,64 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 314 | 275 | -221 219 | -216 | 206 | -196 | -186 | -177 | -157 0
4° Co 0,00 | 1,28 | 1,12 | -0,90 | -0,89 | -0,88 | -0,84 | -0,80 | -0,76 | -0,72 | -0,64 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 -363 | 286 | -226 | -220 | -216 | -211 | -191 | -185 | -181 | -157 0
6° C, 0,00 | -148 | -1,16 | -0,92 | -0,90 | -0,88 | -0,86 | -0,78 | -0,75 | -0,74 | -0,64 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 -397 | -340 | -260 | -235 | -230 | -216 | -196 | -188 | -186 | -157 0
8° Co 0,00 | -162 | -1,38 | -1,06 | -0,9 | -0,94 | -0,88 | -0,80 | -0,76 | -0,76 | -0,64 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 -441 380 | 245 | -235 | -230 | -216 | -196 | -190 | -181 | -157 0
10° Co 0,00 | -1,79 | 1,55 | -1,00 | -0,96 | -0,94 | -0,88 | -0,80 | -0,77 | -0,74 | -0,64 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 -481 -390 | -254 | -255 | -235 | -216 | -196 | -190 | -186 | -167 0
12° Co 0,00 | 1,9 | -159 | -1,03 | 1,04 | -096 | -0,88 | -0,80 | 0,77 | -0,76 | -0,68 | 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe = Presion estatica medida en Pascales (Pa) ME =Margen de error o incertidumbre




Perfil NACA 23012 con generadores de vorticeh=2mmye =5mm

Re = 1,690E+05

Temperatura Densidad Viscosidad Velocidad Cuerda Area
(°C) kg/mA*3 Cinematica m*2/s m/s m mA2
17 1,217 1,486E-05 25,1 0,1 0,01
Valores x/c x/c x/c x/c x/c xl/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c
o 0% 5% 15% | 25% | 32% | 40% | 47% | 54% | 60% | 68% | 78% | 100%
Pe (Pa) 0 -446 | -401 -368 | -363 | -358 | -353 | -348 | -330 | -314 | -284 0
0° Co 0,00 | -1,16 -1,04 -0,96 -0,95 -0,93 -0,92 -0,91 -0,86 -0,82 -0,74 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 -500 | -400 | -378 | -373 | -368 | -358 | -333 | -320 | -314 | -289 0
2 Co 0,00 | -1,30 -1,04 -0,98 -0,97 -0,96 -0,93 -0,87 -0,83 -0,82 -0,75 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 -564 | -500 | -397 | -378 | -373 | -368 | -333 | -326 | -319 | -289 0
4° Co 0,00 | -1,47 -1,30 -1,03 -0,98 -0,97 -0,96 -0,87 -0,85 -0,83 -0,75 0
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 -530 | -480 | -417 | -368 | -373 | -363 | -333 | -325 | -319 | -284 0
6° Co 0,00 | -1,38 -1,25 -1,09 -0,96 -0,97 -0,95 -0,87 -0,85 -0,83 -0,74 0
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 -691 -550 | -427 | -378 | -373 | -368 | -333 | -325 | -319 | -284 0
8° Co 0,00 | -1,80 -1,43 -1,11 -0,98 -0,97 -0,96 -0,87 -0,85 -0,83 -0,74 0
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 -755 | -620 | -431 -412 | -392 | -378 | -338 | -326 | -319 | -284 0
10° Co 0,00 | 1,97 -1,61 -1,12 -1,07 -1,02 -0,98 -0,88 -0,85 -0,83 -0,74 0
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 -834 | -650 | -436 | -441 -397 | -378 | -343 | -333 | -324 | -284 0
12° Co 0,00 | -2,17 -1,69 -1,14 -1,15 -1,03 -0,98 -0,89 -0,87 -0,84 -0,74 0
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0

Pe = Presion estatica medida en Pascales (Pa)

ME =Margen de error o incertidumbre




Perfil NACA 23012 con una Rugosidad de K=16 ym

Re = 1,014E+05

Temperatura Densidad Viscosidad Velocidad Cuerda Area
(°C) kg/mA*3 Cinematica m”*2/s m/s m mA2
16 1,221 1,478E-05 15,0 0,1 0,01
Valores x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c
a 0% 4% 11% 18% 25% 40% 55% 66% 77% 100%
Pe (Pa) 0 -200 -196 -186 -167 -157 -157 -137 -90 0
0° C, 0,00 | -146 | 143 | 1,36 | 122 | 1,14 | -1,14 -1,00 -0,66 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 -206 -196 -186 -167 -157 -152 -137 -90 0
2° Co 0,00 -1,50 -1,43 -1,36 -1,22 -1,14 -1,11 -1,00 -0,66 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 -230 211 -191 -167 -157 -147 -137 -90 0
4° Co 0,00 -1,68 -1,54 -1,39 -1,22 -1,14 -1,07 -1,00 -0,66 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 -250 216 -196 -186 -157 -147 -137 -70 0
6° Co 0,00 -1,82 -1,57 -1,43 -1,36 -1,14 -1,07 -1,00 -0,51 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 -265 -221 -201 -186 -157 -147 -137 -75 0
8° Co 0,00 -1,93 -1,61 -1,46 -1,36 -1,14 -1,07 -1,00 -0,55 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 -284 -230 -216 -177 -167 -147 -137 -70 0
10° Co 0,00 -2,07 -1,68 -1,57 -1,29 -1,22 -1,07 -1,00 -0,51 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 -304 -240 -216 -181 -167 -157 -137 -70 0
12° Co 000 | 221 | 1,75 | 1,57 | 1,32 | 122 | 1,14 -1,00 -0,51 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe = Presion estatica medida en Pascales (Pa) ME =Margen de error o incertidumbre




Perfil NACA 23012 con una Rugosidad de K=16 ym

Re = 1,352E+05
Temperatura Densidad Viscosidad Velocidad Cuerda Area
(°C) kg/mA*3 Cinematica m”*2/s m/s m mA”2
16 1,221 1,478E-05 20,0 0,1 0,01
Valores x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c
a 0% 4% 11% 18% 25% | 40% 55% 66% 77% 100%
Pe (Pa) 0 -343 -348 | -324 284 | -265 | -255 245 -120 0
0° (o 000 | 1,41 | 143 | 1,33 | 1,16 | -1,09 | -1,05 -1,00 -0,49 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 279 -363 | -373 284 | -265 | -265 235 -110 0
2 (o 0,00 | 114 | 149 | 1,53 | 1,16 | -1,09 | -1,09 -0,96 -0,45 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 -427 -373 | -338 294 | -284 | -255 235 -100 0
4° (o 000 | 1,75 | 153 | 1,39 | 1,20 | -1,16 | -1,05 -0,96 -0,41 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 -451 -368 | -343 -304 | -279 | -245 245 -105 0
6° (o 0,00 | 1,85 | 151 | 1,41 | 125 | 1,14 | -1,00 -1,00 -0,43 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 -481 -392 | -304 -304 | -284 | -260 245 -105 0
8° (o 0,00 | 1,97 | 161 | 1,25 | 125 | 1,16 | -1,07 -1,00 -0,43 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 -520 402 | -363 -304 | -289 | -260 245 -105 0
10° C, 0,00 | 213 | 165 | 149 | -125 | 1,18 | -1,07 -1,00 0,43 | 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 -510 -441 -382 304 | -284 | -265 -245 -105 0
12° C, 0,00 | 209 | 181 | 157 | 125 | 1,16 | -1,09 -1,00 0,43 | 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe = Presion estatica medida en Pascales (Pa) ME =Margen de error o incertidumbre




Perfil NACA 23012 con una Rugosidad de K=16 pm

Re = 1,690E+05
Temperatura Densidad Viscosidad Velocidad Cuerda Area
(°C) kg/m”*3 Cinematica m”2/s m/s m m”2
16 1,221 1,478E-05 0,1 0,01
Valores x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c
o 0% 4% 11% 18% 25% 40% 55% 66% 77% 100%
Pe (Pa) 0 -534 -549 -490 -441 -417 -392 -382 -120 0
0° (o 0,00 | 140 | 144 | 129 | 1,16 | 1,09 | -1,03 -1,00 -0,31 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 -598 -569 -500 -451 -427 -407 -382 -120 0
2 (o 0,00 | 157 | 149 | 131 | 1,18 | 1,12 | -1,07 -1,00 -0,31 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 -652 -588 -520 -456 -431 -392 -382 -125 0
4° (o 0,00 | 1,71 | 154 | 136 | 1,20 | 1,13 | -1,03 -1,00 -0,33 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 711 -588 -530 -461 -431 -407 -382 -125 0
6° (o 0,00 | 186 | 154 | 139 | 121 | 1,13 | -1,07 -1,00 -0,33 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 -758 -628 -559 -476 -446 412 -382 -125 0
8° (o 0,00 | 199 | 165 | 147 | 125 | 1,17 | -1,08 -1,00 -0,33 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 -853 -647 -583 -481 -451 412 -382 -125 0
10° [ 000 | 224 | 1,70 | 153 | -126 | 1,18 | -1,08 -1,00 -0,33 | 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 -902 -706 -608 -481 -446 412 -378 -115 0
12° [ 000 | 237 | 1,85 | 159 | -126 | 1,17 | -1,08 -0,99 -0,30 | 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe = Presion estatica medida en Pascales (Pa) ME =Margen de error o incertidumbre




Perfil NACA 23012 con una Rugosidad de K=104 pm

Re = 1,014E+05

Temperatura | Densidad Viscosidad Velocidad Cuerda Area
(°C) kg/m”*3 Cinematica m”2/s m/s m mA”2
16 1,221 1,478E-05 15,0 0,1 0,01
Valores x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c
o 0% 5% 12% 20% 25% 40% 55% 67% 80% | 100%
Pe (Pa) 0 -205 -161,3 | -141,7 | -1245 | -107,8 | -105,9 -96,9 -90 0
0° (o 0,00 | -1,49 -1,18 -1,03 -0,91 -0,79 0,77 0,71 -0,66 | 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 -188,5 | -160,3 | -144,1 | 1331 | -120,7 -114 -106,4 95 0
2 (o 0,00 | -1,37 1,17 -1,05 -0,97 -0,88 -0,83 0,78 -0,69 | 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 214,7 | -193,7 | -164,6 | -146,5 | -1221 | -109,3 -103,5 -90 0
4° (o 0,00 | -1,56 1,41 -1,20 -1,07 -0,89 -0,80 0,75 -0,66 | 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 -248,5 -220 -183,2 | -154,6 | -1357 | -117,9 -104,8 -90 0
6° (o 0,00 | -1,81 -1,60 -1,33 -1,13 -0,99 -0,86 0,76 -0,66 | 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 261,2 | -2153 | -181,5 -166 -129,4 -110 -100 -90 0
8° (o 0,00 | -1,90 1,57 -1,32 -1,21 -0,94 -0,80 0,73 -0,66 | 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 2932 | -2211 -195 -1857 | -134,9 | -116,9 -100 -90 0
10° [ 000 | 214 | -161 142 | 135 | -098 | -085 -0,73 -0,66 | 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 -340 -223,7 -187 -159,5 | -1351 | -118,3 -106,9 -90 0
12° [ 000 | 248 | 163 | -136 | -116 | -098 | -0,86 -0,78 -0,66 | 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe = Presion estatica medida en Pascales (Pa) ME =Margen de error o incertidumbre




Perfil NACA 23012 con una Rugosidad de K=104 pm

Re = 1,352E+05

Temperatura Densidad Viscosidad Velocidad Cuerda Area
(°C) kg/m*3 Cinematica m”2/s m/s m mA2
16 1,221 1,478E-05 20,0 0,1 0,01
Valores x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c
o 0% 5% 12% 20% 25% 40% 55% 67% 80% 100%
Pe (Pa) 0 -374 -321 -275 -241 -212 -197 -190 -150 0
0° Cp 0,00 | 1,53 | -1,32 -1,13 -0,99 -0,87 -0,81 -0,78 -0,61 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 -335 -314 -283,2 -252,1 -225,8 -211,2 -192,7 -150 0
2 Cp 0,00 | -1,37 | -1,29 -1,16 -1,03 -0,93 -0,87 -0,79 -0,61 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 -397 -356 -316 -265 -230 -212 -187 -150 0
4° Cp 0,00 | -1,63 | -1,46 -1,29 -1,09 -0,94 -0,87 -0,77 -0,61 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 -416 -367 -315 -290 -240 -210 -187 -120 0
6° Cp 0,00 | -1,70 | -1,50 -1,29 -1,19 -0,98 -0,86 -0,77 -0,49 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 -464 -394 -343 -316 -235 -202 -190 -120 0
8° Cp 0,00 | -1,90 | -1,61 -1,41 -1,29 -0,96 -0,83 -0,78 -0,49 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 -491 -422 -345 -338 -234 -190 -180 -110 0
10° Cp 0,00 | -2,01 | -1,73 -1,41 -1,39 -0,96 -0,78 -0,74 -0,45 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 -548 -407 -333 -267 -201 -155 -118 -120 0
12° Cp 0,00 | -2,25 | -1,67 -1,36 -1,09 -0,82 -0,64 -0,48 -0,49 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe = Presion estatica medida en Pascales (Pa) ME =Margen de error o incertidumbre




Perfil NACA 23012 con una Rugosidad de K=104 pm

Re = 1,690E+05
Temperatura Densidad Viscosidad Velocidad Cuerda Area
(°C) kg/m”*3 Cinematica m*2/s m/s m mA*2
16 1,221 1,478E-05 25,0 0,1 0,01
Valores x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c
o 0% 5% 12% 20% 25% 40% 55% 67% 80% 100%
Pe (Pa) 0 -499 -438 -410 -381 -345 -310 -243 -150 0
0° (o 0,00 | 131 | 115 | 1,08 | -1,00 | 09 | -081 -0,64 -0,39 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 -573 -534 -430 -385 -333 -298 -236 -130 0
2 (o 0,00 | 150 | 140 | 113 | 1,01 | 087 | -0,78 -0,62 -0,34 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 -633 -575 -481 -446 -394 -324 -289 -130 0
4° (o 0,00 | 166 | 151 | 126 | 1,17 | 1,03 | -085 -0,76 -0,34 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 -703 -588 -492 -450 -362 -328 -297 -130 0
6° (o 0,00 | 184 | 154 | 129 | 1,18 | 095 | -0,86 -0,78 -0,34 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 -765 -638 -489 -453 -368 -315 -293 -150 0
8° (o 0,00 | 201 | 167 | 1,28 | 1,19 | 097 | -083 -0,77 -0,39 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 -733 619 -512 -460 -373 -304 -248 -84 0
10° [ 000 | 192 | 1,62 | 1,34 | 1,21 | 098 | -0,80 -0,65 -0,22 | 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 -666 -802 -550 -466 -365 -317 -258 -85 0
12° [ 000 | 1,75 | 2,10 | 144 | 122 | 09 | -0,83 -0,68 -0,22 | 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe = Presion estatica medida en Pascales (Pa) ME =Margen de error o incertidumbre




Perfil NACA 23012 con Guias de flujo

Re = 1,01E+05
Temperatura | Densidad V!scosid_ad Velocidad Cuerda Area
(°C) kg/mA3 Cinematica mis m mA2
mA2/s
15,3 1,224 1,472E-05 14,9 0,1 0,01

Valores x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c
o 0% 6% 10% | 20% | 26% | 31% | 37% | 41% | 47% | 50% | 68% | 73% | 100%

Pe (Pa) 0 -174 | 193 | -188 | -183 | -180 | -177 | -174 | -172 | -170 | -161 -157 0
0° Cp 0,00 | -1,28 | -1,42 | 1,38 | -1,34 | -1,32 | 1,30 | 1,28 | -1,26 | -1,25 | -1,18 | -1,15 0,00

ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0

Pe (Pa) 0 -178 | -207 | -190 | -188 | -187 | -181 -179 | 175 | -174 | -163 | -158 0
2 Cp 0,00 | 1,31 | 1,52 | 1,39 | 1,38 | -1,37 | 1,33 | -1,31 | -1,28 | -1,28 | -1,20 | -1,16 0,00

ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0

Pe (Pa) 0 -184 | -221 -198 | 198 | -194 | -186 | -185 | -182 | -179 | -156 | -153 0
4° Cp 0,00 | 1,35 | 162 | 145 | 145 | 142 | 1,36 | 1,36 | -1,33 | -1,31 | -1,14 | 1,12 0,00

ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0

Pe (Pa) 0 -185 | -232 | -208 | -203 | -202 | -196 | -186 | -176 | -175 | -161 -155 0
6° Cp 0,00 | -1,36 | -1,70 | 1,53 | 1,49 | 148 | 1,44 | 1,36 | -1,29 | -1,28 | -1,18 | -1,14 0,00

ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0

Pe (Pa) 0 -188 | -243 | -222 | -218 | -207 | -189 | -188 | -180 | -180 | -160 | -157 0
8° Cp 0,00 | -1,38 | -1,78 | 163 | -160 | -1,52 | 1,39 | 1,38 | 1,32 | -1,32 | -1,17 | 1,15 0,00

ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0

Pe (Pa) 0 -192 | -258 | -236 | -211 -198 | -191 -193 | -183 | -182 | -162 | -158 0
10° Cp 0,00 | -1,41 | 1,89 | 1,73 | 1,65 | -1,45 | 1,40 | 1,42 | 1,34 | 1,33 | -1,19 | -1,16 0,00

ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0

Pe (Pa) 0 -195 | -284 | -220 | -220 | -209 | -198 | -198 | -187 | -183 | -164 | -160 0
12° Cp 0,00 | -1,43 | 2,08 | 161 | 161 | 1,53 | 145 | 145 | 1,37 | -1,34 | -1,20 | 1,17 0,00

ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0

Pe = Presion estatica medida en Pascales (Pa) ME =Margen de error o incertidumbre




Perfil NACA 23012 con Guias de flujo

Re = 1,35E+05

. Viscosidad . A
Temperatura | Densidad . Lot Velocidad Cuerda Area
(°C) kg/mA3 Cinematica mis m mA2
m*2/s
15,3 1,224 1,472E-05 19,9 0,1 0,01
x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c
Valores
o 0% | 6% | 10% | 20% | 26% | 31% | 37% | 41% | 47% | 50% | 68% | 73% | 100%
Pe (Pa) 0 -380 -366 -340 -340 -335 -320 -324 -313 -318 -287 -277 0
0° (o 0,00 | 1,57 | -1,51 | -1,40 | -1,40 | -1,38 | -1,32 | -1,34 | -1,29 | -1,31 | -1,18 | -1,14 | 0,00
ME (+/-) 0 0,01 | 0,01 | 0,01 | 0,01 | 001 | 0,01 | 0,01 | 0,01 | 0,01 | 0,01 | 0,01 0
Pe (Pa) 0 -415 -392 -354 -350 -345 -335 -332 -321 -321 -282 -276 0
2° (o 0,00 | 1,71 | -1,62 | -1,46 | -1,44 | -1,42 | 1,38 | -1,37 | -1,32 | -1,32 | -1,16 | -1,14 | 0,00

ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01

Pe (Pa) 0 -450 | -412 | -372 | -361 -356 | -342 | -328 | -313 | -316 | -286 | -279 0

4° Co 0,00 | -18 | -1,70 | -1,53 | -149 | -147 | 1,41 | 1,356 | -1,29 | -1,30 | -1,18 | -1,15 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01
Pe (Pa) 0 -482 | 434 | -398 | -378 | -358 | -336 | -343 | -322 | -320 | -288 | -281 0
6° Co 000 | -199 | -1,79 | -164 | -156 | -148 | -1,39 | -142 | -133 | -1,32 | -1,19 | -1,16 0,00

ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01

Pe (Pa) 0 -512 | -458 | 404 | -368 | -360 | -344 | -330 | -328 | -325 | -286 | -284 0

8° Cp 0,00 | 211 | -1,89 | -167 | 152 | -149 | 1,42 | 1,36 | -1,35 | -1,34 | -1,18 | -1,17 0,00

ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01

Pe (Pa) 0 -545 | 498 | -376 | -385 | -370 | -350 | -340 | -332 | -328 | -292 | -287 0

10° Co 0,00 | -2,25 | -2,05 | -1,55 | 159 | -1,63 | -1,44 | 140 | -1,37 | -1,35 | -1,20 | -1,18 0,00

ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01

Pe (Pa) 0 -682 | -525 | -399 | -402 | -382 | -360 | -359 | -336 | -333 | -294 | -290 0

12° Cp 0,00 | -240 | -2,17 | -1,65 | -166 | -1,58 | -1,49 | -148 | -1,39 | -1,37 | -1,21 | -1,20 0,00

ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01

Pe = Presion estatica medida en Pascales (Pa) ME =Margen de error o incertidumbre




Perfil NACA 23012 con Guias de flujo

Re = 1,690E+05

Temperatura | Densidad V!scosid_ad Velocidad Cuerda Area
(°C) kg/mA3 Cinematica mis mA2
m*2/s
15,3 1,224 1,472E-05 24,9 0,01
Valores x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c
o 0% 6% 10% | 20% | 26% | 31% | 37% | 41% | 47% | 50% | 68% | 73% | 100%
Pe (Pa) 0 -570 | -544 | -512 | -505 | -494 | -479 | -473 | -465 | -468 | -427 | -414 0
0° Cp 0,00 | -1,50 | -1,44 | 1,35 | 1,33 | -1,30 | 1,26 | -1,25 | -1,23 | 1,24 | 1,13 | -1,09 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 -632 | -582 | -530 | -525 | -515 | -498 | -488 | -477 | -470 | -418 | -408 0
2 Cp 0,00 | 167 | -1,54 | 1,40 | 1,39 | 1,36 | 1,31 | -1,29 | -1,26 | -1,24 | -1,10 | -1,08 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 -680 | -630 | -560 | -540 | -528 | -511 -496 | -472 | -475 | -426 | -412 0
4° Cp 0,00 | -1,80 | -1,66 | -1,48 | 1,43 | 1,39 | 1,35 | -1,31 | 1,25 | 1,25 | -1,12 | -1,09 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 -735 | -658 | -598 | -570 | -532 | -502 | -508 | -478 | -481 -429 | 417 0
6° Cp 0,00 | -1,94 | 1,74 | 1,58 | 1,50 | -1,40 | 1,33 | -1,34 | 1,26 | 1,27 | -1,13 | -1,10 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 -790 | -692 | -604 | -555 | -535 | -511 -525 | -489 | -490 | -433 | -422 0
8° Cp 0,00 | -2,09 | -1,83 | -1,59 | 1,47 | 141 | 1,35 | 1,39 | -1,29 | 1,29 | 1,14 | 1,11 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 <794 | -744 | -571 -580 | -556 | -528 | -528 | -496 | -491 -438 | -426 0
10° Cp 0,00 | -2,10 | -1,96 | -1,51 | 1,53 | 147 | 1,39 | -1,39 | -1,31 | -1,30 | -1,16 | -1,12 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 =740 | -790 | -593 | -608 | -570 | -539 | -534 | -506 | -498 | -442 | -430 0
12° Cp 0,00 | 1,95 | -2,09 | -1,57 | 1,61 | -1,50 | 1,42 | 1,41 | 1,34 | 1,31 | 1,17 | 1,14 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe = Presion estatica medida en Pascales (Pa) ME =Margen de error o incertidumbre




Perfil NACA 23012 con una Porosidad

Re = 1,01E+05
Temperatura | Densidad V!scosid_ad Velocidad Cuerda Area
(°C) kg/mA3 Cinematica mis mA2
mA2/s
17,4 1,215 1,489E-05 15,1 0,01
Valores x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c
o 0% | 15% | 30% | 42% | 47% | 51% | 55% | 59% | 70% | 73% | 78% | 100%
Pe (Pa) 0 | 170 | -182 | -181 | -179 | -174 | -170 | -160 | -155 | -153 | -150 0
0° C, 0,00 | 1,23 | 1,31 | 1,31 | -1,29 | 1,26 | 1,23 | -1,15 | -1,12 | -1,10 | -1,08 | 0,00
ME (+/-) 0 | 001 001 | 001|001 | 001|001 | 001|001 001] 001 0
Pe (Pa) 0 | 173 | 189 | -186 | -184 | -176 | -172 | -162 | -156 | -154 | -153 0
2 C, 0,00 | 1,25 | 1,36 | 1,34 | -1,33 | 127 | 1,24 | 117 | 1,13 | 1,11 | -1,10 | 0,00
ME (+/-) 0 | 001 001 | 001|001 | 001 ]| 001|001 001 001] 001 0
Pe (Pa) 0 | 178 | 194 | 190 | -186 | -178 | -173 | -164 | -159 | -154 | -154 0
4° C, 0,00 | 1,28 | 140 | 1,37 | -1,34 | 128 | 1,25 | -1,18 | -1,15 | 1,11 | -1,11 | 0,00
ME (+/-) 0 | 001 001 | 001|001 | 001|001 | 001|001 001|001 0
Pe (Pa) 0 | 188 | 205 | -196 | -191 | -181 | -175 | -166 | -158 | -156 | -154 0
6° C, 0,00 | 1,36 | 148 | 1,41 | -1,38 | 1,31 | 1,26 | -1,20 | -1,14 | 1,13 | -1,11 | 0,00
ME (+/-) 0 | 001 001 | 001|001 ]| 001 ]| 001|001 001 001|001 0
Pe (Pa) 0 | 190 | 210 | 203 | -196 | -185 | -178 | -169 | -160 | -157 | -156 0
8° C, 0,00 | 1,37 | 152 | 146 | 1,41 | 1,33 | 1,28 | 1,22 | 1,15 | 1,13 | -1,13 | 0,00
ME (+/-) 0 | 001 001 | 001|001 | 001 ]| 001|001 001|001/ 001 0
Pe (Pa) 0 | 193 | 215 | 208 | -199 | -189 | -179 | -172 | -162 | -159 | -158 0
10° C, 0,00 | 1,39 | 1,55 | -1,50 | -1,44 | 1,36 | 1,29 | -1,24 | 1,17 | 1,15 | 1,14 | 0,00
ME (+/-) 0 | 001 | 001 | 001|001 ]| 001|001 | 001|001 001|001 0
Pe (Pa) 0 | 200 | 220 | 210 | -202 | -190 | -182 | -174 | -163 | -161 | -160 0
12° C, 0,00 | 144 | 159 | 152 | -1,46 | -1,37 | 1,31 | -1,26 | -1,18 | -1,16 | -1,15 | 0,00
ME (+/-) 0 | 001 001 | 001|001 ]| 001 ]| 001|001 001|001/ 001 0
Pe = Presion estatica medida en Pascales (Pa) ME =Margen de error o incertidumbre




Perfil NACA 23012 con una Porosidad

Re = 1,35E+05
Temperatura Densidad Viscosidad Velocidad Cuerda Area
(°C) kg/mA3 Cinematica m*2/s m/s mA”2
17,4 1,215 1,489E-05 20,1 0,01
Valores x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c
o 0% | 15% | 30% | 42% | 47% | 51% | 55% | 59% | 70% | 73% | 78% | 100%
Pe (Pa) 0 | -301 | -318 | -324 | -318 | -310 | -303 | 284 | -276 | -2711 | -272 0
0° C 000 | 1,22 | 129 | -1,31 | 129 | 1,26 | 123 | -1,15 | 1,12 | -1,10 | -1,10 | 0,00
ME (+/-) 0 0,01 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 0,01 0,00
Pe (Pa) 0 | -306 | -332 | 334 | -326 | -314 | -306 | 290 | -278 | -274 | -272 0
2 Co 000 | 124 | 135 | -1,36 | -1,32 | 127 | 124 | 118 | 1,13 | 1,11 | -1,10 | 0,00
ME (+/-) 0 0,01 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 0,01 0,00
Pe (Pa) 0 | -314 | 342 | -345 | -330 | -320 | -308 | -290 | -280 | -276 | -275 0
4° Co 0,00 | 1,27 | 1,39 | -140 | -1,34 | -1,30 | 125 | 1,18 | 1,14 | 112 | 1,12 | 0,00
ME (+/-) 0 0,01 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 0,01 0,00
Pe (Pa) 0 | -333 | 357 | 352 | -343 | -324 | -313 | 204 | -282 | -278 | -277 0
6° C 0,00 | 1,35 | 145 | -143 | -1,39 | -1,31 | 127 | 119 | 1,14 | 113 | -1,12 | 0,00
ME (+/-) 0 0,01 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 0,01 0,00
Pe (Pa) 0 | -338 | 370 | -362 | -349 | -328 | -316 | -300 | -284 | -280 | -278 0
8° Co 0,00 | 1,37 | 150 | -147 | 142 | 1,33 | 128 | 122 | 1,15 | 1,14 | -1,13 | 0,00
ME (+/-) 0 0,01 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 0,01 0,00
Pe (Pa) 0 | -348 | -382 | 370 | -352 | -332 | -320 | -306 | -288 | -282 | -282 0
10° C, 0,00 | 141 | 155 | 150 | 143 | 1,35 | -1,30 | 1,24 | 1,17 | 1,14 | 114 | 0,00
ME (+/-) 0 0,01 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 0,01 0,00
Pe (Pa) 0 | -356 | -388 | -376 | -360 | -337 | -322 | -311 | -291 | -286 | -286 0
12° Co 0,00 | 144 | 157 | 153 | 146 | 137 | 131 | 126 | -1,18 | -1,16 | -1,16 | 0,00
ME (+/-) 0 0,01 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 0,01 0,00

Pe = Presion estatica medida en Pascales (Pa)

ME =Margen de error o incertidumbre




Perfil NACA 23012 con una Porosidad

Re = 1,690E+05

Temperatura Densidad Viscosidad Velocidad Cuerda Area
(°C) kg/mA3 Cinematica m”2/s m/s m mA”2
17,4 1,215 1,489E-05 25,2 0,1 0,01
Valores x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c
o 0% | 15% | 30% | 42% | 47% | 51% | 55% | 59% | 70% | 73% | 78% | 100%
Pe (Pa) 0 | 476 | -495 | -503 | -488 | -460 | -456 | -427 | -412 | -410 | -403 0
0° C, 000 | 1,24 | 129 | 1,31 | 127 | 1,19 | 118 | 1,11 | 1,07 | -1,06 | -1,05 | 0,00
ME (+/-) 0 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 0
Pe (Pa) 0 | 485 | 516 | -515 | -498 | -476 | -460 | -430 | -415 | -415 | -406 0
2 C, 0,00 | 1,26 | 1,34 | 1,34 | 129 | 1,24 | 119 | 112 | 1,08 | -1,08 | -1,05 | 0,00
ME (+/-) 0 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 0
Pe (Pa) 0 | 504 | -528 | -530 | -510 | -483 | -467 | -436 | -420 | -416 | -408 0
4° C, 0,00 | 1,31 | 1,37 | 1,38 | -1,32 | 1,25 | 121 | 1,13 | 1,09 | -1,08 | -1,06 | 0,00
ME (+/-) 0 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 0
Pe (Pa) 0 | 516 | -550 | -541 | -522 | -490 | -470 | -497 | -424 | -418 | -410 0
6° [ 0,00 | 1,34 | 143 | 141 | 136 | 1,27 | 122 | 1,29 | 1,10 | -1,09 | -1,06 | 0,00
ME (+/-) 0o | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 0
Pe (Pa) 0 | 530 | -578 | -552 | -528 | -496 | -478 | -450 | -428 | -422 | -413 0
8° C, 0,00 | 1,38 | 150 | -143 | -1,37 | 1,29 | 124 | 117 | 111 | 1,10 | -1,07 | 0,00
ME (+/-) 0o | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 0
Pe (Pa) 0 | 544 | 592 | -567 | -538 | -504 | -479 | -460 | -434 | -428 | -417 0
10° [ 000 | 141 | 154 | -147 | 1,40 | 1,31 | 124 | 119 | 1,13 | 1,11 | -1,08 | 0,00
ME (+/-) 0 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 0
Pe (Pa) 0 | 544 | -560 | -580 | -546 | -510 | -484 | -466 | -440 | -434 | -422 0
12° C, 000 | 141 | 145 | 151 | 142 | 1,32 | 126 | 121 | 1,14 | 1,13 | -1,10 | 0,00
ME (+/-) 0o | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 | 001 0

Pe = Presion estatica medida en Pascales (Pa)

ME =Margen de error o incertidumbre




Perfil NACA 23012 con esferas

Re = 1,01E+05
Temperatura Densidad Viscosidad Velocidad Cuerda Area
(°C) kg/mA3 Cinematica m*2/s m/s m mA*2
17 1,217 1,486E-05 15,1 0,1 01
Valores x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c
a 0% 10% 25% 28% 35% 43% 53% 70% 76% 80% 100%
Pe (Pa) 0 -167 -127 -112 97 -86 -77 -64 -52 -42 0
0° Co 0,00 | -1,21 092 | -081 | -0,70 | -062 | 056 | -047 | -0,37 | -0,30 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 -173 -136 -132 -126 -120 -114 -103 -98 -90 0
2 Co 0,00 | 125 | -098 | 095 | -091 0,87 | -083 | -0,75 | -0,71 -0,65 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 -196 -148 -141 -127 -121 -110 -103 -99 -94 0
4° Co 0,00 | 142 | 107 | 102 | -092 | -0,88 | 080 | 075 | -0,72 | -0,68 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 -226 -167 -158 -151 -140 -127 -115 -113 -100 0
6° Co 0,00 | 163 | -1,21 1,14 | -1,09 | -1,01 092 | -083 | -082 | -0,72 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 214 -165 -155 -142 -131 -127 -110 -108 -100 0
8° Co 0,00 | 155 | 119 | 1,12 | 103 | -095 | -0,92 | 080 | -0,78 | -0,72 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 -254 -200 -189 -166 -139 -125 -105 -98 -93 0
10° [ 0,00 | -1,83 | 144 | 137 | 120 | 1,01 | -0091 | 076 | -0,71 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 273 -178 -169 -155 -143 -127 -111 -108 -100 0
12° [ 000 | 198 | 129 | 122 | 112 | 103 | -092 | 080 | -078 | -0,72 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe = Presion estatica medida en Pascales (Pa) ME =Margen de error o incertidumbre




Perfil NACA 23012 con esferas

Re = 1,35E+05

Temperatura Densidad . Viss:c_)sidad Velocidad Cuerda m Area
(°C) kg/mA3 Cinematica m*2/s m/s mA”2
17 1,217 1,486E-05 20,1 0,1 0,01
Valores x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c
o 0% 10% 25% 28% 35% 43% 53% 70% 76% 80% 100%
Pe (Pa) 0 -275 -244 -232 -225 -218 -209 -193 -159 -120 0
0° Co 0,00 | 112 | -0,99 | -094 | -091 089 | -085 | -0,79 | -0,65 | -0,49 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 -304 -249 -238 -234 -229 217 -206 -196 -120 0
2 Co 0,00 | 1,24 | -1,01 097 | 095 | -093 | -088 | 084 | -0,80 | -0,49 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 -353 -303 -285 -259 -237 -226 -190 -171 -100 0
4° Co 0,00 | 144 | 123 | 1,16 | 105 | -09 | -0,92 | 0,77 | -0,70 | -0,41 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 -431 -338 -318 -299 -265 -226 216 -196 -111 0
6° Co 000 | 1,75 | 1,38 | 1,29 | 122 | 1,08 | 092 | 088 | -080 | -0,45 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 -451 -348 -319 -284 -255 -235 216 -206 -132 0
8° Co 000 | 183 | 142 | 1,30 | -1,16 | 1,04 | 09 | -088 | -0,84 | -0,54 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 -448 -350 -324 -280 -234 214 -187 -141 -90 0
10° Co 000 | 182 | 142 | 132 | 114 | -095 | -087 | 076 | 057 | -037 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe (Pa) 0 -514 -333 -302 -275 -256 -226 -207 -165 -132 0
12° C 0,00 | 209 | 135 | 123 | 1,12 | 104 | -092 | 084 | -067 | 054 | 0,00
ME (+/-) 0 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0,01 0
Pe = Presion estatica medida en Pascales (Pa) ME =Margen de error o incertidumbre




Perfil NACA 23012 con esferas

Re = 1,690E+05

Temperatura Densidad Viscosidad Velocidad Cuerda Area
(°C) kg/mA3 Cinematica m*2/s m/s m mA”2
17 1,217 1,486E-05 25,1 0,1 0,01
Valores x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c x/c
o 0% | 10% | 25% | 28% | 35% | 43% | 53% | 70% | 76% | 80% | 100%
Pe (Pa) 0 398 | -399 | -382 | -375 | -380 | -343 | -242 | -150 | -120 0
0° C, 0,00 | 1,04 | 1,04 | -099 | -098 | 099 | -089 | -063 | -0,39 | -0,31 0,00
ME (+/-) 0 001 | 001 | 001 | 0,01 0,01 001 | 001 | 001 0,01 0
Pe (Pa) 0 500 | -426 | -408 | -380 | -351 | -308 | -219 | -150 | -120 0
2 C, 000 | 1,30 | 111 | -106 | -099 | 091 | -080 | -057 | -0,39 | -0,31 0,00
ME (+/-) 0 001 | 001 | 001 | 0,01 0,01 001 | 001 | 001 0,01 0
Pe (Pa) 0 555 | -420 | -404 | -392 | -347 | -312 | -218 | -150 | -120 0
4° C, 000 | 145 | 109 | -105 | 1,02 | 090 | -081 | -057 | -0,39 | -0,31 0,00
ME (+/-) 0 001 | 001 | 001 | 0,01 0,01 001 | 001 | 001 0,01 0
Pe (Pa) 0 609 | -439 | -410 | -380 | -352 | -320 | -240 | -150 | -110 0
6° C, 000 | 159 | 114 | -107 | -099 | 092 | 083 | -062 | -039 | -029 | 0,00
ME (+/-) 0 001 | 001 | 001 | 0,01 0,01 001 | 001 | 001 0,01 0
Pe (Pa) 0 706 | -500 | -444 | -389 | -354 | -305 | -203 | -150 | -100 0
8° C, 000 | 1,84 | 130 | -116 | 1,01 | 092 | 079 | -053 | -039 | -026 | 0,00
ME (+/-) 0 001 | 001 | 001 | 0,01 0,01 001 | 001 | 001 0,01 0
Pe (Pa) 0 744 | -460 | 416 | -353 | -315 | -255 | -140 | -120 | -100 0
10° C, 000 | 1,94 | 120 | -108 | -092 | 082 | 066 | -036 | -031 | -026 | 0,00
ME (+/-) 0 001 | 001 | 001 | 0,01 0,01 001 | 001 | 001 0,01 0
Pe (Pa) 0 782 | -460 | -431 | -387 | -354 | -298 | -185 | -133 | -100 0
12° C, 000 | 204 | 120 | 112 | 101 | 092 | 078 | -048 | -035 | -026 | 0,00
ME (+/-) 0 001 | 001 | 001 | 0,01 0,01 001 | 001 | 001 0,01 0

Pe = Presion estatica medida en Pascales (Pa)

ME =Margen de error o incertidumbre




ANEXO F.

GRAFICAS DEL C, VS. ANGULO DE ATAQUE DEL PERFIL AERODINAMICO
NACA 23012 CON LAS TECNICAS APLICADAS.



ANEXO F.

GRAFICAS DEL C, VS. ANGULO DE ATAQUE DEL PERFIL AERODINAMICO NACA 23012 CON LAS
TECNICAS APLICADAS.
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Grafica 2.

COEFICIENTES DE SUSTENTACION DE UN PERFIL AERODINAMICO NACA 23012 CON LAS
TECNICAS EXPERIMENTADAS A Re = 1,352E5
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Grafica 3.

COEFICIENTES DE SUSTENTACION DE UN PERFIL AERODINAMICO NACA 23012 CON LAS
TECNICAS EXPERIMENTADAS A Re = 1,690E5
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ANEXO G.

GRAFICAS DE C, VS. C, DEL PERFIL AERODINAMICO NACA 23012 CON LAS
TECNICAS APLICADAS.
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Grafica 2.

RESISTENCIA POLAR AL AVANCE DE UN PERFIL AERODINAMICO NACA 23012 CON LAS
TECNICAS EXPERIMENTADAS A Re = 1,352E5
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Grafica 3.

RESISTENCIA POLAR AL AVANCE DE UN PERFIL AERODINAMICO NACA 23012 CON LAS

TECNICAS EXPERIMENTADAS A Re= 1,690E5
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ANEXO H

GRAFICAS DE C, VS. % DEL PERFIL AERODINAMICO NACA 23012 CON

d

LAS TECNICAS APLICADAS.
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Grafica 3.
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Grafica 21

Coeficiente de presion Cp
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