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Resumen

Se ha estudiado la influencia del dngulo de ataque y del nimero de Reynolds de cuerda en los coeficientes
de sustentacién y arrastre de un ala con perfil NACA 0012. Para ello se ensay6 en un tiinel de viento de baja
turbulencia un modelo de ala de 100 mm de cuerda y 200 mm de longitud (AR = 2), unido solidariamente en
uno de sus extremos a una balanza de precisioén capaz de medir fuerzas en las tres componentes del espacio,
para niimeros de Reynolds de cuerda 3,33 -10* < Re. < 1,33-10° y angulos de ataque entre -35° y +35°.
Adicionalmente se ha estudiado la respuesta dindmica del modelo a las solicitaciones aerodindmicas aparecidas
bajo esas condiciones, procediendo a un andlisis en frecuencia de las vibraciones en el ala. De esta manera,
se ha encontrado que el vortice generado en el extremo libre del ala causa una reduccién del coeficiente de
sustentacién maximo del 40 % respecto al esperado para el perfil 2D, al mismo tiempo que un incremento
de aproximadamente 6 veces en el coeficiente de arrastre minimo para o = 0%, con un ligero descenso al
incrementar el Re,. La entrada en pérdida del perfil se produce entre los 12° y los 14° en todos los casos. Del
andlisis en el dominio frecuencial de las sefiales de la balanza, se ha obtenido que la fluctuacién de la fuerza
aerodindmica sobre el ala se produce con una frecuencia principal que coincide con la frecuencia del primer
modo de vibracién natural del sistema ala-balanza (aprox. 28,5 Hz). La intensidad de la vibracién en el ala
depende de las caracteristicas del flujo en la superficie y la estela del perfil, aumentando considerablemente para
angulos de ataque iguales y ligeramente superiores al de entrada en pérdida. También existe una componente
importante de baja frecuencia (0,05-1,5 Hz) para la fluctuacién de la fuerza de sustentacion, que se corresponde
con la frecuencia de variacion en el plano perpendicular al flujo de la posicion del centro del torbellino de punta
de ala en el campo cercano al borde de fuga aguas abajo del perfil.

1. Introduccion

Las superficies sustentadoras de un cuerpo
inmerso en un flujo de aire pueden considerarse
como herramientas que han de proporcionar la
maxima fuerza de sustentacién (perpendicular a la
direcciéon de movimiento) con la minima fuerza de
arrastre (paralela a la direccién de movimiento). La
relaciéon entre estas dos fuerzas estd determinada
principalmente por las caracteristicas aerodindmicas
de la seccion transversal del ala. Cuando la relacién
entre longitud y cuerda del ala rebasa ciertos

umbrales inferiores, los efectos de borde en el
extremo del ala comienzan a jugar un papel clave,
pudiendo modificar sustancialmente el rendimiento
aerodinamico esperado de la superficie sustentadora.
La presencia de un voértice en el extremo de las
superficies sustentadoras finitas (wing-tip vortex)
genera una reduccidn del coeficientes de sustentacion
respecto al perfil 2D, al mismo tiempo que un
aumento del coeficiente de arrastre de valores
importantes (arrastre inducido). Estos efectos se
incrementan cuanto menor sea la relacién de aspecto
del ala finita.



Es usual el empleo de perfiles aerodindmicos
normalizados como seccién transversal de superficies
de sustentacién. Los perfiles aerodindmicos de la
series NACA 4-digitos fueron desarrollados por
el National Advisory Comittee for Aeronautics
(USA) durante la primera mitad del S. XX y sus
caracteristicas aerodindmicas han sido comprobadas
en multitud de estudios. Ya en 1949, I. Abbott &
A. von Doenhoff [1] presentan un amplio sumario
de datos experimentales para distintos perfiles. Este
sumario incluye datos del coeficiente de arrastre Cp y
de sustentacion Cy tomados en tinel de viento de baja
turbulencia para un perfil NACA 0012 sin efectos
de borde (perfil 2D). Los ensayos son desarrollados
con numeros de Reynolds de la corriente incidente,
basados en la cuerdad del perfil (Re.), entre 3 - 106
y 9-10%. Abbott & von Doenhoff obtienen un Cj,
maximo de 1,1-1,6 para un dngulo de entrada en
pérdida del perfil de 12°-16° aproximadamente. Para
dngulos de ataque menores al dngulo de entrada en
perdida, la sustentacién en el perfil crece linealmente
con una pendiente ACp /Ao ~ 0,11deg™!. El Cp
minimo obtenido por Abbott estd entre 0,006-0,01,
dependiendo de la rugosidad superficial del perfil.

En 1981, R. Sheldahl & P. Klimas [2] realizan
mediciones del rendimiento aerodindmico para el
mismo perfil 2D con 38,10 cm de cuerda, inmerso en
una corriente uniforme con 3,6- 10° < Re, <7-10°
y para angulos de ataque entre 0° y 180°. Estos
ensayos reportan una reduccién en el coeficiente de
sustentaciéon maximo (0,9-1,0) y en el angulo de
entrada en pérdida del perfil (10°-12°). Igualmente, la
pendiente coincide sensiblemente con la obtenida por
Abbott en angulos de ataque pequefios (AC, /Ao =
0,11deg™h), pero se reduce sensiblemente cuando el
angulo de ataque aumenta por encima de los 5-6°. El
coeficiente de arrastre minimo obtenido por Sheldahl
es de 0,008 para un angulo de ataque de 0°, creciendo
hasta 0,028 para el dngulo de entrada en perdida del
perfil, superior a los valores reportados por Abbott.

Laitone [3] (1997) estudié un ala rectangular de
31 mm de cuerda y relacién de aspecto 6 (AR=L/c =
6) con perfil NACA 0012, para flujos incidentes con
Re. por debajo de 7-10* en un tdnel de viento
con varias intensidades de turbulencia de la corriente

libre (0,02% y 0,1%). El ala estaba fijada en la
parte superior de la seccién de medida del tinel,
quedando el extremo libre a una distancia de 12
cuerdas sobre el suelo de la seccién de medida.
Laitone realiz6 medidas de las fuerzas sobre el ala
mediante el empleo de una balanza bidireccional
de precisién, obteniendo resultados también para
una placa plana y una placa arqueada circularmente
de las mismas dimensiones que el ala NACA.
Sus resultados demuestran la no adecuacién de las
curvas obtenidas para el perfil en flujos a elevadas
velocidades a las caracteristicas aerodindmicas reales
del mismo cuando el Re, se reduce a ordenes de 10*
o inferiores. En sus experimentos, el modelo de placa
plana tiene mejor rendimiento aerodindmico que el
perfil NACA 0012.

Laitone mostré la aparicion de una discon-
tinuidad de la pendiente de la zona lineal de la curva
de sustentacién (ACr/Aa) del modelo NACA 0012
para Re, = 2,07 - 10* y Re, =421 10* de la co-
rriente incidente. Esta discontinuidad se va reducien-
do conforme aumenta la velocidad de la corriente o
la turbulencia del flujo, aumentando progresivamente
la pendiente en dngulos de ataque cercanos al nu-
lo. La pendiente de la curva de sustentacion para un
angulo de ataque de 0° (AC./A0y) es de 0,041 para
Re. =2,07-10% y 0,053 para Re. = 4,21 - 10* (Figu-
ra 1). Laitone obtuvo un coeficiente de sustentacién
maximo de 0,445 para la corriente con turbulencia
0,02% y 0,59 para la corriente con turbulencia 0,1 %
(comprobando que el C; aumenta conforme aumenta-
ba la turbulencia del flujo libre dentro de un umbral
limitado), con angulos de entrada en pérdida del ala
de 6° y 8°, respectivamente, para Re, = 2,07 - 10*.

Ademads, Laitone comprobd que el Cp minimo,
obtenido para el dngulo de ataque con sustentacién
nula, descendia ligeramente conforme aumentaba
el Re. de la corriente aguas arriba del modelo,
ajustando los puntos obtenidos mediante la ecuacién
Cp=0,35-Re. 0"25, que se corresponde a una menor
pendiente en escala logaritmica que la obtenida
tedricamente para un modelo de placa plana mediante
la teoria de Blassius de friccién en la capa limite
laminar. El Cp,,;, obtenido por Laitone para el ala
NACA 0012 con AR = 6 es de 0,03 y 0,023 para
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Figura 1: Curvas Cy, vs o obtenidas por Laitone para
4ngulos de ataque pequeiios.

Re. =2,07-10* y Re. = 6,5 - 10* respectivamente.

T. Mueller & G. Torres [4] realizaron en 2001
medidas experimentales en ttinel de viento de los
coeficientes de arrastre y sustentacion para distintos
modelos de alas (rectangular, eliptica y Zimmermann
normal e inversa), con relaciones de aspecto entre
0,5 y 2, construidas con un perfil de placa plana
y con ambos bordes redondeados. Los nimeros
de Reynolds de cuerda para la corriente aguas
arriba de los modelos fueron fijados entre 7 - 10*
y 2-10° y los angulos de ataque entre -10° y
+30°. Mueller & Torres encontraron una relacién
directa entre la relacién de aspecto del ala y las
curvas de sus coeficientes de arrastre y sustentacion.
Concretamente para el modelo rectangular de placa
plana, un aumento de AR entre 0,5 y 2 provocaba
una reduccion del 40 % aproximadamente en Cp gy
al mismo tiempo que una reduccién del dngulo de
entrada en pérdida.

Para el modelo de ala rectangular con AR =2y
una corriente incidente de Re, = 1-10°, Mueller &
Torres obtienen un Cpqy = 0,8 para un angulo de
ataque de entrada en pérdida de 18°. La pendiente de
la zona lineal de la curva de sustentacién (ACy/Ac)
es igual a 0,05 para dngulo de ataque pequefios. El

Cpmin para la posicién de sustentacioén nula (a0 = 0°)
es de 0,04, demostrando el incremento de la fuerza
de arrastre experimentada debido a la aparicién de
efectos de borde (vértices en el extremo del ala).

En 2002, H.T. Ngo & L.E. Barlow [7] realizaron
medidas en tinel de viento de baja turbulencia sobre
un ala NACA 0012 rectangular, con una cuerda 150
mm y longitud 600 mm (AR = 4), para estudiar un
mecanismo moévil que permitia reducir el arrastre
inducido por el remolino generado en el extremo del
ala. El nimero de Reynolds de la corriente aguas
arriba del modelo era Re, = 4,8 - 10°. Ngo & Barlow
obtuvieron una Cp,;, de 0,05 para o0 = 0°. El Cppax
estaba en torno al 0,63 para un dngulo de entrada en
pérdida del ala de 13°.

S.C. Yen & L.C. Huang [6] midieron en 2009,
utilizando una balanza tridireccional similar a la
empleada en este estudio, las fuerzas sobre un
modelo de ala con seccién NACA 0012 y angulos de
inclinacién hacia atrds (swept-back) entre 0° y 45°.
El perfil tenia una cuerda de 60mm y una longitud
de 300 mm (AR = 5). Para el modelo rectangular
(swept-back nulo), Yen & Huang obtienen un Cp gy =
0,68 para un angulo de entrada en pérdida de 10°,
con un Re, = 4,6- 10*. El Cppmin para el dngulo con
sustentacion nula obtenido estaba en torno a 0,1. Este
resultado es bastante superior al obtenido por Laitone
para el Cp,;n con nimeros de Reynolds del mismo
orden y un modelo de AR = 6.

2. Montaje experimental

Los ensayos se desarrollaron en el tinel
aerodinamico del Laboratorio de Aero-Hidrodindmi-
ca de Vehiculos del Area de Mecdnica de Fluidos
de la Universidad de Madlaga. Se trata un tdnel
de viento de circuito cerrado, con una seccién de
medida de 100 cm x 100 cm en las direcciones
transversales al flujo y una longitud de 400 cm. El
intervalo de velocidades de la corriente en el tinel es
de Uo =4—-30m/s.

El modelo de ensayo es un ala rectangular y ma-



ciza, de seccidn transversal con perfil aerodindmico
NACA 0012 de 100 mm de cuerda. La longitud del
modelo 200 mm (AR = 2) de longitud y estd mecan-
izada en aluminio aleado. El grosor maximo del mod-
elo es de 12 mm a una distancia 30 mm del borde de
ataque del perfil. El extremo libre del ala se ha re-
dondeado ligeramente para suavizar la interaccion de
la superficie con el flujo.

Se fij6 el ala s6lidamente a una base, mecanizada
también en aluminio, que permitia acoplarlo a una
balanza de precision 3D, situada bajo el suelo de
la seccion de medida. Este dispositivo es capaz de
medir fuerzas y momentos en las tres dimensiones
ortogonales del espacio. Se nivel6 la balanza de modo
que su eje Z coincidia con la vertical (Figura 2). El
plano X —Y de la balanza era perpendicular al eje
longitudinal del ala.

Figura 2: Modelo NACA 0012 montado en el tinel.

La balanza estaba acoplada a un sistema auto-
matico de rotacién, que permitia variar la orientacién
de la misma entre o, = [—1807?,180°] (Figura 3).
Para el angulo de rotacién nulo, el eje X de la
balanza presenta una desviacion de +27° respecto al
eje longitudinal de la seccion de medida del tinel.

La salida de la balanza 3D se conecta a un
equipo de registro de datos que dispone de una tarjeta
de adquisicién con convertidor A/D de 16 bits. Se
registran datos de salida de voltaje en un rango de
0V < Vouwpu <5V y con frecuencia de muestreo
de f; = 2500 puntos/seg, para las sefiales de fuerza
en las tres dimensiones del espacio. El factor de
conversiéon entre salida eléctrica de la balanza y

32N

fuerzaes K = ——.
5V

Figura 3: Balanza 3D y sistema de rotacion.

Se calibré el sistema de rotacién para encontrar
el angulo de ataque nulo o = 0°. En este angulo,
sabemos que la fuerza de sustentacion es nula al ser
el perfil simétrico y, por tanto, la fuerza de arrastre
serd minima. Para ello, se realizaron una serie de
ensayos para angulos de entre —10? < o, < +10°
y se detect6 el eje de simetria de la grifica F =
\/ F? + F? vs o, que coincide con el punto o, donde
la fuerza F' es minima. El desfase entre el cero del
sistema de rotacién y el dngulo de ataque nulo del
perfil NACA 0012 es de o, = +3,1°.

Se realizan ensayos de 7" = 20 seg para dngulos
de ataque del perfil entre —35° < o0 < +35° con
incrementos de 1° o 2°, dependiendo del caso.
La velocidad de la corriente libre en el tdnel
estd calibrada empleando la técnica Laser Doppler
Anemometry (LDA) segtin el porcentaje de potencia
aplicada a los cuatro ventiladores del tunel (respecto
a la potencia nominal de los mismos), siguiendo
ambas una relacién lineal. Los valores %P, U..(LDA)
y 0U(LDA) se encontraban tabulados previamente.
Los ensayos se realizaron para cuatro velocidades
distintas de la corriente libre U, (Tabla 1).

%P | Us [m/s] | OUs[m/s] Re,
0,68 5 +0,06 | 3,33-10*
11,25 10 +0,12 | 6,67- 10
21,43 15 40,16 1-10°
30,56 20 4047 | 1,33-10°

Tabla 1: Velocidades y nuimeros de Reynolds de
cuerda ensayados.




Antes de cada serie de ensayos con distintos
angulos de ataque y un mismo nimero de Reynolds,
se realizaron varios ensayos sin velocidad en el tinel
para determinar el offset (Fyo,Fy) de la fuerza en el
plano X — Y, causado por las posibles desviaciones
del eje Z de la balanza respecto a la vertical y el
peso propio del ala. A continuacién, se llevaron a
cabo los ensayos de forma continua, anotando la
temperatura del aire en el interior del tiinel para cada
uno de ellos. La temperatura menor registrada para un
ensayo fue de 24,2°C y la mayor 29,4°C. La densidad
del aire empleada para la determinacion de la fuerza
dindmica sobre el modelo se ajusta en funcién de
la temperatura a la que se realizé cada uno de los
ensayos.

Una vez realizados todos los ensayos se procesan
los datos de fuerza en los ejes X e Y de la
balanza obtenidos para cada ensayo con Matlab,
obteniéndose los valores medios de los coeficientes
de arrastre y sustentacion para cada dngulo de ataque
y nimero de Reynolds.

Ol jes = 270+3,10+0(
F;cneta:Fx_Fxo Fszneta:Fy_FyO

D =F yetq- Cos(aejes) +Fy neta * Sin(“ejes)

L= —F; neta- Sin(aejes) +Fy neta Cos((xejes)

siendo:

a el angulo de ataque del perfil NACA 0012;

Ojes €l dngulo de desfase entre el eje X de la
balanza y el eje longitudinal de la seccién de

medida;

F,F, las componentes medias de la fuerza en
cada ensayo;

Fy,Fy las componentes medias de la fuerza en
el ensayo sin velocidad (offser);

Fx netas Fy neta  1as componentes medias de la

fuerza aerodindmica neta en cada ensayo;

D la fuerza de arrastre sobre el ala en cada
ensayo;

L lafuerza de sustentacion sobre el ala en cada
ensayo;

Cp el coeficiente de arrastre del ala;
C;. el coeficiente de sustentacion del ala;
p ladensidad del aire en el tinel;

U. la velocidad de la corriente libre aguas
arriba del modelo;

A=L-c
(longitud x cuerda);

el area aerodinamica del modelo

Re. el nimero de Reynolds de cuerda de la
corriente libre;

v la viscosidad cinematica del aire en el tanel;

3. Resultados y discusion

3.1. Curvas de arrastre y sustentacion

Las curvas de arrastre y sustentaciéon obtenidas
(Figura 4) difieren en gran medida de las propor-
cionadas por Abbott & von Doenhoff [1] y por Shel-
dahl & Klimas [2] para el perfil aerodindmico en 2D
del NACA 0012. Pese a que estamos hablando de
experimentos con distintos Re. (especialmente com-
parado con los datos de Abbott), la principal causa
de esta divergencia de los valores obtenidos es la
aparicidon de efectos de borde (wing-tip vortex) en
el extremo libre del ala, que dominan el rendimien-
to aerodinamico del mismo debido a la baja relacién
de aspecto del modelo.



La reduccién en el coeficiente de sustentacion
minimo Cp,, para el modelo ensayado respecto a
los valores observados por Sheldahl es de un 40 %
aproximadamente. El coeficiente de arrastre inducido
por el flujo tridimensional en el torbellino de extremo
de ala para oo = 0° es del orden de 5 veces superior al
Crmin del perfil 2D observado por Sheldahl. También
se produce un retraso de alrededor de 2° en el angulo
de entrada en pérdida.
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Figura 4: Curvas Cp vs 0y Cp vs O

Los valores maximos del coeficiente de sus-
tentacion Cy,,, del modelo se sitdan en torno a 0,6
en todos los nimeros de Reynolds ensayados, con
angulos de ataque de entrada en pérdida entre 12°

y 14° grados. Los coeficientes de arrastre minimos
Cpmin para el angulo de sustentacién nula (a0 = 0°)
se encuentran comprendidos entre 0,05 y 0,075 en
todos los casos. Estos valores presentan una ligera
desviacién comparandolos con los publicados por
Ngo & Barlow [7], coincidiendo ambas curvas de
sustentacién y arrastre con diferencias menores al
10 %. Igualmente, los datos obtenidos de Crnqx, Cpmin
y é4ngulo entrada en pérdida coinciden con varia-
ciones minimas con los obtenidos por Mueller & Tor-
res [4] para el caso de placa plana con la misma
relacién de aspecto y el mismo nimero de Reynolds.

Para los dos casos con nimeros de Reynolds de
orden 10, la zona lineal de la curva de sustentacién
del perfil presenta una discontinuidad en &ngulos
de ataque pequefios. La pendiente en el 4ngulo
de sustentacién nula toma valores de ACp/Aog =
0,036 deg™! para Re. = 3,33-10* y ACL /A0y =
0,045 deg™! para Re. = 6,67 - 10* (Figura 5). Estas
pendientes en origen son sensiblemente inferiores a
las detectadas por Laitone [3] para el mismo orden
magnitud del Re., en un ala NACA 0012 con AR =6
y con dngulos de ataque cercanos el nulo.

Sin embargo, las curvas de sustentacion obtenidas
presentan un comportamiento muy similar a las con-
seguidas por Laitone (Figura 1). Al aumentar la ve-
locidad de la corriente, la discontinuidad en la pendi-
ente ACp/Aa de la curva se reduce progresivamente,
tendiendo a una pendiente constante en angulos de
ataque pequefios para los casos con mayor Re,.
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Figura 5: Detalle de la Figura 4. Cr vs o para Re, =
3,33-10% y Re. = 6,67 - 10%.



Las pendientes AC; /Ao para dngulos de ataque
pequefios son de 0,059 deg™' y 0,062 deg~' para
Re. =1-10° y Re, = 1,33 -10° (Figura 6). Estas
pendientes en origen estdn lejos de las reportadas por
Sheldahl para el modelo 2D en Re, del mismo orden
de magnitud, sin embargo practicamente coinciden
con los datos pendiente en angulos de ataque
pequefios de Mueller & Torres [4] para una placa
plana con AR =2 y con las obtenidas por Ngo &

Barlow [7] para el NACA 0012 con AR = 4.

Cuando el dngulo de ataque aumenta por encima
de los 3°, la curva presenta una reduccién de
pendiente (AC7/Ac. = 0,038 deg~'), manteniéndose
esa practicamente constante hasta la entrada en
pérdida del perfil. Este comportamiento también es
coincide con el encontrado por Yen & Huang en
modelos de ala con AR = 5, aunque en nuestro
caso con pendientes ligeramente menores en la
curva de sustentacion. Esta pendiente cuasi-constante
es comuin para los cuatro nimeros de Reynolds
estudiados, solo que con diferentes rangos de dngulos
de ataque, mdas reducidos conforme disminuye el
Reynolds del flujo incidente. Ademas observamos un
cierto aumento del dngulo de entrada en pérdida para
los dos casos de Re, mayor (14°) respecto a los de
Re. menor (12°-13°).
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Figura 6: Detalle de la Figura 4. Cp, vs o para Re, =
1-10% y Re. = 1,33-10°.

En el caso de las curvas de coeficiente de arrastre
frente a dngulo de ataque, todos los casos presentan
una pendiente variable, pero muy reducida para
angulos menores al de entrada en pérdida (Figura 7).
Una vez vez que el perfil alcanza este dngulo, entre
los 12° y 14°, la pendiente ACp /Ao aumenta y el ala
pierde eficiencia aerodinamica.

El 4ngulo de ataque de maéxima eficiencia se
encuentra entre los 10° y los 12° dependiendo de la
velocidad de la corriente incidente (Figura 8), con
una relacion de fuerzas L/D entre 4,43 para Re, =
3,33-10* y 5,51 para Re. = 1-10°. Existe un ligero
aumento de la eficiencia conforme aumenta el Re,
debido a la disminucién de los coeficientes de arrastre
y a un ligero aumento del Cy, en el rango de pequefios
dngulos de ataque.
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Figura 7: Detalle de la Figura 4. Cp vs o

El coeficiente de arrastre minimo experimenta
igualmente un descenso con el aumento del Re.. Los
puntos experimentales obtenidos se pueden ajustar
mediante la ecuacién Cpyi, = 0,55 - Reo 0,205 (Figura
9). Laitone obtuvo un ajuste para puntos experimen-
tales del coeficiente de sustentaciéon minimo en ca-
sos con 2- 10* < Re. < 7-10* mediante la ecuacién
Cpmin = 0,35 - Re, 025 14 principal causa de es-
ta diferencia, especialmente en el rango de Cpin
(no tanto en la relacién del exponente), es las dife-
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rentes relaciones de aspecto empleadas en ambos en-
sayos, asi como tratarse de ensayos con intervalos de
nimero de Reynolds diferentes.
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Figura 9: Ajuste Cpjin Vs Re., para los datos
obtenidos (3,33 - 10* < Re. < 1,33 - 10%;
AR = 2) y observado por Laitone [3] (2-
10* < Re. <7-10% AR = 6).

3.2. Desviacion en los coeficientes y errores

La desviacion tipica en los datos de las fuerzas
sobre el ala para cada nimero de Reynolds y dngulo
de ataque nos inducen una variabilidad en los datos
de los coeficientes de arrastre y sustentacién en el

perfil. Para la zona lineal de la curva de sustentacién
(o0 < 129 — 14°), antes de la entrada en pérdida del
perfil, la desviacién en los coeficientes permanece
practicamente constante y con valor inferior a 0,02
en ambos casos. Existe una ligera reduccién de la
desviacién en los datos cuando disminuye el Re. de
la corriente incidente.

Para dngulos iguales o ligeramente superiores a
los de entrada en pérdida, la generacién de vortices
en la capa limite separada de la superficie del perfil
y su propagacion en la estela turbulenta induce una
mayor fluctuacién en las fuerzas, que se traduce en
una aumento repentino de las desviaciones de los
coeficientes Cp y Cr. Las méximas desviaciones se
dan para dngulos de ataque entre 12° y 20° en todos
los casos, y siempre son menores de 0,12, tanto para
el Cp como para el Cy.

A medida que nos alejamos del angulo de
entrada en pérdida, para dngulos mayores a 20°, las
desviaciones en los coeficientes se van reduciendo
progresivamente. La emision de vortices en el
régimen de capa limite turbulenta separada induce
una excitacion cada vez menor en la vibracién del ala
y, en consecuencia, la fluctuacién de los coeficientes
se reduce.

En la Figura 10 se muestran las desviaciones para
dngulos de ataque entre o0 = 0° — 35 y nimero de
Reynolds Re, = 1,33 - 10°, que resulta ser el caso
mds desfavorable. El resto de casos presentan un

comportamiento similar.

Se utiliz6 método de Kline-McClintock [12]
para realizar la propagacién de los errores en las
medidas experimentales y estimar el grado de certeza
en los coeficientes aerodindmicos. Considerando la
formulacién empleada en la determinaciéon de los
coeficientes, este procedimiento arroja valores altos
de error para angulos 0. jes cercanos al cero, es decir,
cuando el eje X de la balanza y la fuerza de arrastre
tienen la misma direccién. Apartdndonos ligeramente
de estos valores de Oj.s, los errores se reducen
progresivamente hasta hacerse estables. La precision
de la balanza es del 0,2 % de la medida de fuerza (en
N), la precision del sistema de rotacién es de 0,2° y
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Figura 10: Desviaciones de Cp y Cy, para Re. = 1,33-
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las variaciones de la velocidad respecto a la media
considerada se indicaron anteriormente (ver Seccidn
2). Los errores maximos estimados para cada nimero
de Reynolds de ensayo se reflejan en el Tabla 2.

Re, 9% Error Cp | % Error Cy,
3,33-10% +4.0 +3.0
6,67-10% +6,0 +4.5

1-10° +6,5 +4.5
1,33-10° +5.5 +4.0

Tabla 2: Errores maximos en% estimados en los
coeficientes.

3.3. Vibraciones en el ala

Se han analizado las series temporales de fuerza
neta sobre el ala en las direcciones de arrastre
y sustentacion para todos los dngulos de ataque
y numeros de Reynolds ensayados. Mediante la
funcién FFT de Matlab hemos obtenido la densidad
de potencia espectral (PSD) para cada sefal en el
dominio frecuencial.

Como se dijo anteriormente, la frecuencia de
muestreo de la balanza es f; = 2500 Hz, para
tiempos de duracién del ensayo 7 = 20 s que nos
proporcionan una resolucién en frecuencia df =
0,05 Hz. Para evitar efectos de aliasing ! en la lectura
de la sefial, que distorsionarian el estudio frecuencial
de la misma, previamente se ha filtrado la sefial con
un filtro paso bajo que elimina la componentes con
frecuencias superiores a la de Nyquist (Fuyguis =

fs/2).

En la mayoria de los ensayos obtenemos que
la componente senoidal de maxima energia tiene
una frecuencia comprendida en el mismo intervalo
acotado independientemente del numero de Reynolds
y del 4ngulo de ataque del ensayo, sin observarse
ninguna tendencia clara. La primera componente
senoidal de la sefial temporal de la fuerza de
sustentaciéon sobre el perfil tiene una frecuencia
de fr = 28,59+2 Hz en el 79% de los ensayos
realizados. Para el caso de la fuerza de arrastre, la
frecuencia de la componentes més energética es de
fp =28,44+2 Hz enun 85 % de los ensayos.

Se ha obtenido experimentalmente la frecuencia
de vibracién natural del modelo montado en la
balanza mediante una serie de 6 ensayos, consistentes
en realizar un impacto instantineo en el centro
extremo libre del ala y en direccién perpendicular
al plano de cuerda, dejando que el modelo vibre
libremente y registrando la fuerza neta en la balanza.
Analizamos la sefial temporal con la funcién FFT y
ventanas ahuesadas que aislan un intervalo de tiempo
justo después de cada uno de los impactos (Figura
11). El valor medio de la frecuencia de la componente
mads energética en el conjunto de ensayos de impacto
es fipre = 28,20 Hz con una desviacion estandar de
Clibre = 4,66H 7.

Dalley & Ripperger [10] obtuvieron en 1954

Cuando se muestrea una sefial continua en un intervalo de
tiempo discreto con una frecuencia de muestreo f; puede ocurrir
que las componentes de la sefial original con frecuencia mayor
de f;/2 produzcan una distorsién del espectro de potencia de la
sefial discreta, causando picos de energia para componentes de
baja frecuencia no presentes en la sefial continua original. Este
efecto se denomina alaising y se evita escogiendo una frecuencia
de muestreo adecuada.
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Figura 11: Serie temporal y espectro PSD para tres de los ensayos de vibracion libre.

valores experimentales de frecuencias de vibracién
natural para una placa rectangular de aluminio con
relacion de aspecto AR = 2, perfectamente empotrada
en uno de sus bordes cortos y libre en el resto.
Dalley observé valores del coeficiente de frecuencia
para el primer modo de deformacién no forzada de
A=0-a*- \/p/iD = 3,36, donde  es la frecuencia
ciclica del primer modo, a la longitud de la placa,
E-i

12-(1—v2)
moédulo de rigidez a flexion del material (E es el

p la densidad del material y D = el

moédulo de Young, 4 el espesor de la placa y v el
modulo de Poisson). Considerando una placa maciza
de seccién rectangular con el mismo momento de
inercia I, misma 4rea transversal A, y misma relacién
de aspecto AR que el perfil de ala NACA 0012
ensayado, este coeficiente de frecuencia equivale a
una frecuencia de vibracion libre en el primer modo
de deformacion de 29,43 Hz, muy cercana a la
obtenida experimentalmente para nuestro modelo.

Igualmente, se ha calculado analiticamente me-
diante la formulacién desarrollada por Warburton
[11], que uso el método de Rayleigh y funciones de
deflexidn en la placa iguales al producto de funciones
de flecha en vigas con las mismas condiciones de
contorno y direcciones ortogonales. Para una placa
maciza rectangular de aluminio con las mismas
caracteristicas mecdnicas que el perfil de ala NACA
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0012 ensayado (I, A;, AR y material), obtenemos una
frecuencia de vibracion libre para el primer modo de
deformacion simétrico (m=1, n=0, una unica linea
nodal en el lado empotrado) de 30,81 Hz. Este primer
modo de deformacién es el que menor frecuencia
caracteristica posee y, por tanto, el que necesita una
menor aportacién de energia para producirse.

Los valores tedricos de frecuencia de vibracion
libre coinciden sensiblemente con los datos expe-
rimentales obtenidos para el modelo NACA 0012
y con las frecuencias de fluctuacién de las fuerzas
aerodindmicas sobre el ala. Las pequenas diferencias
que existen entre datos tedricos y experimentales
en frecuencia de vibracion libre pueden deberse
fundamentalmente a las condiciones reales de
empotramiento, puesto que este no serd totalmente
rigido al encontrase el ala fijada al sensor de fuerzas y
momento, asi como a la desviacién ocurrida al tomar
como aproximacién una placa de seccién rectangular
equivalente.

Por tanto, las fuerzas aerodinamicas sobre el ala
empotrada fluctiian segtin un intervalo de frecuencias
centrado en la frecuencia de vibracién natural libre
del sistema ala-balanza (fy = 28,20Hz segtn el dato
experimental). Esta frecuencia es independiente del
comportamiento del flujo alrededor del modelo, por
lo que no varia con el nimero de Reynolds ni el



dngulo de ataque, dependiendo unicamente de las
caracteristicas mecénicas del sistema. En las Figuras
12 y 13 se representa la densidad espectral, escalada
segin su orden de magnitud, de las fuerzas de arrastre
y sustentacion para angulos de ataque entre 0° y
35° en el todos los nimeros de Reynolds ensayados.
Todas las senales tienen su pico de mayor energia en
la frecuencia de vibracién natural del sistema.

Sin embargo, la energia involucrada en la
vibracion, es decir, la amplitud de las fluctuaciones
de la fuerza, si que depende de las caracteristicas
del flujo, en especial de la emisién y propagacion de
vortices en el régimen de separacion de la capa limite
turbulenta en la superficie del perfil. Para dngulos
iguales o ligeramente superiores al de entrada en
pérdida del ala, la energia del espectro de las fuerzas
es un orden de magnitud superior que para los
angulos a0 < 129 — 14°. Conforme el dngulo de ataque
aumenta y se aleja del dngulo de entrada en pérdida,
la densidad espectral disminuye nuevamente aunque
sigue siendo superior que en dngulos menores al de
entrada en pérdida.

Las variaciones de densidad espectral con el
dngulo de ataque del perfil estdn directamente
relacionadas con la desviacion observada en los
coeficientes Cp y Cr. Este esquema de aumento de
energia de vibracién en dngulos de ataque iguales al
de entrada en pérdida y ligeramente superiores, se
repite para la fuerzas de arrastre y de sustentacion en
todos los numeros de Reynolds ensayados. Bien es
cierto que conforme disminuye el Re,, el aumento de
energia para dngulos 12° < a0 < 20° tiende a hacerse
mds tenue, es decir, que la vibracién es “igual de
intensa” independientemente del dngulo de ataque. Si
observamos las Figuras 12(a) y 13(a) (Re. = 3,33 -
10*) comprobamos que la PSD es de igual magnitud
para todos los dngulos de ataque, cosa que no ocurre
para los casos con Re,. superior. El aumento repentino
de la desviacion estandar de Cp y Cp para al angulo
de ataque de entrada en pérdida (Figura 10) es mayor
conforme aumenta la velocidad de la corriente libre,
al igual que ocurre con la densidad espectral.

El aumento de la energia de vibracién cuando
el ala entra en pérdida se debe fundamentalmente a
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Figura 12: Espectro PSD de la fuerza de arrastre para
angulos 0° < 0, < 35° con (a) Re, = 3,33-10%,
(b) Rec = 6,67-10%, (c) Rec = 1-10° y (d)
Re. = 1,33-10°, respectivamente.

la variacion en las caracteristicas de la excitacion,
es decir, a cambios en la frecuencia y escala de
las estructuras turbulentas coherentes formadas en el
flujo superficial del perfil. Yarusevych, Sullivan &
Kawall [9] encontraron que la emisién de vortices
en la superficie de succiéon de un NACA 0012,
generados en la zona de separacion de la capa limite
laminar y de transicién a régimen turbulento, varia
relativamente poco con los cambios del dngulo de
ataque (0°, 5° y 10°) con Re. = 5-10% y esta
caracterizada por una frecuencia de emisién f, del
orden 10! Hz en todos los 4ngulos de ataque. Al
aumentar el Re. a 6rdenes de 10°, la capa limite
turbulenta se vuelve a adherir a la superficie y se crea
una burbuja de separacion del flujo en la superficie
del perfil. La frecuencia de emisién de estructuras
turbulentas coherentes en esta burbuja aumenta hasta
ordenes 10> Hz y depende del angulo de ataque
(fo ~ Rel™ para o = 0%, fy ~ Rel® para o =
5%y for~ Rel™! para o = 10°). Estas estructuras
interaccionan en la estela turbulenta, creando vortices
de mayor escala para Re. menores y con frecuencia
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Figura 13: Espectro PSD de la fuerza de sustentacion
para dngulos 0° < a < 35° con (a) Re, =
3,33-10%, (b) Re. = 6,67-10% (c) Re, =
1-10° y (d) Re, =1,33- 10°, respectivamente.

de propagacion en la estela es de orden 10! veces
menor que la frecuencia en la burbuja de separacién
(medida a una distancia x/c < 3 del borde de fuga del
perfil).

Al aumentar el dngulo de ataque, esta burbuja
de separacién se va haciendo mds prolongada y
se va desplazando hacia el borde de ataque, hasta
que se produce una nueva separaciéon de la capa
limite turbulenta y el perfil entra en pérdida para
o = 12° — 14° (estallido de la burbuja). Para esos
angulos se produce una fuerte caida de la frecuencia
de formacién de estructuras coherentes en la capa
limite turbulenta separada. Esta caida de fy es mds
acentuada cuanto mayor es el Re. del flujo, segin
observd Gerakopulos [14] para una NACA 0018. Yen
[13] encontrd que, para un perfil NACA 0012 y Re, =
0(10%), a partir de los o = 20° — 22° las frecuencia
de emision de vortices en la estela varian muy poco
con los cambios en el angulo de ataque y el nimero
de Reynolds.
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A la vista de estos resultados, se puede asociar
el incremento de la densidad espectral de las fuerzas
(incremento de la intensidad de la vibracién del ala)
con la caida en la frecuencia de emisién de vortices
en la zona de separacion de flujo que se produce para
el angulo de entrada en pérdida en todos los Re,.
ensayados. Como hemos dicho antes, este cambio
de frecuencia de emision es mds acentuado cuanto
mayor es el nimero de Reynolds de la corriente libre
y, como consecuencia, mayores son las fluctuaciones
de las fuerzas de arrastre y sustentacién al entrar en
pérdida el perfil. Para dngulos anteriores al estallido
de la burbuja de separacién y mayores que la zona de
pérdida del perfil, las frecuencias varian poco, por lo
que la variacién de las fluctuaciones de la fuerza en
el perfil seran también pequeiias.

Igualmente, la magnitud de la densidad espectral
de las fuerzas sobre el ala aumenta en mas de dos
6rdenes de magnitud al incrementar la velocidad de la
corriente incidente de Re. = 3,33 - 10* a Re, = 1,33-
10°. Las Figuras 14 y 15 muestran los espectros PSD
de los registros de fuerza de arrastre y sustentacion,
respectivamente, para o = 15° en todos los Re,
ensayados. Este esquema se repite para todos los o
ensayados, tanto en la fuerza de arrastre D como en la
fuerza de sustentacion L. Este comportamiento puede
ser debido sencillamente al aumento de la energia
cinética turbulenta transportada al incrementarse el
valor de la velocidad de la corriente libre.

Como se puede apreciar en las Figuras 12
y 13, para algunos ensayos aparecen picos de
densidad espectral fuera del intervalo considerado
para la frecuencia de vibracién natural del sistema
placa-balanza (28,20 +- 4,66 Hz, dato experimental),
asi como una tendencia a al incremento de Ia
densidad espectral en las componentes de baja
frecuencia de la sefial, especialmente en la fuerza
de sustentacion. Puede ocurrir que, al igual que en
los ensayos de caracterizacién de emision de vortices
en la estela de un perfil con anemometria térmica,
la componente (de la fuerza en este caso) en la
direccién de sustentacién sea mds sensibles a las
variaciones turbulentas del flujo que la componente
en la direccién de arrastre.
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Figura 14: Espectro PSD de la fuerza de arrastre para
o = 159 en todos los casos ensayados.

Para caracterizar estos picos locales de la
densidad espectral de la sefial fuera del intervalo de
vibracion natural se ha realizado un nuevo filtrado de
la sefial de fuerza de sustentacién con un con filtro
paso bajo de 10 Hz, aislando las componentes de
mayor periodo para cada dngulo de ataque y nimero
de Reynolds ensayados. Encontramos picos locales
de energia para frecuencias comprendidas entre 0,05
Hz y 0,25 Hz en un 56 % de los ensayos y por debajo
de 1.5 Hz en un 88 %, aunque sin observar ningtin
patrén que relacione estos picos con el dngulo de
ataque o el Re, del flujo. No obstante, se cree que esta
componente senoidal de la sefial temporal de fuerza
de sustentacion es debida al fenémeno de fluctuacién
aleatoria, en el plano perpendicular al flujo, de la
posicién del centro del torbellino de extremo de ala
en el campo cercano al borde de fuga aguas abajo del
modelo (vortex meandering).

Del Pino, Lépez-Alonso, Parras & Fernandez-
Feria [5] observaron en 2009, mediante el analisis de
visualizaciones del campo de velocidad en la estela
de un perfil NACA 0012 en canal hidrodindmico,
una frecuencia principal de variacion de la posicién
del centro del vortice en el plano perpendicular a
la direccién del flujo comprendida entre 0,1 Hz y
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Figura 15: Espectro PSD de la fuerza de sustentacién
para o = 15 en todos los casos ensayados.

0,2 Hz, para distancias x/c = 0 —4 y ndmeros de
Reynolds del flujo de 22504 < Re. < 41874. Roy
& Leweke [8] obtuvieron para el mismo fendmeno,
usando PIV, valores para la frecuencia fundamental
de variacién del centro del voértice ligeramente
inferiores a 1 Hz, para un plano situado a x/c = 11,2
y con Re. = O(10°).

Pese a la disparidad en datos experimentales
anteriores es légico pensar que los picos en bajas
frecuencias de la fuerza de sustentacién sobre el ala
son debidos precisamente a esta fluctuacién espacial
del centro del tip-vortex generado.

Por 1ltimo, se revisaron las variaciones tempo-
rales en las frecuencias de las fluctuaciones de las
fuerzas sobre el ala. Para ello, se fragmentaron
las sefiales temporales de fuerza de arrastre y
sustentaciéon para cada ensayo mediante ventanas
rectangulares contiguas que cubrfan 2'° puntos de
muestra y que permiten detectar hasta 3 ciclos en
componentes con frecuencia 7 Hz. A cada ventana
se le aplica un marco ahuesado con la funcién tanh
para conseguir condiciones de periodicidad en los
extremos de la ventana. En la Figura 16 se muestran
los espectros de las fuerza de sustentacién L para
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Figura 16: Espectro PSD de la fuerza de sustentacién en las primeras 16 ventanas para o = 157 y

Re, =1,33-10°.

las primeras 16 ventanas de la sefial con o0 = 15% y
Re.=1,33-10°.

Se encuentra que la componente senoidal con
mayor energia fluctia aleatoriamente en un intervalo
de frecuencias entre los 20 y los 30 Hz, o ligeramente
superior, a lo largo de la sefial temporal. Cuando se
analiza la muestra de frecuencias de energia maxima
para cada ensayo no se encuentra un patrén que
rija comportamiento de la frecuencia dominante.
Tampoco se encuentran componentes peridédicas en
las fluctuacion. Este mismo comportamiento se repite
también para la fuerza de arrastre y para todos los
angulos de ataque o y numeros de Reynolds.

4. Conclusiones

La generacién del torbellino en el extremo libre
del modelo junto con la baja relacién de aspecto de la
misma (AR = 2), causan una reduccién en la fuerza
de sustentacion respecto al perfil 2D con NACA 0012

14

de casi un 40% en todos los nimeros de Reynolds
ensayados. El Cp,, es ligeramente inferior a 0,6,
con unas pendientes de la curva de sustentacion para
angulo de ataque nulo que aumentan al incrementar
la velocidad de la corriente libre, y que toman un
valor maximo de ACp/Adgy = 0,062 deg~' para el
caso con Re. = 1,33-10°. El 4ngulo de entrada en
perdida esta alrededor de los 12°-14° y se aprecia un
ligero incremento del mismo con el aumento de la
velocidad de la corriente libre.

Igualmente, la existencia de este efecto de borde
genera una fuerza de arrastre inducida que eleva el
coeficiente de arrastre del ala hasta 5 veces veces por
encima del valor de referencia para el perfil 2D. El
coeficiente de arrastre minimo se da para el dngulo
de ataque o0 = 0° y toma un valor entre 0,05 y 0,075.
Se aprecia un ligero descenso del mismo con el
decrecimiento del nimero de Reynolds que se puede

. . ., —0,205
ajustar mediante la expresion Cppin = 0,55-Re. .

Al analizar las series temporales de las fuerzas
sobre el modelo en el dominio de la frecuencia



encontramos que el pico de mdxima densidad
espectral coincide en la mayoria de los ensayos,
independientemente del adngulo de ataque y del
nimero de Reynolds. La frecuencia de la componente
dominante en las fuerzas sobre el perfil se encuentra
en un intervalo de aproximadamente 28 +2 Hz en
mas del 80% de los ensayos, tanto de la fuerza de
arrastre como en la fuerza de sustentacion.

Esta frecuencia dominante coinciden con la
frecuencia natural del primer modo de deformacién
libre de sistema ala-balanza, que se ha determinando
experimentalmente para nuestro modelo mediante 6
ensayos de impacto. Igualmente, se ha comparado
este dato experimental con los resultados tedricos
y otros resultados experimentales para una placa
plana, de seccién rectangular y empotrada en uno
de sus lados cortos, mecdnicamente equivalente a
nuestro modelo ala-balanza, encontrando que todos
los valores para la frecuencia de vibracion natural
coinciden sensiblemente.

Por tanto, se concluye que las fuerzas sobre
el modelo fluctdan para una frecuencia principal
igual a la frecuencia del primer modo de vibracién
libre del sistema ala-balanza. Esta fluctuacién en la
fuerza aerodindmica y, mds concretamente, el nivel
de energia involucrado en ella (intensidad de la
vibracion) estdn muy relacionada con las frecuencias
de formacién y emision de estructuras turbulentas
coherentes en el régimen de flujo superficial en
el perfil, causando como efecto mds destacado un
incremento de la desviaciéon de los coeficientes
de arrastre y sustentacién, respecto a su valor
medio, para dngulo de ataque iguales o ligeramente
superiores al angulo de entrada en pérdida del perfil.

Finalmente, se encontraron picos locales de
densidad espectral, especialmente en la sefial de
la fuerza de sustentacién, para componentes con
frecuencias de 0,05-1,5 Hz. Se cree que estas
componentes pueden ser debidas al fenémeno de
variaciéon espacial de la posicién del centro del
vortice generado en el extremo del ala, en el campo
cercano al borde de fuga del perfil.
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