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Resumen

La necesidad de reducir o eliminar “la burbuja de separacion laminar”, para mejorar la
eficiencia, reducir la resistencia, mantener la estabilidad y retrasar entrada en pérdida de la
aeronave, ha llevado al desarrollo de técnicas para acelerar artificialmente la transicion o
inducir turbulencia en la capa limite. Un enfoque diferente consiste en dividir el flujo en
varias capas limite cortas, lo cual favorece al retraso de la separacion [7]. Sin embargo, para
vuelo a bajo nimero de Reynolds, no queda del todo claro el efecto sobre el comportamiento
de la burbuja de separacién laminar que esta técnica tiene, es por ello, que en este trabajo se
propone el uso de una configuracién de una serie de alas simétricas de perfil delgado en
tandem con el objetivo de conseguir un retraso de la entrada en pérdida y por ende un mayor
rango de angulo de maniobra de los vehiculos aéreos no tripulados 0 UAV’S, por sus siglas
en inglés, para sus misiones mas criticas. Las pruebas fueron realizas en el tinel de viento
del Centro Investigacion e Innovacion en Ingenieria Aeronautica (CIHIA) utilizando el banco
de pruebas disponible. Para facilitar el proceso de fabricacion y simplificar su analisis se

utilizaron perfiles planos.

Se observé que la tendencia de los datos experimentales concuerda con lo esperado a partir
de los resultados de la simulacion en CFD y los valores calculados analiticamente. Por lo
que, partiendo de estos, podemos concluir que el perfil de placa plana utilizado como
referencia entra en pérdida a los 10° de angulo de ataque, asi como la configuracion de
biplano en delta invertida, en el caso de la configuracion de biplano de ala recta, esta entra
en pérdida a los 14° de angulo de ataque. Consiguiendo asi un aumentd de 4° en el a,,,4,. Las
ecuaciones no lineales ajustadas empiricamente a partir de las ecuaciones de [39] concuerdan
bien con los resultados de la simulacion en CFD particularmente para el primer caso de
estudio. Ademas, también concuerdan con el modelo lineal obtenido de [48] para angulos de
ataque pequefios, validando tanto la simulacién en CFD como el modelo no lineal presentado
en este trabajo. Asi mismo las ecuaciones no lineales desarrolladas para las configuraciones
de biplano se podrian utilizar para predecir el efecto de los dispositivos hipersustentadores
en una variedad de casos de estudio teniendo en cuenta las condiciones y rango de aplicacion

de estos modelos.



Capitulo 1. Introduccién

1.1 Antecedentes sobre el estudio de la aerodinamica a bajo nimero de Reynolds

Con la aparicion de grandes plataformas de vehiculos aéreos no tripulados (UAV en inglés)
como parte integral de las fuerzas armadas y el desarrollo de pequefios vehiculos aéreos no
tripulados en los ultimos 20 afos, se ha tenido un creciente interés cientifico en el desarrollo
de estos. Uno de los problemas de este tipo de vehiculos es por tener un tamario reducido, asi
como volar a bajas velocidades. El desafio mas importe de los UAV’S es la tendencia a la
separacion del flujo del perfil, caracteristica de la aerodindmica a bajo numero de Reynolds,
entre 50,000 y 300,000, régimen en el que estos operan [1,2,3,4].

En los ultimos afios estan siendo utilizados con mayor frecuencia por las industrias de la
construccion, la agricultura, la mineria, el entretenimiento y el medio ambiente. Sin embargo,
en el actual conflicto en Europa oriental, el uso extensivo de drones tanto de vigilancia, como
de ataque o incluso UAV’S kamikazes, ha hecho que este conflicto llegara a ser conocido
como la “guerra de los drones”. Donde destacan los drones Bayraktar, y el Shahed, en todas
sus variantes, por ser de ala fija a diferencia de los drones comerciales, e incluso estos han
tenido un papel en este conflicto. En este contexto es necesario que México se posicione en
la vanguardia de este tipo de tecnologia, que cada vez es mas utilizada en distintos aspectos
de la vida civil y militar. Por lo que es necesario crear o tener una base de datos

aerodindmicos e independiente, sobre el comportamiento de estos dispositivos.

La necesidad de eliminar la separacion laminar a niUmeros de Reynolds bajos, ha llevado al
desarrollo de técnicas para acelerar artificialmente la transicion o inducir turbulencia en la
capa limite. Los dispositivos que promueven la transicion, llamados “turbuladores”, van
desde simples obstaculos como cables o rejillas delante del flujo de aire, elementos de
rugosidad mecéanica en forma de estrias, tiras, protuberancias o crestas, cerca del borde de
ataque del perfil aerodinamico, pasando por métodos de transpiracion que usan chorros de
aire emitidos desde orificios superficiales o incluso hacer vibrar mecanicamente el ala misma,
hasta emitir ondas de sonido de frecuencias calculadas para causar transicion en la superficie
del ala [20,21,22].



Todos los métodos mencionados se han venido utilizando desde que publicara Carmichael
[20] su trabajo en 1981. Existe una gran variedad de estos ejemplos en la literatura
[21,23,24,25,26,27]. Ademas de estas técnicas también existen los llamados perfiles Kline-
Fogleman o KF, que consisten en una serie de pasos simples o multiples a lo largo del ala.
[28,29,30]. Con el mismo proposito de antes, retrasar la perdida y forzar la transicion de la
capa limite a turbulenta. Los objetivos y el desafio de todos estos métodos es forzar la
transicion para que ocurra en una ubicacion cercana al punto de separacion laminar en la

mayor parte posible del rango operativo del perfil aerodinamico.

Durante las misiones tipicas para un UAV, el vuelo posterior a la pérdida puede ser comin
ya sea por maniobras de alto angulo de ataque o causada por rafagas [5]. Ahora, si
consideramos que el angulo de ataque de entrada en pérdida de las alas individuales es mas
bajo respecto a las configuraciones de dos alas, [5,6], y sabiendo que cada elemento crea su
propia circulacion y comienza con una nueva capa limite en su borde de ataque, sin importar
la cantidad de estos [7,8]. Se propone un nuevo enfoque al tratar de suprimir la separacion
laminar, al no inducir a la capa limite para que se vuelva turbulenta, sino mas bien en dividir
la capa limite en pequefias secciones para mantener una capa limite lamiar uniforme sobre la

mayor parte de la superficie superior del perfil, el mayor tiempo posible.

En general para condiciones tipicas de vuelo, en numeros de Reynolds superiores a
1,000,000, dividir un flujo en varias capas limite cortas favorece al retraso de la separacion
[7]. Sin embargo, para vuelo a bajo Reynolds, donde los efectos de la burbuja de separacion
laminar son dominantes, el efecto que tiene dividir la capa limite sobre el comportamiento
de la burbuja de separacion laminar, en su mayoria ha pasado desapercibido por los

investigadores, que se han centrado principalmente en el disefio de los turbuladores.

Es por ello, que en este trabajo se propone el uso de una configuracién de una serie de alas
simétricas de perfil delgado en tdndem. Se cree que la interaccion de la circulacién de flujo
de cada perfil con el otro favorecera la adhesion de capa limite, evitando o retrasando la
aparicion de la burbuja de separacion laminar, que se forma cuando un flujo desprendido se
vuelve a unir al perfil, consiguiendo un retraso de la entrada en pérdida y por ende un mayor

rango de angulo de maniobra de los UAV’S para sus misiones mas criticas.



Durante los inicios de la aviacion las configuraciones de biplanos generaron predicciones
tedricas como la de Prandtl y Tietjens [36], en la que extiende la teoria de la linea de
sustentacion a los biplanos, teniendo en cuenta el escalonamiento relativo, el espacio y la
forma del area en planta del ala. En 1929 [37], se encontrd que el coeficiente de fuerza de
levantamiento del ala inferior y por ende, de toda la configuracion excedia el valor del
monoplano para la mayoria de las variaciones de escalonamiento y presentaba un angulo de
pérdida mayor. Luego en 2007 Moschetta y Thipyopas [38], con resultados experimentales
en tunel de viento y predicciones tedricas demostraron que, para una condicion de vuelo dada,
las configuraciones biplano pueden aumentar la eficiencia aerodinamica general sobre el ala
fija monoplano. Y maés recientemente el estudio realizado por R. Jones [34], ha demostrado
que las configuraciones de dos alas son un método viable para superar los desafios del vuelo
con bajo nimero de Reynolds. Sus resultados muestran que la sustentacién aumenta y el
angulo de pérdida se retrasa significativamente para ciertas configuraciones. También se han
utilizado mediciones de velocimetria de imégenes de particulas, con el objetivo de
comprender los efectos de interferencia de alas biplano y tindem en nimeros de Reynolds
bajos. Sin embargo, hoy en dia la simulacion por CFD provee un punto de vista Unico para
estudiar los fendmenos aerodindmicos a numeros de Reynolds bajos, por ello en este trabajo,
se opta por este Ultimo método como herramienta de visualizacion de flujo y como una
segunda referencia de comparacion con los datos experimentales de las pruebas en el tanel

de viento.

1.2 Marco tedrico

1.2.1 Fundamentos bésicos de aerodindmica

En un perfil alar pueden identificarse ciertas regiones especificas: el Borde de ataque es el
lugar del perfil que primero enfrenta a la corriente del flujo, el Borde de salida, es la parte
posterior del perfil donde el fuljo pierde contacto con este, el Extrados es la parte superior y
el Intradds la parte inferior, la Cuerda es la linea recta que une el borde de ataque y el borde
de salida y el Espesor es la distancia entre el extradds y el intradds. Tal como se muestra en
la figura.1. la Envergadura es la distancia que existe entre las dos puntas del ala. En un perfil
simétrico el extrados y el intradds son iguales y consecuentemente un perfil asimétrico el
extrados es diferente al intradds. El angulo que forman la cuerda y el vector de velocidad

relativa con la que incide el viento sobre el perfil, es llamado Angulo de ataque (o).



Posicion de la Ordenada maxima de la linea de curvatura media

ordenada maxima 4
~ Posician del espesor Gt /
Borde de | ",_hm;) “/
ataque B T e | Linea de curvatura media
t L. ."

B AT | Extrados v

Radio de ; e o
curvatura » Intradds N Borde de

del borde Espesor maximo Cuerda salida

de ataque (8 S )

Figura 1. Regiones importantes de un perfil aerodinamico [13].

1.2.1.1 Fuerzas aerodindmicas
Las fuerzas y momentos aerodindmicos presentes en cualquier cuerpo moviéndose a traves

de un fluido, son debido a dos fuentes basicas, la distribucion de presion y esfuerzo cortante

sobre la superficie del cuerpo. [14,15]:

P

Figura 2. Presion y esfuerzo cortante sobre una superficie aerodinamica, donde P=presion, 1= esfuerzo
cortante y S=superficie aerodinamica [14].

No importa que tan complejo sea la forma del cuerpo, las fuerzas y momentos sobre el cuerpo
seran dependientes de estas dos distribuciones. El efecto neto de la distribucion de P y 1 se
pueden traducir en una fuerza R y un momento M sobre el cuerpo, sucesivamente, la
resultante R puede ser descompuesta en sus componentes, estas fuerzas se muestran en la

Figura. 3.



Figura 3. Descomposicién ortogonal de la fuerza aerodinamica. Donde, V,, = Velocidad de flujo libre, L =
Sustentacion, componente de R perpendicular a V,,, D = Arrastre, componente de R paralelaa V,,, N =
Fuerza normal, componente de R perpendicular a la cuerda=c y A =Fuerza axial, componente de R paralelo a
la cuerda. [14].

La fuerza de sustentacion L (Lift en inglés) es la fuerza generada sobre un cuerpo que se
desplaza a través de un fluido en direccion perpendicular a la velocidad del flujo. La fuerza
de arrastre D (Drag en inglés) es paralela al vector de velocidad del flujo. EI momento
aerodindmico de cabeceo es producido por las fuerzas aerodinamicas sobre un perfil o

superficie, considerado en el centro aerodindmico a un cuarto de la cuerda. [14,15].

Los valores reales de sustentacion L, arrastre D y momento M dependen, no sélo del angulo
de ataque a, sino también de la velocidad y de las propiedades del fluido. Dado que, en el
régimen tipico de vuelo de las aeronaves, tanto el coeficiente de viscosidad como la
compresibilidad del flujo son casi despreciables, los valores de L, D y M y sus coeficientes

correspondientes son: [13]:

L =qsSC, 1)
D = q,,SCp 2)
M = q,SCycC 3)

oo = 1/2PeVes (4)

Donde

J« €s la presion dinamica.



S es el area de la seccion.

C, es el coeficiente de sustentacion.

Cp es el coeficiente de arrastre.

c la cuerda del perfil.

Cy es el coeficiente de momento.

V., es la velocidad de flujo.

1.2.1.2 Coeficientes

Los coeficientes aerodindmicos son un valor intrinseco de la forma de cada perfil. El
coeficiente de sustentacidn depende, en gran medida, del angulo de ataque del perfil. El valor
de CL aumenta linealmente con a hasta alcanzar el angulo critico a partir del cual se dice que
el perfil ha entrado en pérdida. Al entrar en pérdida la fuerza de sustentacion que act(ia sobre
el perfil decrece a medida que @ aumenta. El coeficiente de arrastre CD sera pequefio mientras
el angulo de ataque también lo sea. Al entrar en pérdida, la fuerza de arrastre sobre el perfil
aumenta rapidamente y el perfil deja de ser efectivo.

1.2.1.3 Polar de arrastre
Para cada cuerpo aerodinamico hay una relacion entre CD y CL que puede ser expresada
como una curva grafica Illamada polar. Virtualmente toda la informacion aerodinamica de

una aeronave, para su analisis de rendimiento esta contenida en la polar de arrastre. [16].

1.2.1.4 Relacion sustentacion/arrastre (L/D)

Esta relacion corresponde al levantamiento “L” generado por un ala o superficie
aerodinamica con respecto a su resistencia “D” y para su determinacion se divide el
coeficiente de sustentacion CL entre el de arrastre CD. Es un indicativo de eficiencia
aerodindmica, por lo que las aeronaves que presentan valores elevados de L/D son las méas
eficientes. [16].

1.2.1.5 Influencia de la geométrica del perfil en la curva Cl/a

Si se estudia la influencia de la geometrica de los perfiles sobre las curvas, se observa que,
para perfiles simétricos, sea cual sea su espesor, con angulo nulo la sustentacion es nula, en
cambio para un perfil asimétrico o con un poco de curvatura, se generara sustentacion con
angulo nulo. El CL,,,, aumenta con el radio de curvatura y el espesor, el espesor determina

lainclinacidn de la pendiente y la curvatura parece desplazarla en el eje vertical. Sin embargo,



el a,,4, €S determinado por efectos de la capa limite que seran discutidos méas adelante. El
comportamiento que seguird esta curva segun la geometria de la seccidén se muestra en la

figura 4.
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Figura 4. Curva Cl/a en funcion de la geométrica. Se consideran perfiles simétricos de mucho espesor a
perfiles con espesores de alrededor de 14 %, y como perfiles delgados a los perfiles de poco espesor, no
mayor al 5%.[8]

1.2.1.6 Velocidad de pérdida
Es la velocidad minima a la que una aeronave es capaz de volar, es decir, la velocidad en la

que la sustentacion es igual al propio peso de la aeronave. El coeficiente de sustentacion
maximo CL,,,, determina la velocidad de entrada en pérdida de la aeronave. El CL,,,4, S€
alcanza cuando la “separacion de capa limite” se extiende por la mayoria de la superficie
alar, y el flujo ya no se vuelve a unir al perfil corriente abajo. Provocando la pérdida abrupta
de sustentacion. La velocidad de pérdida viene dada por:

= o (5)

PSCLmax

Donde

V; es la velocidad de pérdida.
W es el peso de la aeronave.
S es el area de la seccion.

p es la densidad del fluido.



CLnqx €S el coeficiente de sustentacion maximo.

1.2.2 Aerodinamica de bajo numero de Reynolds
El Ndmero de Reynolds es un nimero adimensional, que relaciona las fuerzas inerciales con

las fuerzas viscosas en el movimiento de los fluidos [14] y esta dado por:

— PVl
Re = P (6)

Donde

p es la densidad del fluido.

| es la longitud caracteristica.

V., es la velocidad de flujo libre.

u es la viscosidad dinamica.

El nimero de Reynolds es uno de los pardmetros que mas influyen en el coeficiente de
sustentacion y el comportamiento de un UAV debido a su baja velocidad de vuelo, poca

inercia y pequefia dimension.

1.2.2.1 Capa limite

La condicién de "no deslizamiento"” establece que la velocidad tangencial del flujo de fluido
es cero cuando se acerca al limite solido de un cuerpo estacionario. Como resultado, existe
una region delgada cerca del limite del cuerpo donde la velocidad tangencial del flujo se
retrasa con respecto al fluido como un todo. Esta region de fluido se denomina capa limite y
fue descrita inicialmente por Ludwig Prandtl en 1904. [17].

La capa limite se ha definido arbitrariamente como aquella en la que la velocidad del fluido
respecto al sélido en movimiento varia desde cero hasta el 99.99 % de la velocidad de la
corriente no perturbada. La capa limite de un fluido se divide en tres regiones separadas, una
region laminar, la region de transicion y una region turbulenta inestable, como se muestra en
la figura 5. Con un flujo constante que se aproxima al solido, una capa limite laminar crece
inicialmente desde el punto de estancamiento delantero de éste, a medida que el flujo avanza
corriente abajo, existe un punto de transicion que depende del nimero de Reynolds local del
flujo y de la calidad de la superficie del cuerpo. Corriente abajo de este nimero de Reynolds
critico, la capa limite se vuelve inestable dando como resultado la formacién de una capa

limite turbulenta.
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Figura.5. Capa limite sobre una placa plana. [18].
En un flujo laminar, el fluido se mueve en laminas paralelas sin entremezclarse y cada
particula de fluido sigue la linea de corriente de manera ordenada o sueve. El flujo turbulento
se da en forma cadtica, en el que las particulas se mueven desordenadamente y las trayectorias

de las particulas se encuentran formando remolinos aperiédicos.

1.2.2.2 Burbuja de separacion laminar

Los flujos de superficies aerodindmicas con un numero de Reynolds bajo se distinguen
principalmente por sus burbujas de separacion laminar asociadas. Una burbuja de separacion
laminar (LSB por sus siglas en inglés) se forma cuando la capa limite laminar se desprende
del cuerpo y por el arrastre provocado, el flujo se vuelve a adherir a la superficie cerrando la
burbuja. Sin embargo, a medida que aumenta el &ngulo de ataque, la LSB se desplaza hacia
delante desde el borde de fuga, donde generalmente ésta surge, este desplazamiento provoca
que ésta crezca y a su vez requiere una mayor recuperacion de presion para volver a unirlo.
Eventualmente, la burbuja "estalla" provocando una pérdida abrupta del rendimiento general
del perfil aerodinamico [19]. La burbuja de separacion laminar es la que en mayor medida
determina el comportamiento del flujo a bajo nimero de Reynolds, ya que modifica
sustancialmente la distribucion de presion sobre el perfil, la sustentacion, la resistencia

aerodindmica, el momento de cabeceo y la friccion sobre la superficie.

La figura 6 muestra la estructura geométrica general de una burbuja laminar. Después de la
separacion de flujo laminar, el flujo avanza con un angulo de separacion aproximadamente
constante y ocurren los procesos de transicion. A medida que se desarrolla la turbulencia, el
aumento del arrastre provoca la re-adhesion cerrando la burbuja de recirculacién. Corriente

abajo se desarrolla la capa limite turbulenta.
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Figura 6. Geométrica general de una burbuja laminar. [20]
La distancia desde la separacién hasta la reinsercion se puede expresar como un numero de
Reynolds basado en una longitud de burbuja, de aproximadamente 50 000. Por lo tanto, para
el rango por debajo de 50 000, cuando se produce la separacion, el perfil aerodinamico es

fisicamente demasiado corto para que se produzca una nueva union. [21]

Con un nimero de Reynolds de alrededor de 10°, la burbuja larga generalmente se extiende
sobre el 20-30% del perfil aerodinamico y cambia significativamente la distribucion de la

presion al alterar de manera efectiva la forma del perfil. [20,21]

1.2.3 Dispositivos Hipersustentadores

Existen muchos tipos de dispositivos hipersustentadores, que se utilizan solos o combinados,
en general, modifican la forma exterior del perfil, con el fin de retrasar la entrada en pérdida
y aumentar el coeficiente de sustentacion [8]. Smith [7] hace un recuento de los efectos que

rigen el comportamiento de los dispositivos hipersustentadores.

1. Efecto slats: Las velocidades debidas a la circulacion del elemento delantero son
contrarias a las que se desarrollarian en el borde de ataque del elemento que esta
corriente abajo, por lo tanto, se reduciran los picos de presion, corriente abajo.

2. Efecto de circulacion: La circulacién del elemento corriente abajo, coloca el borde
de fuga del elemento delantero en un alto angulo de ataque, induciendo una

circulacion considerablemente mayor en el elemento delantero.



3. Efecto de descarga: debido a la velocidad adicional causada por la circulacion del
elemento delantero, el perfil delantero descarga la capa limite en una corriente que es
localmente de mayor velocidad. La mayor velocidad de descarga alivia parte del
gradiente de presidn adverso que normalmente existiria sobre la superficie superior
del elemento corriente abajo.

4. Recuperacion de presion fuera de la superficie: En los flujos de elementos
mdaltiples, la capa limite del elemento frontal experimenta la mayor relacion de
desaceleracion. La desaceleracion de la estela se produce fuera del contacto con una
pared.

5. Efecto de capa limite fresca: Cada nuevo elemento comienza con una nueva capa
limite en su borde de ataque. Las capas limite delgadas pueden soportar gradientes de
presion adversos mas fuertes que las gruesas. Dividir un flujo en varias capas limite

cortas retrasa la separacion y, por lo tanto, aumenta la fuerza de sustentacion.

1.2.3.1 Slots
Consiste en una abertura en forma de ranura (slot), situada cerca del borde de ataque, entre

un perfil auxiliar (slat), y el perfil principal. Figura 7. Los hay de destinitos tipos estos
incluyen [8,14,33];
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Figura 7. Operacién de ranura de borde de ataque. [8].
e Fijo: En este el slat se extiende permanentemente. Esto se usa a veces en aeronaves

especializadas de baja velocidad o cuando la simplicidad tiene prioridad sobre la

velocidad.



e Motorizado: La extension de slats puede ser controlada por el piloto. Esto se usa
comunmente en aviones comerciales.

e Automaético: estos funcionan de manera automatica, abriéndose a partir de un cierto
angulo de ataque. Como puede observarse en la figura 7, a bajos angulos de ataque la
distribucion de presiones tiende a mantener la ranura cerrada, y a angulos de ataque

altos a abrirla.
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Figura 8. Efecto del Slot sobre la curva de coeficiente de sustentacion. [8].
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A angulos de ataque pequerfios, la ranura, aunque este abierta, no produce ningun efecto,
figura 8, pero permite alcanzar &ngulos de ataque mucho mayores sin entrar en pérdida, y por
lo tanto un CL,,,, mayor. La variacion que produce en el momento de cabeceo es

despreciable, y la resistencia del perfil es practicamente la misma. [8,14].

1.2.3.2 Flaps

Se podrian definir como aquellas partes maviles del perfil principal, que al moverse respecto
a €l varian la curvatura aumentandola. En general los hay de dos tipos; flaps de borde de
ataque y de borde de salida, su principal efecto es un aumento considerable del CL,,,, y del
angulo de ataque de sustentacion nula. La pendiente de la curva de sustentacion permanece
practicamente inalterada, figura 9 inciso a). El aumento de resistencia es muy pequefio, lo

gue hace que la polar apenas se desplace hacia la derecha, figura 9 inciso b). [8,14].
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Figura 9. a). Efecto del Flaps sobre la curva de coeficiente de sustentacion. b). Efecto del Flaps sobre la curva
polar de arrastre [8].

Dentro de los diferentes tipos de flaps de borde de salida estan: el flap sencillo, sencillo
ranurado, de intradds, de intradds acharnelado, y el Fowler, figura 10. En este tltimo, la parte
del perfil correspondiente al borde de salida, al mismo tiempo que baja se desliza hacia atras,
aumentando la cuerda, por tanto, el area efectiva del ala puede tener dos 0 mas secciones,

siendo cada una de ellas en realidad un pequefio perfil. [8].

PERFIL BASICO FLAP SENCILLO (PLAIN)

:
e —
FLAP SENCILLO RANUDADO (SLOTTED)

FLAP DE BORDE DE ATAQUE

—-—a
- FLAP DE INTRADOS (SPLIT)
FLAP KRUGER
AR K IGH FLAP DE INTRADOS ACHARNELADO

FLAP FOWLER

Figura 10. tipos de flaps. [8].

El aumento de curvatura que producen los flaps de borde de salida, produce un aumento de
CL a cualquier angulo de ataque, por tanto, también aumenta el CL,,,,, Y Se hace mas
negativo el angulo de ataque al que se produce sustentacion nula. Permanece practicamente
inalterable la pendiente de la curva del CL en funcion del angulo de ataque, figura 11 inciso
a). El angulo de ataque al que se produce la pérdida no varia mucho o disminuye ligeramente.
La resistencia aumenta considerablemente. figura 12 inciso b), lo que hace que la polar se
desplace bastante hacia la derecha, figura 11 inciso b). Produciendo un aumento del

coeficiente de cabeceo negativo. [8,14].
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Figura 11. a). Efecto del Flaps a diferentes angulos sobre la curva de coeficiente de sustentacion. b). Efecto
del Flaps a diferentes &ngulos sobre la curva polar de arrastre. [8]

Es muy frecuente la utilizacion conjunta de flap de borde de salida con flap o ranuras de

borde de ataque. La figura 12 inciso a), nos muestra el efecto de esta combinacion.
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Figura 12. a) Efecto combinado de flap y slot sobre el coeficiente de sustentacion. b). Efecto combinado de
flap y slot sobre el coeficiente de arrastre. [8]

1.2.4 Biplanos y alas en tdndem
Historicamente, las alas de los biplanos ofrecian una mayor area de forma en planta y una

mayor rigidez estructural. Las configuraciones de dos alas podrian ofrecer un medio eficiente
y de bajo costo para aumentar la elevacion. Un avion biplano esta provisto de dos alas de
envergadura, frecuentemente iguales, ubicadas una encima de la otra. [4,5]. Un avidn con
alas en tandem es un biplano cuyos planos sustentadores estan situados uno detras del otro,
con el ala delantera elevada y la posterior baja o también las hay en con la configuracion

inversa, es decir, el ala delantera baja y ala posterior elevada. [14].



El ala en delta, del simbolo griego A, es una configuracion de ala caracterizada por su forma
triangular. Generalmente utilizada en aviones de caza supersénicos debido a su baja
resistencia aerodindmica en régimen supersonico, por su buena resistencia estructural junto
con un peso bajo y su gran volumen de carga [46]. Para bajas velocidades establecieron que
las caracteristicas de desempefio aerodinamico del ala delta no varian del rango supersénico
para subsonico. [42,43,44].

1.2.5 Aerodinamica tridimensional
El flujo alrededor de un ala con un nimero de Reynolds bajo se caracteriza por fenOmenos

de flujo tridimensionales complejos, como se muestra en la Fig. 13.

L.E. SEPARATION

3-D SEPARATION
BUBBLE

Figura 13. Fenémenos de flujo tridimensionales con un nimero de Reynolds bajo [45,22].
Cuando la relacion de aspecto es alta AR > 7, el flujo local sobre la seccion central de estas
alas se comporta aproximadamente en dos dimensiones, y el rendimiento del ala se puede
calcular facilmente mediante la teoria clasica de la linea de sustentacion desarrollada por
Prandtl [36], que también proporciona una correccién para tener en cuenta los efectos de la
relacién de aspecto finita de los vortices en las puntas de las alas. Los vortices en las puntas
de las alas resultan de la diferencia de presion entre las superficies superior e inferior de un
perfil aerodinamico. Estos vortices serian de signo opuesto y se desviarian hacia abajo, lo
que provocaria que el vector de sustentacion del ala se inclinara hacia atrds creando una

resistencia inducida [41,22].



Por otro lado, para alas de baja relacion de aspecto AR < 2 o (LAR por sus siglas en inglés),
el concepto de linea de sustentacion se vuelve de valor limitado ya que no es nominalmente
bidimensional. Las alas LAR tienen dos fuentes principales de sustentacion, una fuente lineal
y otra no lineal. La sustentacion lineal asociada con la circulacion alrededor del ala. La
sustentacion no lineal esta asociada con relativamente fuertes vortices en las puntas de las
alas que emanan de las alas LAR. [22]. El aumento resultante en la sustentacion es descrito
por la analogia de la succion del borde de ataque expuesta por Polhamus [2, 39]. La analogia
de la succion del borde de ataque establece que la fuerza extra producida por las alas LAR
en angulos de ataque de moderados a altos es igual a la pérdida de succion del borde de
ataque y del borde lateral asociada con el flujo separado. La fuerza de vortice en la punta del

ala disminuye con el aumento de la relacion de aspecto.

1.2.5.1 Aproximaciones de sustentacion, arrastre y momento a través de ecuaciones no
lineales

Polhamus adaptd la analogia de succion de borde de ataque para su uso en alas LAR
principalmente de formas en planta delta. Lamar [40] extendi6 el método de Polhamus a alas
LAR de formas en planta no delta teniendo en cuenta la influencia de los bordes laterales.
Considero la existencia de una fuerza analoga a la fuerza de succién del borde de ataque que
actlia en los bordes laterales cuando los nacleos de vortice se enrollan en el lado superior del
ala. Llegando a una forma anéloga a la ecuacién de Polhamus, para representar la

sustentacién del vortice del ala.

Por otro lado, Torres [10] demostré que es posible hacer uso de estas ecuaciones no lineales
para aproximar los datos experimentales de las alas LAR que operan con numeros de
Reynolds bajos. Se encontrd que se podria lograr una muy buena concordancia con los datos
experimentales si K,, se mantiene constante con un valor de ©. Aunque el analisis de Lamar
muestra que K,, varia ligeramente en funcion de la relacion de aspecto y la forma en planta,
de 0 al +10 % de m. La comparacion de esta ecuacién con los datos experimentales de las
alas delta proporciona predicciones muy precisas para la sustentacién, pero se basan en gran

medida en los factores empiricos K,y K.

Considerando lo anterior, en este trabajo se partira de las ecuaciones no lineales de Lamar

[40]. Para los coeficientes de levantamiento, arreste y momento de cabeceo se utilizan las



definiciones recuperadas por Torres [10], reportadas a continuacién. En el caso del

levantamiento se tiene:
C, = K, sina cos?a + K, cos a sin*a (7)

Donde K, es un factor que depende de la relacion de aspecto, el angulo de barrido y la forma

del borde de ataque del ala. K, es un factor mayormente constante aproximadamente igual a
n. Y para el arrastre:

Cp = Cpo + K, cosasin®a + K,sin*a 8)
Finalmente, para el momento de cabeceo se tiene que:
Cu = x,K, sina cos a + x,2K,sin’a 9)

Donde x,es la ubicacion a lo largo de la direccion de la cuerda en la que se supone que actua
la sustentacion potencial lineal, considerada en 25% de la cuerda, x, es la ubicacion en la
que se supone que actda la sustentacion no lineal, normalizada por la cuerda, por lo tanto, x,

permanece como el parametro de la ecuacion.

Traub [34], realiza una investigacion sobre biplanos con alas delta variando el
escalonamiento y el GAP. Traub sugiere una correccion para K,, de K;,, = GAP - AR, donde
el GAP es expresado en porcentaje de cuerda. Sugiere también modelos para calcular los
coeficientes totales de una configuracion con mdaltiples superficies, los cuales seran usados a
lo largo de este trabajo para las configuraciones de biplano o tandem. En particular, los

coeficientes de sustentacion y arrastre totales para dos alas se definen como:

_ $51C11+S52C)2

CLy = —————== 10
T S, +S, (10)
$51Cp1+52Cp2
CDy = < 1S (11)
1 2

Donde CLy y CD son los coeficientes de sustentacion y arrastre totales basados en el area
total de la forma en planta S; + S, y Cp4, Cr2, Cpy, Cp, SON los coeficientes de sustentacion
y arrastre de las alas separadas, donde el subindice “1” es para el perfil delantero-superior y

el subindice “2” es del perfil trasero-inferior [34,35].



De manera similar para los coeficientes se tiene:

S1kp1+Srk
Kp _ 21fp1+52Kp2 (12)
S1+S;
S1ky1+Sok
Kv _ 21Rp1to2Ky2 (13)
S1+S,

1.3 Hipdtesis

Una configuracion en tandem mejorara la adhesion de capa limite a bajo ndmero de
Reynolds, retrasando la aparicion de la burbuja de separacion laminar, consiguiendo un
retraso de la entrada en pérdida y por ende un mayor rango de angulo de maniobra de los

UAV’S para sus misiones mas criticas.

1.4 Objetivos

1.4.1 Objetivos Generales

Realizar estudios aerodindmicos experimentales complementados con simulaciones
numéricas de placas delgadas a bajo niumero de Reynols para determinar su eficiencia

aerodindmica.

1.4.2 Objetivos especificos

1) Realizar estudios aerodinamicos experimentales complementados con simulaciones
numeéricas de distintas configuraciones de doble placa para estudiar el efecto de esta
configuracién como método de prevencion de aparicion de la burbuja de separacion
laminar para determinar sus propiedades aerodindmicas a bajo nimero de Reynols,
en comparacion con las de una placa plana simple.

2) Realizar pruebas experimentales en el tanel de viendo del Centro de Investigacion e
Innovacion en Ingenieria Aeronautica (CIIIA). a) Para probar el banco de pruebas
para mediciones dindmicas disponible en el CIIIA. b) Para caracterizar los perfiles
propuestos en este trabajo.

3) Lograr un retraso de la entrada en perdida y por ende un mayor rango de angulo de
maniobra de los UAV’S para sus misiones mas criticas utilizando una configuracion

de alas simétricas de perfil delgado en tandem.



Capitulo 2. Desarrollo

2.1 Perfiles estudiados
Con el objetivo de analizar el comportamiento en distintos casos de perfiles delgados
afectados por la LSB, se han elegido tres perfiles planos con bordes elipticos. Estos, ademas,

se eligieron para facilitar el proceso de fabricacion y simplificar el analisis posterior.

A continuacion, se presenta la geometria de cada uno de los perfiles analizados. En la figura
14 se muestra el perfil de referencia, del cual también se toman los bordes elipticos para los

disefios subsecuentes, para el primer caso de referencia se elige una cuerda de 3.5 in.

Para el segundo caso, se propone utilizar dos perfiles, cada uno con la mitad de la cuerda que
el de referencia con el fin de seguir mantenido la misma superficie alar en todos los casos
para una mejor comparacion entre estos, ambas alas tienen una cuerda de 1.75 in, con un
GAP de 0.35in 0 0.2¢ y un escalonamiento de 2.8 in 0 0.8¢, figura 15. Lo que nos da una
configuracién en tdndem estrechamente acoplada, o si se quiere, una configuracion de slat o
flap segiin como se vea pues ambos perfiles son iguales. Por lo que se podria ver como una

configuracién de un perfil principal y su dispositivo de hipersustentacion ubicado a un GAP

de 0.4949 in 0 0.2V/2c.

Esta configuracion fue desarrollada utilizando los principios de disefio de Smith [7], descritos
en el marco teorico de este trabajo, y de las observaciones de R. Jones [35], de manera que,
se busca una circulacion estable para forzar la adhesion de la capa limite sobre el perfil
aerodindmico, creando una nueva capa limite en el borde de ataque de cada perfil.

Para el ultimo caso se propuso igualmente dos perfiles, esta vez con una forma de ala en delta
invertida, disefiadas para seguir manteniendo la misma superficie alar de los casos anteriores,
Figura 17, y ademas se utiliza la misma configuracion en tandem que el caso anterior. Esto
porque el objetivo de esta propuesta en particular es observar el efecto de vortice de punta de
ala, si se tiene un angulo de barrido negativo en esta, sobre el comportamiento de la LSB y

su consecuente efecto sobre las fuerzas aerodinamicas.



2.2 Simulacién

2.2.1 Geometria

2.2.1.1 Geometria de referencia

Como modelo de referencia se toma una propuesta reportada en [22], que es un ala de placa
plana rectangular con una relacion de aspecto (AR) de 3, disefiado con una cuerda de 3.5
pulgadas con espesor de 0.15 pulgas, relacion de espesor de borde de salida eliptico de 10 a
1y unarelacion de 5 a 1 de borde de entrada. Esta también guarda similitudes con las usadas
por [1,3]

88.90 mm

9.92mm 19.84 mm

3.97 mm

Figura. 14. Modelo de placa plana, la corriente va de izquierda a derecha.
2.2.1.2 Geometria y Configuracion de multiples elementos
La figura 15 ilustra la parametrizacion geométrica en un plano de seccion transversal de la
configuracién de dos alas. EI GAP AY /c es la posicién del ala delantera/superior sobre el ala
trasera/inferior, medida desde el centro geométrico del perfil. El escalonamiento AX/c es la

posicion del ala delantera/superior con respecto al ala trasera/inferior.

Figura 15. Modelo de biplano, la corriente va de izquierda a derecha.

2.2.1.3 Configuracion biplano
Se propone el uso de una geometria de ala con el mismo disefio del perfil de referencia,

con la diferencia de tener una cuerda ¢ = 44.45 mm. Figura 16. Que es exactamente la

mitad de la cuerda del perfil de referencia. La configuracion biplano hace uso de dos de

estos perfiles con un GAP ATY=O.208.89mm y un escalonamiento ATX=

0.8 0 35.56 mm.
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Figura 16. Modelo configuracion biplano, la corriente va de izquierda a derecha.

2.2.1.4 Configuracion biplano delta invertida
Se propone el uso de una geometria de ala tipo delta invertida seccionada en dos

elementos independientes, el delantero/superior con una cuerda de ¢ = 62.23 mm y el
ala trasera/inferior con una cuerda de ¢ = 57.92 mm, y un angulo de barrido de 30°, con
el fin de mantener la misma superficie alar en todos los casos en la figura 17. se muestran
ambos perfiles. Estos son dispuestos en la misma configuracion del caso anterior. Como
se menciona anteriormente el objetivo de este caso particular es estudiar los efectos de

vortice de punta de ala sobre la LSB.

266.70 mm
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Figura 17. Modelo de configuracion biplano delta invertida, a) delantero/superior y b) trasero/inferior, con la
corriente de la parte superior a la inferior de cada figura.

2.1.2 Dominio
Se emplea como dominio de célculo, un dominio tridimensional cilindrico, con diametro de
1 metro y una longitud de 2.5 metros, para reducir el tiempo de computo. En la Figura 18, se

puede observar el dominio empleado alrededor del perfil de estudio.



2.2.3. Condiciones iniciales
Como condicidn inicial se dio una velocidad de entrada; 10.6, 14 ,17.6 y 21.1 m/s para

simular las condiciones de 60 000,80 000,100 000 y 120 000 Re respectivamente, en

todos los casos se corrieron a presion estatica estandar y aire como fluido de trabajo.

N
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Figural8. Dominio computacional de la simulacion en SolidWorks.
Estas condiciones iniciales se propusieron para poder hacer una buena comparacion entre
nuestros resultados producidos por la simulacién como por los experimentos el tanel de

viento.

2.2.4 Mallado
Se usa un mallado global nivel 4 para toda la region de dominio con un estrechamiento
minimo de 0.004 m, ademas de una malla local nivel 5 en los bordes de ataque y de fuga. El

mallado final se muestra en la figura 19.
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Figura 19. Mallado final

Las condiciones iniciales, asi como el dominio y mallado es exactamente igual a usado en la
simulacion de referencia para los tres casos de estudio de este trabajo, es por ello que no se

repetira la descripcion para los demas casos de estudio.



3. Técnicas Experimentales

3.1 Instalaciones experimentales
Todas las pruebas se realizaran en el tanel de viento subsénico de baja turbulencia en el

Laboratorio de Investigacion de Aerodindmica de la UANL. Figura 20. El tanel es
recirculante y tiene una seccion de prueba de 1 m x 1 m x 2 m para velocidad de 10 m/s hasta

70 m/s, con intensidad de turbulencia menor al 5%. Figura 21.

Figura. 20. Tunel de viento subsénico recirculante. Figura 21. seccion de prueba de 1 m
x 1 mx 2 m, del tinel de viento.

3.2 Banco de pruebas

El banco estara provisto de un transductor de la familia ATI Industrial automation ® Mini40
[47], (Figura 22). Este se encargara de medir las fuerzas de levantamiento y arrastre, asi como
del momento de cabeceo del perfil aerodindmico. Tiene una resolucion de variable a escala
completa del 95% a 22.2°C. Especificamente existe una incertidumbre a considerar de 0.9 N

para el levantamiento (Fz), de 0.5 N en el caso del arrastre (Fx) y de 0.03 Nm para el momento
(Ty).

Figura 22. Transductor ATI® Mini40 con representacion de los vectores de fuerza y torque del sensor.



El banco de pruebas es capaz de no sélo medir variables en una posicion, si ho que cuenta
con la capacidad de mover el dispositivo de medicién a una posicion u orientacion angular
que se designe a conveniencia (Figura 23). Esto lo logra usando los actuadores AVOX DiGiT
4096 que son servomotores de alto torque y muy bajo tiempo de respuesta, asi como por un
encoder YEMO E6B2-CWZ3E cuya funcion es medir con precision el angulo real de

orientacion.

Figura 23. Se muestra el ensamble completo del banco de pruebas para mediciones dindmicas, donde se puede
apreciar tanto servomotores, encoders, como el transductor ATI® Mini40 en la parte superior de este.

Para reducir el posible ruido aerodindmico generado por el banco de pruebas, se desarrolla
una estructura interfaz entre el perfil y el transductor, que los distancie lo suficiente para que
las mediciones experimentales no se vean afectadas por esto. Un par de disefios preliminares

se muestran en la figura 24.

Fig.24. Estructura interfaz entre el perfil y el transductor.



El disefio final de la estructura interfaz entre el perfil y el transductor se muestra en la figura
25, este disefio es mas robusto y rigido lo que nos permitird tener lecturas mas precisas del
transductor. Finalmente, el ensamble completo de la balanza, la estructura interfaz dentro de

la seccidn del tunel de viento se muestra en la figura 26.

Figura 25. Estructura interfaz y perfiles de configuracion biplano.

Figura 26. Ensamble completo de la balanza, la estructura interfaz, introducidos en el tinel de viento.

3.3 Fabricacion
Los perfiles aerodindmicos se fabricaron a partir de una placa de 5/32 in de espesor de

aluminio 6061 T651. Utilizada para darle rigidez estructural al perfil, como parte central de



este. Fueron cortados en un tornillo fresador de manera manual, utilizando un cortador

vertical de 1/4 in como se muestra en la fotografia de la figura 27.

Figura 27. Fotografia de fresado de placa de aluminio
Los bordes de ataque y de salida de los perfiles, por su complejidad para ser fabricados de
manera convencional, se optd por imprimirlos en plastico PLA, en una impresora Anycubic

Vayper. Los bordes y las placas se muestran agrupados con sus respectivos perfiles en la

fotografia de figura 28.

Figura 28. Bordes y placas centrales de aluminio agrupados en su respectivo perfil y configuracion.
La estructura interfaz descrita en la seccidn anterior se fabrico en acrilico de 1/8 in para los
pilares y acrilico de ¥ in para la base, donde se conectara el transductor de fuerzas ATI®
Mini40. Esta se pude apreciar en las fotografias de la figura 29. Donde a) muestra al perfil

de referencia, b) a la configuracion biplano y c) a la configuracién de biplano de ala delta

invertida.



a) b) c)
Figura 29. Estructura interfaz, donde a) muestra al perfil de referencia, b) a la configuracion biplano y c) a la
configuracién de biplano de ala delta invertida.

3.4 Experimentacion

a) Calibracion de eje X b) Calibracion de eje Y
Figura 30. calibracion de los ejes

Antes de la prueba, se midio el angulo de inclinacion de la balanza, utilizando un trasportador
digital Mitutoyo® para los ejes X y Y, el eje Z se midio con una escuadra, entre la pared del
tnel y el borde del perfil aerodinamico. Estas mediciones se compararon con el medido por
el encoder YEMO E6B2-CWZ3E, con el fin de calibrar la inclinacién de los ejes y dejarlos
en cero para las posteriores pruebas. Ver Figura 30.



Figura 31. Medicion de velocidad con anemoémetro digital.
Se uso un anemometro digital para la medicion de flujo libre dentro de la seccion de prueba,
figura 31. la temperatura ambiente promedio durante todas las pruebas fue de 28 °C. Se
realizaron tres pruebas a 15 m/s, 17 m/s y 19 m/s dando un total de nueve pruebas por perfil,
las cuales se promediaron para dar los coeficientes resultantes de las tablas del apéndice D.
Adicionalmente a las pruebas realizadas para cada perfil, se realiz6 una méas solo con la base
utilizada para sostener los perfiles, con el fin de poder eliminar la influencia de esta en los
datos y asi tener una medicién mas precisa de las fuerzas y momentos. En la figura 32 se
muestra al perfil biplano de ala delta invertida dentro de la seccion de prueba del tunel de

viento.

Figura 32. Perfil biplano de ala delta invertida durante prueba dentro del tinel de viento.



3.5 Resultados
3.5.1 Resultados de simulaciones

3.5.1.1 Resultados de simulacion para referencia de placa plana
El rango analizado comprende desde -25° hasta 25° de angulo de ataque a 100k Re. Se

compara los datos experimentales reportados en [22] contra los generados por SolidWorks
Flow simulation, tanto para levantamiento, arrastre, momento y polar levantamiento/arrastre
se muestran en la figura 33. En el apéndice A se muestran a detalle las tablas con los datos

utilizados para generar las curvas mostradas de la figura 33.
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Figura.33. Comparacion de los resultados experimentales reportados en [22] en color rojo y los datos obtenidos
por simulacién en SolidWorks de color verde, de -25 a 25 grados en el angulo de ataque a 100 000 Re. a)
levantamiento, b) arrastre, ¢) momento, d) polar levantamiento/arrastre. Se us6 un ajuste polinomial de tercer
grado para graficar los datos.

Las técnicas de visualizacion de flujo proporcionan una herramienta indispensable para
comprender o identificar problemas en las caracteristicas de rendimiento de un modelo de
prueba, es por ello, que en la Tabla 1y 2. Se muestra la visualizacion de flujo utilizando las

trayectorias por vectores de velocidad generadas por SolidWorks, desde una vista superior



del perfil aerodindmico. Se eligi6 el rango de 6° a 25° a 100 000 Re o a una velocidad de
17.6m/s por ser el mas representativo respecto al surgimiento y evolucién de la burbuja de

separacion laminar.

Tabla 1. Muestra la visualizacion de flujo utilizando las trayectorias por vectores de velocidad sobre el perfil
de referencia. Se muestran para angulos de ataque de 6° a 25° a 100 000 Re o a una velocidad de 17.6m/s,
obtenidas de la simulacién en SolidWorks Flow simulation.




Tabla 2. Muestra la visualizacién de flujo utilizando las trayectorias por vectores de velocidad desde una vista
lateral del perfil de referencia. Se muestran para angulos de ataque de 6° a 25° a 100 000 Re o0 a una velocidad
de 17.6m/s, obtenidas de la simulacion en SolidWorks.




3.5.1.2 Resultados de simulacion configuracion biplano
El rango de angulos de ataque analizados comprende desde -25° hasta 25°. Los resultados

generados por SolidWorks, tanto para levantamiento, arrastre, momento y polar

levantamiento/arrastre de la configuracion biplano de ala recta y de cada perfil individual,

son comparados entre si y se muestran en la figura 34. En el apéndice B se muestran a detalle

las tablas con los datos utilizados para generar las curvas mostradas de la figura 34.
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Figura.34. comparacion de los coeficientes de los datos obtenidos por simulacion en SolidWorks, de -25 a 25
grados en el angulo de ataque a 100 000 Re. a) para levantamiento, b) arrastre, ¢) momento, d) polar



levantamiento/arrastre. Los valores del perfil delantero-superior son representados por el color azul, los del
perfil trasero-inferior por el color rojo y los del total de la configuracion de biplano de ala recta por el color
morado. Se uso un ajuste polinomial de tercer grado para graficar los datos.

Tabla 3. Muestra la visualizacion de flujo utilizando las trayectorias por vectores de velocidad sobre la
configuracidn de biplano. Se muestran para angulos de ataque de 6° a 25° a 100 000 Re o a una velocidad de
17.6m/s, obtenidas de la simulacidn en SolidWorks Flow simulation.




Tabla 4. Muestra la visualizacién de flujo utilizando las trayectorias por vectores de velocidad desde una vista
lateral de la configuracién de biplano. Se muestran para angulos de ataque de 6° a 25° a 100 000 Re 0 a una
velocidad de 17.6m/s, obtenidas de la simulacién en SolidWorks Flow simulation.




3.5.1.3 Resultados de simulacion configuracion biplano delta invertida

El rango de angulos de ataque analizados comprende desde -25° hasta 25°. Los resultados
generados por SolidWorks, tanto para el levantamiento, arrastre, momento y polar

levantamiento/arrastre de la configuracion biplano en delta invertida y de cada perfil

individual, son comparados entre si y se muestran en la figura 35. En el apéndice C se

muestran a detalle las tablas con los datos utilizados para generar las curvas mostradas de la

figura 35.
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Figura.35. comparacién de los coeficientes de los datos obtenidos por simulacion en SolidWorks, de -25 a 25
grados en el angulo de ataque a 100 000 Re. a) para levantamiento, b) arrastre, ¢) momento, d) polar
levantamiento/arrastre Los valores del perfil delantero-superior son representados por el color azul, los del perfil
trasero-inferior por el color verde y los del total de la configuracion de biplano en delta invertida por el color
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morado. Se uso un ajuste polinomial de tercer grado para graficar los datos.



Tabla 5. Muestra la visualizacion de flujo utilizando las trayectorias por vectores de velocidad sobre la
configuracion de biplano de ala delta invertida. Se muestran para angulos de ataque de 6° a 25° a 100 000 Re o
a una velocidad de 17.6m/s, obtenidas de la simulacién en SolidWorks Flow simulation.
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Tabla 6. Muestra la visualizacién de flujo utilizando las trayectorias por vectores de velocidad desde una vista
lateral de la configuracion de biplano de ala delta invertida. Se muestran para angulos de ataque de 6° a 25° a
100 000 Re o a una velocidad de 17.6m/s, obtenidas de la simulacién en SolidWorks Flow simulation.




3.5.1.4 Comparacion de resultados entre simulaciones
En la figura 36 se muestra una comparacion entre los coeficientes obtenidos a partir de las

simulaciones en SolidWorks Flow simulation, de la placa plana utilizada como referencia
contra la configuracion de biplano de ala recta y la configuracion de biplano de alas en delta
invertida los coeficientes mostrados en los incisos a), b) y ¢) de la figura 36, pertenecen a las
curvas de levantamiento, arrastre, momento respectivamente. El rango de angulos de ataque

mostrados comprende desde 0 hasta 25°.
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Figura 36. Comparacién de resultados de simulacion en SolidWorks, de 0 a 25 grados en el angulo de ataque a
100 000 Re. a) coeficientes de levantamiento, b) coeficientes de arrastre, c) coeficientes de momento. d) polar
levantamiento/arrastre. La curva de la Placa plana de Referencia es representada por el color rojo, la
configuracién de biplano de ala recta por color azul y la configuracién de biplano de ala delta invertida por el
color verde. Se us6 un ajuste polinomial de tercer grado para graficar los datos.

3.5.2 Prediccion tedrica de coeficientes

Para K, se parte de la suma de la circulacion provocada por el borde de ataque y de la punta

de las alas, por lo tanto, K,, = K. + Kpse , para ello definamos:

A partir de teoria clasica de la sustentacion, la forma general de la ecuacion de circulacion
viene dada por:

__A4SvCy
T = =% (14)
Polhamus [39] nos dice que la circulacidn efectiva total para ala en Delta
N
It =K, 3 sin(a) (15)

Si asumimos que A = 90° entonces podriamos decir que la circulacion efectiva para la punta
de alas es

Tp = %sin(a) (16)

Sin embargo, para alas rectangulares también deberiamos tener en cuenta la circulacion
efectiva del borde de ataque, partiendo de la forma general de la ecuacion de circulacion,
asumimos que; La circulacion efectiva para el borde de ataque:

[4 ==~ AR sin(a) (17)

La circulacion efectiva total para alas rectangulares. I'y =T, + Ty = I

4SVCLy

sV . 45V :
— - sin(a) + EAR sin(a) (18)

Reordenado



ASVCLp _ SV . 8AR
“om - 2p sm(a) (1 + v ) (19)
Por lo tanto
V3 .
CLp = (g + AR) sin(a) (20)

Si K, = AR + /8. Para angulos pequefios
CLp = Ky sin(a) = K,a (21)

La ecuacion anterior muestra que la afirmacion C,,, = K,a de Polhamus [39] es también
valida para alas rectangulares de relacion de aspecto bajo.

De esta manera queda definido para alas rectangulares de relacion de aspecto bajo K, =
AR + /8. Y siguiendo a Torres K, = m.

Comparando la curva generada por (7) con la obtenida a partir de la simulacién en
SolidWorks, se observd que estas coincidian excepcionalmente en todos los angulos
negativos del rango estudiado, a pesar de estar fuera del rango de AR aplicable descrito por
[39, 40]. Esto se puede apreciar en el inciso b) de la figura 37, donde la curva generada por
(7) es representada por una linea punteada de color morado. A partir de esta observacion se
desarrollo la siguiente hipdtesis: si se invierte la funcion en ambos ejes, por la evidente
simetria de la curva de los valores simulados, se podria llegar a predecir correctamente la
totalidad de la parte positiva de la curva, que es el rango principal de interés para el

aerodinamismo.

Fisicamente esto significaria que el aporte de los vortices observado en alas de menor AR
desaparece y por el contrario los vortices comienzan a reducir la fuerza de levantamiento
total. Tal como Traub recupera en [51]. La no linealidad de la curva de elevacion tiende a
disminuir cuando AR pasa de 1.5 a 2 de [10, 52]. Y ya que la no linealidad de la curva de
elevacion esté asociada con la accion de vortice sobre el ala. Esto bien podria continuar para
AR > 2, hasta que K, = —m alcanzado este valor en AR =~ 2.5 y continuado constante para

AR mayores, al igual que K,, = m lo hace para AR < 1.5.
De esta manera la ecuacion (7) recuperada de [10], se redefine para « > 0 como:
C, = —K, sin (— ) cos?(—a) — K, cos(—a) sin*(—a)

Simplificando



C, = K, sin (a) cos*(a) — K,, cos(a) sin*(a) Paraa >0 (21)
La ecuacion (7) se limitaa a < 0,y o para AR < 2.

En este punto, con la ecuacion (21) podemos probar, al menos de manera visual que esta
ecuacion coincide mejor que la ecuacién (7) frente a la curva generada por los datos de la
simulacion en CFD, esto se puede apreciar en el inciso d) de la figura 37, donde la curva
generada por (21) es representada por una linea punteada de color negro frente a la curva de

(7) representada por una linea punteada de color morado.

Para el arrastre se observa una inversion similar pero esta vez solo en el eje vertical por el
caracteristico comportamiento parabdlico de la curva de CD. Por lo que se redefine la

ecuacion (8) recuperada de [10], para @ > 0 como:
Cp = Cpo + K, cos(—a) sin?(—a) + K,,sin®(—a)
Simplificando
Cp = Cpo + Ky cos(a) sin®*(a) — K,,sin’(a) Paraa >0 (22)
La ecuacion (8) se limitaa a < 0,y o para AR < 2.

Para el coeficiente de momento, se ajustd agregando cuatro veces el coeficiente de arrastre

en cero “Cp,” y se le agrego " — m/8", al angulo de ataque ademas se simplifico a x,, = x,.

Por lo tanto, se redefine la ecuacion (9) recuperada de [10], para @ > 0 como:
Cy = —4Cpo — x, (K sin(a — m/8) cos(a — m/8) — 2K,sin*(a — m/8)) (23)

Si se desea conocer los valores para @ < 0 para un monoplano, se debe invertir la funcién en

ambos ejes.
Cya<o = 4Cpo + %, (K, sin(—a — m/8) cos(—a — n/8) + 2K, sin*(—a — w/8)) (24)

Ya que las ecuaciones recuperadas de [10] estan limitadas a perfiles de baja relacion de
aspecto (LAR) es decir AR < 2, se propone que el rango de aplicacion para las ecuaciones
propuestas en esta tesis (21), (22) y (23) sea de 2 < AR = 4 o incluso un rango mayor de
perfiles de relacion de aspecto medio (MAR) 2 < AR = 7, o hasta que la curva tienda a un

comportamiento lineal, cubierto por teorias clasicas en el caso del coeficiente de



levantamiento, o parabodlico para el caso del coeficiente de arrastre. Definir los limites de

aplicacion de estas ecuaciones quedara para un trabajo futuro.

3.5.2.1 Prediccidn tedrica de coeficientes para placa plana de referencia a 100 000 Re.

Se utilizan las ecuaciones (21), (22) y (23) tal como se han descrito anteriormente, para
calcular los coeficientes de levantamiento, arrastre y momento respectivamente, para el ala
placa plana de referencia de AR=3 a 100 000 Re. Los resultados se muestran en las Figuras
37y 38.
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Figura 37. Comparacion de coeficientes obtenidos a partir de simulacion CFD en SolidWorks representados
por asteriscos “*” verdes, contra curvas obtenidas a partir de las ecuaciones (7) recuperada de [10] y la (21)
propuesta aqui, para el coeficiente de levantamiento en los incisos b) y d) con un rango de angulo de ataque de
—25"a 25° y de 0 a 25°respectivamente. Para el coeficiente de arrastre se utilizaron las ecuaciones (8)
recuperada de [10] y la (22) propuesta aqui, mostradas en los incisos a) y ¢). Curvas de AR=3 a 100 000 Re.
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Figura 38. Comparacion de coeficientes obtenidos a partir de simulacion CFD en SolidWorks. Representados
por asteriscos “*” verdes, contra la curva obtenida a partir de las ecuaciones (23) y (29) para un rango de &dngulo
de ataque de —25° a 0 y de 0 a 25 respectivamente, ambas representadas por lineas punteadas de color negro.
El inciso a) muestra las curvas de —25° a 25" de angulo de ataque y el inciso b) de 0 a 25°. Curvas de AR=3
a 100 000 Re.

3.5.2.2 Prediccidn tedrica de coeficientes para configuracion de biplano de ala recta a
100 000 Re.

Para esté caso, se definieron K,,; y K, para los perfiles delantero y trasero respectivamente.

Basandose en la sugerencia de [34], se llegé a la siguiente formulacién empirica:

Ky, = ARy * (GAP + AR /AR,) + /8 (25)

Ky, = AR, * GAP +1/8 (26)

donde AR = AR + AR, .

Para K,,; y para K,,, no se modifico el ajuste del perfil de placa plana, es decir; K,,; = K, =

TT.

Por otro lado, la ecuacion (21) se modifico afiadiendo el GAP a esta para el C;,. Se observa
que para el perfil trasero se invierte en ambos ejes regresando a una forma similar a la
ecuacion (7) con la diferencia que para este caso se le afiade el termino GAP = (C,/Cr) a
esta, donde Cr = C; + C,. De modo que el coeficiente de levantamiento para cada perfil se

define como:
CL1 = Kpy sin (@) cos?(a) — 2K, cos(a) sin®(a) +GAP (27)

Cr; = Ky, sin () cos?(a) + K, cos(a) sin®(a) — GAP * (C,/Cr) (28)



Ambas ecuaciones se limitan a « > 0, para AR > 2.
Se utiliza la ecuacion (22) para el coeficiente de arrastre del perfil delantero "Cp,". Para Cp,,.
Cpz = (1/4)Cpo, + Ky, cos(a) sin?(a) + K,,sin®(a) Paraa >0 (29)

Finalmente, para el coeficiente total de levantamiento y arrastre se utilizaron las ecuaciones

(10), (11) respectivamente, recuperadas de [34].

Para el momento de cabeceo del perfil delantero "C,,;", solo se invirtio en el eje horizontal

respecto a la (22).
Cy1 = 4Cpo1 + xp(Kpy sin(a — 1/8) cos(a — m/8) + 2K, sin*(a — 1/8)) (30)

Para el momento de cabeceo del perfil trasero "Cy,,", se observd que al invertir en ambos ejes
a (30) concordaba con este, excepto el termino 4Cp, Y de nuevo solo un cuarto de Cp , fue

suficiente al igual que en Cp,.
. T T .2 T
Cvz = 4(1/4)Cpoz — xp (sz sin(—a — E) cos (—a — E) — K,psin“(—a — E)) (31)

Se observa que el factor de elevacién de vértice K, para el perfil delantero se duplica debido
al efecto del perfil trasero que amplifica el vortice del perfil frontal duplicando, esto se le
atribuye al acoplamiento tan estrecho de la configuracion. Esto podria cambiar con un GAP

mayor por lo que se debe tener en cuenta al usar las ecuaciones descritas anteriormente.
Finalmente, el coeficiente total de momento de cabeceo se define como:
Cur = Cy1 — Cy2 (32)

Los resultados se muestran en la Figura 39. La inversién de ambos ejes en las ecuaciones,
observado en todos los coeficientes del perfil trasero respecto a las ecuaciones del perfil
delantero, se cree que es precisamente por la posicion de este, es decir por el hecho de estar
detrds y por debajo del perfil delantero. Porque no puede ser por la relacion de aspecto ya
que para ambos perfiles AR;, = 6 y la total ARy = 3, que estan fuera del rango de AR
aplicable descrito por [39, 40] si se debiese al AR, a pesar de estar utilizando (8) y que (28)

sea tan similar a (7).
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Figura 39. Comparacion de coeficientes obtenidos a partir de simulaciéon CFD en SolidWorks representados
por; cruces “+” azules, asteriscos “*” r0jos y circulos “0” morados, para los coeficientes del perfil delantero,
trasero y el total respectivamente, contra las curvas obtenidas a partir de las ecuaciones no lineales representadas
por lineas discontinuas “- -” con sus respectivos colores. Curvas para AR; = AR, = 6 y ARt=3 a 100 000 Re.

3.5.2.3 Prediccidn tedrica de coeficientes para configuracion de biplano de ala delta
invertida a 100 000 Re.

Para esté caso, se definio un K,; y un Kp,, para el perfil delantero y trasero respectivamente,
basados en las ecuaciones (25) y (26) a las que solo se les aniadio /6, que corresponde al

angulo de flechado de 30°en radianes, del perfil en delta invertida para esté caso de estudio.

Definiéndose como:

K, = AR, * (GAP + AR;/AR,) + /8 + /6 (33)
Ky, = AR, * GAP + /8 + /6 (34)



Se utilizaron los mismos valores de K,,; y K,, y las mismas ecuaciones para sus respectivos
coeficientes de la configuracion biplano de ala recta. Los resultados se muestran en la Figura

0.9 Total + 05 o Total
: Superior + +  Superior
0.8 Inferior o - 0.45 Inferior p:
- Total, L-F3T"O~. :l—+ 04 - Tnlalp‘ T
0.7 [ -Superior, -7 PR ~ - - - - Superior,, +0 8
Inferior, -F LT - 0.35 Inferior, . e
06 3 + % i - : 3 -
«
+ ;
05 ey 03 + 00
- 3 o o’ +f +
[&] o -, el
0.4 0.25 R -
C .-
+ o~
03k Lo 02 PR
. pCE
02 ~ 0.15 X
+- Lo
0.1} f€ a1 Pt
/ . -
¥ ok
o7 P&
005] , sk 8%
-0.1 . L . . . . . L L .
5 10 15 20 25 5 10 15 20 25
Angulo Angulo
03Ff < Total
' +  Superior -
Inferior L -
- = - .Total, -
02r .
Supenmp L
= = = «Inferior,, P -
01t e
= P
© 0 iy = 3 p
F o A . R A N
p@gs g R +¢ - +i SRR
s ¥
L0 +
-0.1 3 e + +
+
-0.2
-0.3 J
0 5 10 15 20 25
Angulo

Figura 40. Comparacion de coeficientes obtenidos a partir de simulacion CFD en SolidWorks representados
por; cruces “+” azules, asteriscos “*” verdes y circulos “0” morados, para los coeficientes del perfil delantero,
trasero y el total respectivamente, contra las curvas obtenidas a partir de las ecuaciones no lineales representadas
por lineas discontinuas “- -” con sus respectivos colores. Curvas para AR; = AR, = 6 y ARt=3 a 100 000 Re.

3.5.2.4 Otros valores tedricos de la curva de elevacion.
Como una forma de verificar las ecuaciones anteriores se realiza una investigacion extensa

en la literatura con el fin de encontrar otros valores teoricos para el coeficiente de elevacion
que validen o invaliden las curvas generadas por estas ecuaciones. La referencia [48] ofrece

la ecuacidn (35) como el valor ideal de la curva tedrica de elevacion:

AR
@ AR+2

CL=CL (35)

Donde: CL, = 2n«a



Pero en [48] también se advierte, que a medida que la relacion de aspecto disminuye esta se
vuelve menos precisa y da el ejemplo de que para un AR=4 la prediccion de la ecuacion (35)
es un 11% mayor que la obtenida por métodos mas exactos. Por lo que se ofrece la ecuacion
(36) para este propdsito, que es una estimacion mas precisa de CL segun [48]:

AR
CL = CLaW (36)

AR+2

También contamos con la relacion de Hoerner [49]:

CL = CL, il (37)

CL_“+ (Cl‘_a) +AR?2
T T

Al igual gque, con la relaciéon de Helmbold [50]:

L= ] 9

Estas tres relaciones se comparan con el modelo de la ecuacion (21) y los resultados de la

simulacion en CFD. La comparacion grafica se muestra en la Figura 41.
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Figura 41. Comparacidn entre el valor obtenido por la ecuacion (21) en color negro de linea punteada contra la
ecuacion (35) recuperada de [48] en color rojo de linea punteada, la ecuacion (38) de [50] es representada por
una linea azul punteada y la ecuacion (37) de [49] por una linea puenteada de color morado por ultimo el valor
obtenido en la simulacion en SolidWorks en asteriscos verdes. De AR=3 a 100 000 Re.

Si a esta comparacion se le suma el valor experimental recuperado de [22] y el valor teérico
de la ecuacion (35) recuperada de [48], se observa como estos dos coinciden estrechamente

tal como lo resaltan en [22]. Sin embargo, el error respecto al valor de la ecuacion (36),



también recuperada de [48], es de aproximadamente 14.5 % para un AR de 3, que esta en

concordancia con el ejemplo dado en la [48].

Esta comparacion se resume en la Tabla 7 y la Figura 42.

Tabla 7. Error medio tomando como real el valor de la ecuacion (35). SW es el valor Simulado en SolidWorks,
Cal. (21) es el valor calculado con la ecuacion (21), Cal. (36) es el valor calculado con la ecuacién (36) y el
valor recuperado de [22].

Error % SW Cal. (21) Cal. (36) [22].
0°a5°dea -8.37 -0.35 13.33 30.57
0°a10°de -6.26 -4.57 14.54 22.81
’ 7
Simulacion
0.7 r Propuesta
De[22]
o6 blm "~ -De[48]JAR>4 |
’ = = = De[48]AR<4

0571

0.4 r

CL

037

021

0171
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Figura 42. Comparacion entre el valor obtenido por la ecuacién (21) en color negro contra la ecuacion (35)
recuperada de [48] en color negro de linea punteada “--”, el valor obtenido en la simulacion en SolidWorks en

asteriscos verdes, los datos experimentales reportados en [22] de color rojo y la curva de la ecuacién (36)
recuperada de [48] en color morado de linea punteada “--”. De AR=3 a 100 000 Re.

3.5.6 Resultados experimentales

3.5.6.1 Comparacion de resultados experimentales, en CFD, valores de referencia
contra los modelos propuestos de coeficientes, para perfil de placa plana
El rango de angulos de ataque analizados comprende desde 0° hasta 20°. Los resultados

experimentales, tanto para levantamiento, arrastre, momento, y polar levantamiento/arrastre

de la configuracion de placa plana de referencia, comparados con los de la simulacion en



SolidWorks, los datos experimentales recuperados de [22] y los calculados utilizando las

ecuaciones (21)- (23) se muestran en la Figura 43.
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Figura 43. Comparacion de coeficientes obtenidos a partir de simulacion CFD en SolidWorks representados
por circulos “O” negros, contra la curva obtenida a partir de las ecuaciones propuestas (21) a (23) representados
por una linea negra, contra los coeficientes recuperados de [22] representados por una linea roja, contra los
coeficientes obtenidos a partir de las pruebas en el tinel de viento representados por asteriscos “*” azules. a)
para levantamiento, b) arrastre, ¢) momento, d) polar levantamiento/arrastre. Curvas de 0 a 20 grados en el
angulo de ataque, AR=3 a 100 000Re.

3.5.6.2 Comparacion de resultados experimentales y en CFD contra los modelos
propuestos de coeficientes para configuracion de biplano de ala recta
El rango de angulos de ataque analizados comprende desde 0° hasta 20°. Los resultados

generados durante las pruebas en el tanel de viento, tanto para levantamiento, arrastre,
momento y polar levantamiento/arrastre de la configuracion biplano de alas rectas
comparados con los de la simulacion en SolidWorks y los calculados utilizando las

ecuaciones (24) a (29), se muestran en la Figura 44.
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Figura 44. Comparacion de coeficientes obtenidos a partir de simulacion CFD en SolidWorks representados
por circulos “O” negros, contra la curva obtenida a partir de las ecuaciones propuestas (24) a (33) representada
con una linea negra, contra los coeficientes obtenidos a partir de las pruebas en el tinel de viento representados
por asteriscos “*” verdes. a) para levantamiento, b) arrastre, ¢) momento, ¢) polar levantamiento/arrastre.
Curvas de 0 a 20 grados en el angulo de ataque, AR=3 a 100 000 Re.

3.5.6.3 Comparacion de resultados experimentales y en CFD contra los modelos
propuestos de coeficientes para configuracion de biplano de ala delta invertida
El rango de angulos de ataque analizados comprende desde 0° hasta 20°. Los resultados

generados durante las pruebas en el tanel de viento, tanto para levantamiento, arrastre,
momento y polar levantamiento/arrastre de la configuracion biplano en delta invertida,
comparados con los de la simulacion en SolidWorks y los calculados utilizando las

ecuaciones propuestas (24) a (29) y (33), (34), se muestran en la Figura 45.
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Figura 45. Comparacion de coeficientes obtenidos a partir de simulacion CFD en SolidWorks representados
por circulos “O” negros, contra la curva obtenida a partir de las ecuaciones tedricas representados por una linea
negra, contra los coeficientes obtenidos a partir de las pruebas en el tlinel de viento representados por asteriscos
“*” morados. a) para levantamiento, b) arrastre, c) momento, €) polar levantamiento/arrastre. Curvas de 0 a 20
grados en el &ngulo de ataque, AR=3 a 100 000 Re.

3.5.6.4 Comparacion entre los resultados experimentales de cada configuracién
probada en el tanel de viento
El rango de angulos de ataque analizados comprende desde 0° hasta 20°. Los resultados

generados durante las pruebas en el tanel de viento, tanto para levantamiento, arrastre,
momento y polar levantamiento/arrastre para el perfil de placa plana de referencia, la
configuracién biplano de alas rectas, y la configuracion biplano en delta invertida se
comparan en la Figura 46. En el Apéndice D se muestran a detalle las tablas con los datos
utilizados para generar las curvas mostradas de la Figura 46. Como una nota, estos datos ya
han sido procesados, ademas se uso un ajuste polinomial de tercer grado para lograr la una
mejor comparacion con los resultados obtenidos a partir de los diferentes métodos utilizados

durante este trabajo.
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Figura 46. Comparacion de coeficientes experimentales obtenidos a partir de las pruebas en el tinel de viento,
los coeficientes del perfil placa plana de referencia son representados por una linea azul contra los coeficientes
de la configuracion de biplano de alas rectas que son representados por una linea verde contra los coeficientes
de la configuracion de biplano de perfiles en delta invertida que son representados por una linea morada. a) para
levantamiento, b) arrastre, ¢) momento, €) polar levantamiento/arrastre. Curvas de 0 a 20 grados en el angulo
de ataque, a 100 000 Re. Con un ajuste polinomial de tercer grado en todas las cuervas.

3.6 Andlisis de resultados

De acuerdo con los resultados obtenidos en la simulacion en SolidWorks. Se puede observar
en las imagenes de las Tablas 1 y 2, que a un angulo de ataque de 10 grados comienzan a
aparecer los primeros signos de formacion de una burbuja de separacién laminar en la parte
trasera del perfil, a partir de alli se puede observar como la burbuja evoluciona hasta abarcar

casi la totalidad de la superficie del perfil, a medida que aumenta el angulo de ataque.

El CL,,,, Se alcanza en el momento que el flujo se separa del ala, ya que para que se forme
una LSB se requiere que la capa limite laminar sea desprendia y luego adherida. En este

trabajo el CL,, 4, se define como el coeficiente de sustentacion al que aparece la LSB sobre



la superficie del perfil en la simulacion en CFD. Es decir, se considerard un CL,,,, = 0.56

correspondiente a un a,,,, = 10°. Esto para el perfil de referencia a Re de 60 a 120 x103.

Este resultado se puede comparar con lo reportado en [22], donde se utilizé el cambio en el
momento de un cuarto de cuerda como indicador de entrada en pérdida; dando como
resultado un CL,,,, de entre 0.55a 0.7, y un a5, = 10°. Para Re de 60 a 120 x103.
Una diferencia notoria en lo observado por [22], en las imagenes que se proporcionan en esa
referencia, se indica que la burbuja aparece a solo 5° grados y a los 10° de angulo de ataque
estalla por completo, cuando la simulacién muestra que aparece a los 10° y estalla a los 16°
(ver Tabla 2). Sin embargo, no es posible corroborar estas observaciones hechas a partir de
las simulaciones porque en los experimentos de tdnel de viento realizadas en el CII1A no se

tiene equipamiento para tomar fotografias que capturaran el flujo.

En la Figura 36. En el inciso a) se observan las curvas del coeficiente de levantamiento, el
biplano de ala delta invertida es el que peor desempefio tiene respecto a los otros, siendo
alrededor de 10% menor de 0° a 20° respeto a los otros dos casos. A pesar de esto en el inciso
d) se observa como la eficiencia de los biplanos es idéntica, siendo 62.75% menor respecto
a la eficiencia de la placa plana. Sin embargo, la diferencia més importante entre las

configuraciones propuestas es el &ngulo méaximo de entrada en pérdida, CL,qy-

De la Tabla 3 se puede observar que la configuracion de biplano de ala recta de manera
efectiva retrasa a la aparicion de la LSB en perfil delantero respecto al monoplano de 10° a
14° y estalla a los 23° de angulo de ataque. Ademas, dentro del rango estudiado, para el perfil
trasero nunca aparece la LSB sobre su superficie alar, lo que evitaria la pérdida abrupta de
levantamiento ya que esta seguiria generando levantamiento a pesar de que la delantera entre
en pérdida, observaciones que se ven respaldadas por la Tabla 4, que muestra una vista lateral

de las trayectorias de fujo sobre la configuracion.

Para la configuracién de biplano de ala delta invertida, el angulo de barrido de 30° parece no
haber tenido el efecto deseado, por el contrario, provocando un comportamiento similar al
del monoplano, al contrarrestar el efecto positivo de la segmentacion del ala. En particular,
se observa en las Tablas 5y 6 que el angulo de ataque para entrada en pérdida del perfil
delantero es de 11°, extendiéndose la LSB sobre el perfil trasero a nivel del delantero sin

unirse a este. Sin embargo, si se consigue atrasar la evolucion de la LSB ya que no estalla



hasta los 22° de angulo de ataque, y como en el caso anterior el perfil trasero no experimenta

la LSB en su superficie.

Las simulaciones muestran que dividir el ala en secciones mas pequefias y utilizarlas en una
configuracién de biplano como las propuestas en este trabajo es un método efectivo para la
prevencion de la aparicion de la burbuja de separacion laminar, sobre todo para el perfil
trasero, retasando la entada en pérdida en 4° para el biplano de ala recta, y haciéndola méas
suave al no perderse el levantamiento en el perfil trasero, aumentando el rango de operacion

en angulo de ataque de un UAV.

Esto cumple con el objetivo de demostrar que una configuracion de biplano puede ser usada
como método de prevencion de aparicion de la burbuja de separacién laminar. Aunque no
sin ningun costo ya que el arrastre se eleva considerablemente para ambas configuraciones
de biplano provocando una disminucién de la eficiencia como se muestra en la Figura.34 d)
y la Figura.35 d). Aunque si se opera a un alto angulo de ataque, la eficiencia no se ve tan

afectada respecto a un monoplano.

Las ecuaciones ajustadas empiricamente (21), (22), (23) a partir de las ecuaciones (7), (8) y
(9) recuperadas de [10], concuerdan muy bien con los resultados de la simulacion en CFD
particularmente para el primer caso de estudio, que es una placa plana con bordes elipticos.
Donde las estimaciones de Barnes, Helmbold y Hoerner concuerdan muy bien con los
resultados de la simulacion en CFD para angulos pequefios siendo el modelo de Hoerner el
que se aproxima mas a estos. validando tanto la simulacion en CFD como el modelo

presentado en este trabajo (ver figura 41).

Se observa que el factor de elevacién de vértice K, para el perfil delantero se duplica debido
al efecto del perfil trasero que amplifica el vortice del perfil frontal duplicando, esto se le
atribuye al acoplamiento tan estrecho de la configuracion. Esto podria cambiar con un GAP
mayor por lo que se debe tener en cuenta al usar las ecuaciones descritas anteriormente.
Ademas, se observa la inversion de las funciones en ambos ejes para el perfil trasero respecto
a las funciones del perfil delantero, para todos los coeficientes, esto no puede ser debido a la
relacion de aspecto como se describié anteriormente. Definir si esta inversion se debe a su

posicién particular o a la falta de formacién de la burbuja de separacién laminar sobre su



superficie quedara para un trabajo futuro. De igual manera las ecuaciones desarrolladas para

estos casos concuerdan bien con los valores de la simulacion en CFD.

Experimentalmente, el perfil de mejor rendimiento es el de placa plana usado como
referencia. Su mayor eficiencia se alcanza a 3°, y en amabas configuracion de biplano a 4°
Figura 46 d. Esto coincide con los valores de la simulacién, que para la referencia alcanzo su
mayor eficiencia igual a 3°y en amabas configuracion de biplano a 6° a diferencia de las
experimentales (ver Figura 36d). Las Tablas 8 y 9, presentan los valores numéricos de los
coeficientes en estos angulos y en los dngulos correspondientes a la entrada en pérdida de

cada caso estudiado.

Tabla 8. Coeficientes de levantamiento “CL” y arrastre “CD” ademas del valor de la polar CL/CD para el angulo
de mayor eficiencia y en angulo de entrada en perdida para los tres casos estudiados. Valores obtenidos de la
simulacion en CFD en SolidWorks.

Placa plana Biplano de alas rectas Biplano de alas delta inv.
A CL CD CL/CD CL CD CL/CD CL CD CL/CD

3° | 0.17446 | 0.01331 | 13.0988 | 0.19359 | 0.05015 | 3.86002 | 0.16286 | 0.04140 | 3.93335
6° | 0.33837 | 0.03292 | 10.27852 | 0.34672 | 0.07103 | 4.88161 | 0.29739 | 0.06096 | 4.87857
10° | 0.52411 | 0.07708 | 6.79940 | 0.53137 | 0.12031 | 4.41656 | 0.46779 | 0.10737 | 4.35658

11° 4.13227
0.56263 | 0.09096 | 6.18505 | 0.57160 | 0.13654 | 4.18630 | 0.50679 | 0.12264

14° | 0.65529 | 0.13826 | 4.73937 | 0.67408 | 0.19389 | 3.47649 | 0.61075 | 0.17654 | 3.45946

Tabla 9. Coeficientes de levantamiento “CL” y arrastre “CD” ademads del valor de la polar CL/CD para el &ngulo
de mayor eficiencia y en angulo de entrada en perdida para los tres casos estudiados. Valores obtenidos
experimentalmente.

Placa plana Biplano de alas rectas Biplano de alas delta inv.
A CL CD CL/CD CL CD CL/CD CL CD CL/CD

3° | 0.24542 | 0.01705 | 14.39586 | 0.28164 | 0.05849 | 4.81544 | 0.22654 | 0.05053 | 4.48297
4° | 0.31798 | 0.02443 | 13.01661 | 0.34944 | 0.07073 | 4.94045 | 0.28994 | 0.06360 | 4.55845
10° | 0.53192 | 0.09078 | 5.85935 | 0.54678 | 0.14553 | 3.75727 | 0.49324 | 0.15731 | 3.13542

11° 2.93923
0.54261 | 0.10204 | 5.31743 | 0.55500 | 0.15534 | 3.57278 | 0.50444 | 0.17162

14° | 0.57764 | 0.13205 | 4.37454 | 0.57939 | 0.18018 | 3.21565 | 0.54318 | 0.20979 | 2.58915

Si se considera al coeficiente de levantamiento como el mas significativo, en las Tablas 8 y
9, se observa como el desempefio de la configura de biplano de perfiles rectos es mas alto,

por ende, un UAV con esta configuracion tendra una mayor capacidad de carga ya que este



también demostré un mayor angulo de entrada en pérdida. En ese caso esta configuracion
sera la més adecuada para un UAV que opere a este rango de velocidades y en misiones de
corta duracion, pero de una mayor carga y riesgo o complejidad de la mision a cumplir.
Mientras que para misiones de larga duracion y poca complejidad se elegiria el perfil de placa

plana por obtener mayor eficiencia.

Ahora, si se toma el valor de la ecuacion (21) como el ideal tedrico del coeficiente de
levantamiento para el perfil de placa plana de referencia y el valor de la ecuacion (10) para
las dos configuraciones de biplano y se calcula el error experimental hasta la entrada en
pérdida de cada uno de estos, se obtiene que para el caso del perfil de referencia de
0° a 10° de «a el error respecto al tedrico fue de 31.4266 %, para el biplano de alas rectas de
0° a 14° de a fue de 18.3906 % y para el biplano de alas delta invertida de 0°a 11° de a
fue de 18.3675 %.



4. Conclusiones

En general se puede observar que la tendencia de los datos experimentales si concuerda con
lo esperado a partir de los resultados de la simulacion en CFD y los valores calculados
analiticamente. Por lo que se puede concluir que las observaciones realizadas a partir de
resultados de la simulacion en CFD son vélidas en ese sentido. Es decir, el perfil de placa
plana utilizado como referencia entra en perdia a los 10 grados de &ngulo de ataque, al igual
que la configuracion de biplano en delta invertida y la configuracion de biplano de ala recta
entra en perdia a los 14 grados de angulo de ataque con un CL,,,, de 0.579, incluso a
10° de a el CL de este es 0.0148 y 0.0403 mas alto que el CL,,,, del perfil de placa plana
experimental y tedricamente respectivamente. Consiguiendo un retraso en la entrada en
pérdida, que en el caso del biplano de ala recta fue de 4° respecto a la placa plana.
Demostrando asi, que dividir el ala en secciones mas pequefias y utilizarlas en una
configuracion de biplano es un método efectivo para retrasar la entrada en pérdida y prevenir
la aparicion de la burbuja de separacién laminar a bajo nimero de Reynolds, al menos en una

parte de la superficie alar total de la aeronave como lo es el perfil trasero del biplano.

Las estimaciones de Barnes, Helmbold y Hoerner concuerdan muy bien con los resultados
de la simulacion en CFD para angulos pequefios siendo el modelo de Hoerner el que se
aproxima mas a estos. validando tanto la simulacion en CFD como el modelo presentado en
este trabajo. Pues el modelo presentado para el coeficiente de levantamiento claramente
concuerda mejor que todos los enfoques anteriores, tanto para angulos pequefios, como
prediciendo correctamente la tendencia general de los valores resultantes de la simulacion y
ciertamente los valores experimentales. Asi mismo las ecuaciones (24) a (32) se podrian
utilizar para predecir el efecto de los dispositivos hipersustentadores en una variedad de casos

de estudio teniendo en cuenta las condiciones y rango de aplicacion de estas ecuaciones.



5. Trabajos futuros

Se intuye, por simple simetria con las ecuaciones de referencia, que las ecuaciones propuestas
en este trabajo tendran un rango de aplicacion de 2 < AR > 4, siendo el ajuste cada vez
menor, pues K, tendera a un valor casi constante cerca de K, ~ 4y K,, tendera a 7, para un

AR = 4.

De llegar a confirmase este comportamiento hipotético, se podria intentar introducir
términos que tengan en cuenta factores como la curvatura, el espesor o la asimetria del perfil
en las ecuaciones (21), (22), (23). Definir los limites de aplicacion de estas ecuaciones

quedaré para un trabajo futuro.

Asi mismo las ecuaciones de (24) a (32) se podrian utilizar para tratar de predecir el efecto
de los dispositivos hipersustentadoras; utilizando distintos porcentajes de la cuerda total para
el hipersustentador y variando su angulo de ataque respecto al perfil principal. Y si se le
afiadieran factores como los mencionados anteriormente, a estas ecuaciones, se podria llegar
a predecir una amplia gama de perfiles y configuraciones, simplificando el trabajo de disefio

para los ingenieros en aeronautica.
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Apendices

Apéndice A. Datos de simulacion en SolidWorks para referencia
Tabla. 11. Datos de simulacion en SolidWorks para referencia a 60 000 Re Y a 80 000 Re.

60 000 Re 80 000 Re
A CL CD CM CL CD CM

-25.0 | -0.69507936 | 0.35204579 | 0.09312141 | -0.64703273 | 0.32660818 | 0.09302141
-24.0 -0.6829386 0.3459138 | 0.11762587 | -0.63752997 | 0.32189762 | 0.11752587
-23.0 | -0.59898067 | 0.27941214 | 0.11399258 | -0.55459461 | 0.25815432 | 0.11389258
-22.0 | -0.68549375 | 0.29256396 | 0.09197649 | -0.63057375 | 0.26845107 | 0.09187649
-21.0 | -0.65166469 | 0.26762527 | 0.06468566 | -0.60682369 | 0.24786734 | 0.06458566
-20.0 | -0.66333567 | 0.26257382 | 0.06482396 | -0.61496213 | 0.24291905 | 0.06472396
-19.0 | -0.71187784 | 0.24422056 | 0.07696447 | -0.65024576 | 0.22222273 | 0.07686447
-18.0 | -0.60697298 | 0.21637671 | 0.06018844 -0.5555003 | 0.19882011 | 0.06008844
-17.0 | -0.66503957 | 0.19799773 | 0.03655486 | -0.61977525 | 0.18366358 | 0.03645486
-16.0 | -0.62976913 | 0.20044436 | -0.03928558 | -0.58648457 | 0.18558061 | -0.03938558
-15.0 | -0.64280034 | 0.16540539 | 0.01415786 | -0.59622198 | 0.15316217 | 0.01405786
-14.0 | -0.62442601 | 0.16450235 | 0.01785497 | -0.56963317 | 0.14995093 | 0.01775497
-13.0 | -0.57035969 | 0.13607563 -0.0148685 | -0.53476088 | 0.12538167 -0.0149685
-12.0 | -0.57520555 | 0.12418882 | -0.02584939 | -0.53989775 0.1159239 | -0.02594939
-11.0 | -0.47585565 | 0.10135747 | -0.03473923 | -0.44681684 | 0.09300852 | -0.03483923
-10.0 | -0.48448458 0.0895912 | -0.02383955 -0.4506019 | 0.08152468 | -0.02393955
-9.0 | -0.45214992 | 0.07337554 | -0.01875264 | -0.41598075 | 0.06688841 | -0.01885264
-8.0 | -0.36026257 | 0.07394603 | -0.01643186 | -0.33573571 | 0.06780441 | -0.01653186
-7.0 | -0.37162981 | 0.06032704 | -0.01969933 | -0.34563889 | 0.05544027 | -0.01979933
-6.0 | -0.27834674 | 0.04389102 | -0.01830589 | -0.25370536 | 0.03973431 | -0.01840589
-5.0 | -0.25991728 | 0.04329227 | -0.01263805 | -0.24162443 | 0.03974699 | -0.01273805
-4.0 | -0.19542403 | 0.03348407 | -0.00834403 | -0.18217459 | 0.03068166 | -0.00844403
-3.0 | -0.14596597 0.0459787 | -0.01076014 | -0.14393589 | 0.04322427 | -0.01086014
-2.0 | -0.10703577 | 0.02393062 | -0.00399165 | -0.10029258 | 0.02165938 | -0.00409165
-1.0 | -0.02080364 | 0.04294531 -0.001024 | -0.00476158 | 0.04194701 -0.001124
0.0 -0.0088595 | 0.01569503 | 0.00149164 | -0.01059292 | 0.01476963 | 0.00139164

1.0 0.0200243 | 0.04412097 | 0.00190482 | 0.00814186 | 0.04029873 | 0.00180482

2.0 0.10642514 | 0.02373059 | 0.00589714 | 0.10142595 | 0.02179462 | 0.00579714
3.0 0.14797144 | 0.04484641 | 0.01415039 0.1435231 | 0.04212077 | 0.01405039
4.0 0.19415314 | 0.03363475 | 0.01071692 | 0.18091734 | 0.03089953 | 0.01061692
5.0 0.26106386 | 0.04337364 | 0.01305853 | 0.24138794 | 0.03989016 | 0.01295853

6.0 0.27671104 | 0.04403157 | 0.01932791 | 0.25221563 | 0.04010529 | 0.01922791

7.0 0.37316604 | 0.06077117 | 0.02117563 | 0.34641273 | 0.05591144 | 0.02107563
8.0 0.35957785 | 0.07383977 0.0181838 | 0.33626821 | 0.06810525 0.0180838
9.0 0.45410394 0.0736454 | 0.01826482 | 0.41863134 | 0.06707731 | 0.01816482
10.0 0.48874961 | 0.08994616 0.0242136 | 0.44807579 | 0.08159995 0.0241136
11.0 0.48449944 | 0.10334772 | 0.03353729 | 0.45077831 | 0.09363777 | 0.03343729
12.0 0.57309722 | 0.12479292 | 0.02698811 | 0.53755184 | 0.11586417 | 0.02688811
13.0 0.56864465 | 0.13542113 | 0.01609351 | 0.53339802 | 0.12538125 | 0.01599351
14.0 0.6324699 | 0.16608538 | -0.01891096 | 0.58287572 | 0.15171043 | -0.01901096
15.0 0.66521303 | 0.17143897 | -0.01240795 0.6169216 | 0.15916848 | -0.01250795
16.0 0.63656099 | 0.20227676 | 0.03864058 | 0.59485039 | 0.18755103 | 0.03854058
17.0 0.67320362 0.1997635 | -0.03728776 | 0.62958876 | 0.18548644 | -0.03738776
18.0 0.60846344 | 0.21884164 | -0.05909998 | 0.55978995 | 0.20089098 | -0.05919998
19.0 0.71057555 | 0.24551496 | -0.07765925 0.6481546 | 0.22364239 | -0.07775925
20.0 0.66353809 | 0.26372472 | -0.06439713 | 0.61351391 0.2436026 | -0.06449713




21.0 0.64116844 | 0.26608325 | -0.06366042 | 0.60808126 | 0.24948946 | -0.06376042
22.0 0.6700881 | 0.28935177 | -0.09162909 | 0.62209533 | 0.26832523 | -0.09172909
23.0 0.58408079 | 0.27826482 | -0.11418074 | 0.54147948 | 0.25736397 | -0.11428074
24.0 0.67733982 | 0.34402449 -0.0898129 | 0.63312244 | 0.32051795 -0.0899129
25.0 0.69348732 | 0.35148574 | -0.09162219 | 0.64553891 | 0.32631144 | -0.09172219

Tabla. 12. Datos de simulacién en SolidWorks para referencia a 100 000 Re Y a 120 000
Re. En referencia de la figura. 30 y las tablas 1 y 2. Datos a 100 000 Re.

100 000 Re 120 000 Re
A CL CD CM CL CD CM

-25.0 | -0.65954999 | 0.32394663 | 0.09292141 | -0.76902211 | 0.38425129 | 0.09282141
-24.0 | -0.62388245 | 0.29460166 | 0.11742587 | -0.72262194 | 0.36531877 | 0.11732587
-23.0 | -0.65073306 | 0.28343717 | 0.11379258 | -0.62618268 | 0.29201878 | 0.11369258
-22.0 | -0.59894192 | 0.26454936 | 0.09177649 | -0.70076065 | 0.30192635 | 0.09167649
-21.0 | -0.68635092 | 0.26041125 | 0.06448566 | -0.68250612 | 0.27901313 | 0.06438566
-20.0 | -0.69317035 | 0.24687621 | 0.06462396 | -0.68716662 | 0.27199773 | 0.06452396
-19.0 | -0.68484786 | 0.22109748 | 0.07676447 | -0.71377629 0.2453144 | 0.07666447
-18.0 | -0.69885482 | 0.20798807 | 0.05998844 | -0.63048364 | 0.22104676 | 0.05988844
-17.0 | -0.68192747 | 0.18498043 | 0.03635486 | -0.70221562 0.2052507 | 0.03625486
-16.0 | -0.63530299 | 0.15713002 | -0.03948558 | -0.66245761 | 0.21051238 | -0.03958558
-15.0 | -0.62019606 0.1448129 | 0.01395786 | -0.66772364 | 0.17208988 | 0.01385786
-14.0 | -0.62053224 | 0.12277489 | 0.01765497 | -0.62512053 | 0.16508305 | 0.01755497
-13.0 | -0.56845734 | 0.10287991 -0.0150685 | -0.59529312 | 0.14004214 -0.0151685
-12.0 | -0.57066252 | 0.09087746 | -0.02604939 | -0.60268886 | 0.12740813 | -0.02614939
-11.0 | -0.53838947 | 0.08097498 | -0.03493923 | -0.50613418 | 0.10513505 | -0.03503923
-10.0 | -0.49389743 | 0.06832593 | -0.02403955 | -0.48321193 0.0880148 | -0.02413955
-9.0 | -0.45429107 | 0.06153975 | -0.01895264 | -0.47466723 | 0.07653789 | -0.01905264
-8.0 | -0.39993292 | 0.04233287 | -0.01663186 | -0.38480923 | 0.07852588 | -0.01673186
-7.0 | -0.38680673 | 0.03959101 | -0.01989933 | -0.38969646 | 0.06412998 | -0.01999933
-6.0 | -0.31172512 | 0.03081393 | -0.01850589 | -0.29741923 | 0.04652738 | -0.01860589
-5.0 | -0.23616768 | 0.02851156 | -0.01283805 -0.2721382 | 0.04640353 | -0.01293805
-4.0 | -0.19871062 | 0.01694556 | -0.00854403 | -0.22074065 | 0.03792673 | -0.00864403
-3.0 | -0.14285963 | 0.01492234 | -0.01096014 | -0.15000108 | 0.04883844 | -0.01106014
-2.0 | -0.09370126 | 0.01141809 | -0.00419165 | -0.12322286 | 0.02719149 | -0.00429165
-1.0 -0.0438884 | 0.00845194 -0.001224 | -0.06074009 | 0.04456442 -0.001324
0.0 0.00060157 | 0.00790604 | 0.00129164 | -0.04070214 | 0.02069692 | 0.00119164
1.0 0.04389567 | 0.00853001 | 0.00170482 | 0.02825772 | 0.04426493 | 0.00160482
2.0 0.09690492 | 0.01131822 | 0.00569714 | 0.08693872 | 0.02683735 | 0.00559714
3.0 0.14335887 | 0.01530203 | 0.01395039 | 0.11995629 | 0.04862345 | 0.01385039
4.0 0.19771815 | 0.01713634 | 0.01051692 | 0.18808099 | 0.03628773 | 0.01041692
5.0 0.24223758 | 0.02912568 | 0.01285853 | 0.23494002 | 0.04637435 | 0.01275853
6.0 0.31440654 | 0.03152508 | 0.01912791 | 0.26866459 | 0.04473747 | 0.01902791
7.0 0.36261168 | 0.04408534 | 0.02097563 | 0.35526266 | 0.06174149 | 0.02087563
8.0 0.41155811 | 0.04360972 0.0179838 | 0.35559902 | 0.07390734 0.0178838
9.0 0.45296388 | 0.06171482 | 0.01806482 | 0.44030968 | 0.07386305 | 0.01796482
10.0 0.48727291 | 0.06697887 0.0240136 | 0.45164401 | 0.08362569 0.0239136
11.0 0.53347916 | 0.07996741 | 0.03333729 | 0.48725256 | 0.10189883 | 0.03323729
12.0 0.57334757 | 0.09125939 | 0.02678811 0.585355 | 0.12493135 | 0.02668811
13.0 0.58663201 | 0.10496824 | 0.01589351 | 0.55407116 | 0.13077895 | 0.01579351
14.0 0.62058383 | 0.12316107 | -0.01911096 | 0.60635238 | 0.16074788 | -0.01921096
15.0 0.61541342 | 0.14281918 | -0.01260795 0.6662815 | 0.17180573 | -0.01270795
16.0 0.63397671 | 0.15643276 | 0.03844058 | 0.66068696 | 0.20998443 | 0.03834058
17.0 0.68069037 | 0.18488603 | -0.03748776 0.6916113 | 0.20027551 | -0.03758776
18.0 0.69677933 | 0.20531112 | -0.05929998 | 0.62147548 | 0.21623686 | -0.05939998
19.0 0.68539955 0.2214597 | -0.07785925 | 0.72096107 | 0.24420418 | -0.07795925
20.0 0.68878823 | 0.24435022 | -0.06459713 | 0.68666981 | 0.27040293 | -0.06469713
21.0 0.68059307 0.2596499 | -0.06386042 | 0.67850679 | 0.27618372 | -0.06396042
22.0 0.61446265 | 0.26392523 | -0.09182909 | 0.69722516 | 0.29982094 | -0.09192909
23.0 0.64978479 | 0.28317462 | -0.11438074 | 0.61240055 | 0.28581347 | -0.11448074




24.0 0.6263342 | 0.29558982 -0.0900129 | 0.70650485 | 0.35779206 -0.0901129
25.0 0.66270685 | 0.32538955 | -0.09182219 | 0.75315988 | 0.37652958 | -0.09192219

Apéndice B. Datos de simulacién en SolidWorks para la configuracion biplano
Tabla. 13. Datos de simulacién en SolidWorks para la configuracion biplano a 60 000 Re.

A CLT CDT CMT CL1 CD1 CM1 CL2 CD2 CM2
-25.0 | -0.988045 | 0.526612 | -0.240624 | -0.630111 | 0.358607 | -0.053443 | -0.357905 | 0.167532 | 0.187182
-24.0 | -1.018563 | 0.508559 | -0.229321 | -0.641016 | 0.356431 | -0.031709 | -0.377516 | 0.151644 | 0.197612
-23.0 | -0.965152 | 0.452556 | -0.184348 | -0.634599 | 0.323275 | -0.023325 | -0.330547 | 0.128776 | 0.161023
-22.0 | -0.971783 | 0.442102 | -0.202486 | -0.613756 | 0.311418 | -0.035491 | -0.358019 | 0.130149 | 0.166994
-21.0 | -0.886494 | 0.430617 | -0.198888 | -0.550322 | 0.313080 | -0.051348 | -0.336166 | 0.116973 | 0.147540
-20.0 | -0.788932 | 0.407962 | -0.156647 | -0.514667 | 0.315629 | -0.037255 | -0.274248 | 0.091788 | 0.119392
-19.0 | -0.838285 | 0.343247 | -0.152828 | -0.549485 | 0.253761 | -0.031378 | -0.288792 | 0.088993 | 0.121449
-18.0 | -0.787820 | 0.291656 | -0.147535 | -0.511344 | 0.207256 | -0.060913 | -0.276464 | 0.083913 | 0.086622
-17.0 | -0.813790 | 0.254111 | -0.148052 | -0.519768 | 0.179406 | -0.071616 | -0.294025 | 0.074231 | 0.076436
-16.0 | -0.728382 | 0.229271 | -0.139057 | -0.453741 | 0.165274 | -0.065830 | -0.274640 | 0.063527 | 0.073226
-15.0 | -0.693953 | 0.202295 | -0.097122 | -0.481205 | 0.158438 | -0.049627 | -0.212740 | 0.043397 | 0.047495
-14.0 | -0.696070 | 0.176827 | -0.084018 | -0.468371 | 0.130262 | -0.050272 | -0.227690 | 0.046131 | 0.033746
-13.0 | -0.714355 | 0.163683 | -0.100208 | -0.420913 | 0.106085 | -0.058545 | -0.293420 | 0.057172 | 0.041663
-12.0 | -0.673187 | 0.154310 | -0.098108 | -0.372365 | 0.101960 | -0.055247 | -0.300807 | 0.051921 | 0.042861
-11.0 | -0.725738 | 0.150306 | -0.091225 | -0.389200 | 0.097111 | -0.045896 | -0.336521 | 0.052757 | 0.045330
-10.0 | -0.832234 | 0.144292 | -0.096797 | -0.433233 | 0.073178 | -0.036636 | -0.398976 | 0.070675 | 0.060161
-9.0 -0.730593 | 0.133142 | -0.070291 | -0.432785 | 0.064003 | -0.038255 | -0.297789 | 0.068720 | 0.032036
-8.0 -0.611952 | 0.147881 | -0.061301 | -0.364699 | 0.061723 | -0.034703 | -0.247231 | 0.085765 | 0.026598
-7.0 -0.364093 | 0.186650 | -0.021294 | -0.227907 | 0.069302 | -0.030584 | -0.136170 | 0.116985 | -0.009290
-6.0 -0.403881 | 0.134714 | -0.018035 | -0.228234 | 0.061745 | -0.024472 | -0.175632 | 0.072604 | -0.006436
-5.0 -0.342867 | 0.091369 | -0.045439 | -0.154040 | 0.043492 | -0.044726 | -0.188811 | 0.047522 | 0.000713
-4.0 -0.235113 | 0.080043 | -0.041611 | -0.087976 | 0.038052 | -0.039062 | -0.147124 | 0.041647 | 0.002548
-3.0 -0.165915 | 0.097043 | -0.043908 | -0.031255 | 0.051624 | -0.033056 | -0.134650 | 0.045098 | 0.010852
-2.0 -0.082564 | 0.115911 | -0.062393 | 0.099365 | 0.082818 | -0.039673 | -0.181923 | 0.032797 | 0.022720
-1.0 0.011082 | 0.089889 | -0.056316 | 0.162757 | 0.048860 | -0.043180 | -0.151676 | 0.040718 | 0.013136
0.0 0.078782 | 0.074812 | -0.049654 | 0.202926 | 0.034942 | -0.036451 | -0.124154 | 0.039548 | 0.013203
1.0 0.182775 | 0.074888 | -0.040322 | 0.254108 | 0.041507 | -0.031332 | -0.071348 | 0.033053 | 0.008990
2.0 0.291382 | 0.092411 | -0.026497 | 0.294403 | 0.069283 | -0.021711 | -0.003044 | 0.022793 | 0.004786
3.0 0.400422 | 0.116508 | -0.016544 | 0.361235 | 0.079807 | -0.012786 | 0.039170 | 0.036357 | 0.003758
4.0 0.562110 | 0.126790 | -0.000417 | 0.465150 | 0.073174 | -0.013539 | 0.096937 | 0.053254 | -0.013122
5.0 0.642354 | 0.152773 | -0.009533 | 0.584010 | 0.083563 | -0.026539 | 0.058314 | 0.068844 | -0.017005
6.0 0.751991 | 0.155694 | -0.032255 | 0.698219 | 0.103632 | -0.051430 | 0.053735 | 0.051648 | -0.019175
7.0 0.816944 | 0.162817 | 0.002006 | 0.675923 | 0.109016 | -0.013683 | 0.140991 | 0.053410 | -0.015689
8.0 0.939654 | 0.171605 | 0.005281 | 0.762843 | 0.117631 | -0.015551 | 0.176779 | 0.053553 | -0.020832
9.0 1.007138 | 0.189479 | -0.002614 | 0.814615 | 0.130256 | -0.012946 | 0.192493 | 0.058785 | -0.010332
10.0 1.038440 | 0.220514 | -0.015354 | 0.864832 | 0.149137 | -0.014948 | 0.173581 | 0.070915 | 0.000406
11.0 1.076564 | 0.313442 | -0.002652 | 0.882679 | 0.203089 | -0.011667 | 0.193856 | 0.109904 | -0.009015
12.0 1.145417 | 0.332717 | 0.013200 | 0.954260 | 0.215943 | -0.006831 | 0.191124 | 0.116331 | -0.020031
13.0 1.323624 | 0.356865 | 0.035016 | 1.031991 | 0.239028 | -0.009721 | 0.291600 | 0.117341 | -0.044737
14.0 1.406439 | 0.392002 | 0.038244 | 1.035854 | 0.267195 | -0.000693 | 0.370559 | 0.124331 | -0.038938
15.0 1.467863 | 0.437526 | 0.046264 | 0.996118 | 0.300294 | -0.002678 | 0.471715 | 0.136720 | -0.048941
16.0 1.500507 | 0.472852 | 0.097225 | 0.924823 | 0.302510 | 0.038249 | 0.575652 | 0.169823 | -0.058976
17.0 1.545676 | 0.494747 | 0.089754 | 0.990250 | 0.319940 | 0.039107 | 0.555398 | 0.174259 | -0.050647
18.0 1.554321 | 0.562465 | 0.109033 | 0.926651 | 0.349038 | 0.045613 | 0.627644 | 0.212888 | -0.063420
19.0 1.604052 | 0.676710 | 0.104797 | 0.979293 | 0.415316 | -0.004599 | 0.624727 | 0.260837 | -0.109396
20.0 1.485980 | 0.720102 | 0.158538 | 0.874425 | 0.445033 | 0.038502 | 0.611545 | 0.274537 | -0.120035
21.0 1.545466 | 0.742363 | 0.187557 | 0.891986 | 0.459830 | 0.062978 | 0.653482 | 0.281986 | -0.124579
22.0 1.581082 | 0.739274 | 0.163598 | 0.918349 | 0.444544 | 0.041066 | 0.662724 | 0.294180 | -0.122532
23.0 1.719898 | 0.811879 | 0.224028 | 0.921940 | 0.463829 | 0.044253 | 0.797958 | 0.347475 | -0.179774
24.0 1.662597 | 0.844495 | 0.250211 | 0.884364 | 0.483433 | 0.070966 | 0.778242 | 0.360485 | -0.179245
25.0 1.700177 | 0.894110 | 0.315485 | 0.853002 | 0.475098 | 0.086758 | 0.847199 | 0.418440 | -0.228727




Tabla.14. Datos de simulacion en SolidWorks para la configuracién biplano a 80 000 Re.

A CLT CDT CMT CL1 CD1 CM1 CL2 CD2 CM2
-25.0 | -0.990451 | 0.526923 | -0.168338 | -0.627222 | 0.355631 | 0.021639 | -0.363207 | 0.170878 | 0.189977
-24.0 | -1.017952 | 0.508038 | -0.159442 | -0.634730 | 0.353058 | 0.040903 | -0.383198 | 0.154552 | 0.200345
-23.0 | -0.965597 | 0.452389 | -0.121866 | -0.631959 | 0.322193 | 0.040752 | -0.333633 | 0.129753 | 0.162618
-22.0 | -0.972812 | 0.441052 | -0.145274 | -0.611535 | 0.309121 | 0.023444 | -0.361275 | 0.131460 | 0.168718
-21.0 | -0.888188 | 0.431903 | -0.145240 | -0.545734 | 0.311863 | 0.005027 | -0.342446 | 0.119546 | 0.150267
-20.0 | -0.789062 | 0.407251 | -0.103526 | -0.511299 | 0.313101 | 0.017161 | -0.277751 | 0.093681 | 0.120687
-19.0 | -0.841915 | 0.344590 | -0.110190 | -0.551418 | 0.255446 | 0.013429 | -0.290490 | 0.088706 | 0.123619
-18.0 | -0.781147 | 0.290887 | -0.119618 | -0.501113 | 0.207219 | -0.031469 | -0.280025 | 0.083239 | 0.088149
-17.0 | -0.808617 | 0.253158 | -0.122034 | -0.514772 | 0.179132 | -0.046295 | -0.293849 | 0.073607 | 0.075739
-16.0 | -0.736978 | 0.230381 | -0.116984 | -0.458376 | 0.166556 | -0.042397 | -0.278600 | 0.063407 | 0.074587
-15.0 | -0.720138 | 0.203637 | -0.074408 | -0.498933 | 0.159981 | -0.027276 | -0.221201 | 0.043254 | 0.047132
-14.0 | -0.705456 | 0.177224 | -0.082862 | -0.448237 | 0.126943 | -0.040791 | -0.257213 | 0.049894 | 0.042071
-13.0 | -0.738631 | 0.164487 | -0.093793 | -0.422443 | 0.106311 | -0.047134 | -0.316169 | 0.057791 | 0.046658
-12.0 | -0.691331 | 0.155727 | -0.092496 | -0.377943 | 0.102514 | -0.045657 | -0.313375 | 0.052835 | 0.046839
-11.0 | -0.730779 | 0.147180 | -0.083375 | -0.388984 | 0.096328 | -0.036986 | -0.341781 | 0.050469 | 0.046389
-10.0 | -0.831702 | 0.141779 | -0.097269 | -0.422614 | 0.070380 | -0.037188 | -0.409067 | 0.071011 | 0.060080
-9.0 -0.730455 | 0.133062 | -0.070043 | -0.430640 | 0.062120 | -0.038326 | -0.299798 | 0.070575 | 0.031717
-8.0 -0.615311 | 0.149327 | -0.054726 | -0.376907 | 0.061671 | -0.031556 | -0.238384 | 0.087311 | 0.023170
-7.0 -0.372663 | 0.184249 | -0.012882 | -0.243216 | 0.068815 | -0.025296 | -0.129432 | 0.115114 | -0.012414
-6.0 -0.410653 | 0.136509 | -0.014658 | -0.235873 | 0.063434 | -0.020817 | -0.174768 | 0.072755 | -0.006159
-5.0 -0.342268 | 0.091533 | -0.046937 | -0.146964 | 0.041881 | -0.045293 | -0.195291 | 0.049341 | 0.001645
-4.0 -0.236149 | 0.078314 | -0.041943 | -0.084940 | 0.035679 | -0.039625 | -0.151198 | 0.042330 | 0.002318
-3.0 -0.154813 | 0.096293 | -0.036230 | -0.037792 | 0.049693 | -0.028944 | -0.117012 | 0.046315 | 0.007286
-2.0 -0.113029 | 0.112254 | -0.076413 | 0.110335 | 0.077253 | -0.045188 | -0.223362 | 0.034727 | 0.031225
-1.0 0.029623 | 0.091889 | -0.066615 | 0.197452 | 0.047136 | -0.054152 | -0.167831 | 0.044470 | 0.012463
0.0 0.085475 | 0.072452 | -0.048777 | 0.202584 | 0.036063 | -0.036214 | -0.117118 | 0.036098 | 0.012563
1.0 0.149951 | 0.073845 | -0.051364 | 0.250914 | 0.040170 | -0.033325 | -0.100976 | 0.033384 | 0.018038
2.0 0.273744 | 0.085825 | -0.036102 | 0.298766 | 0.064847 | -0.025838 | -0.025040 | 0.020683 | 0.010264
3.0 0.391647 | 0.113981 | -0.021404 | 0.361762 | 0.078725 | -0.015363 | 0.029869 | 0.034949 | 0.006042
4.0 0.550685 | 0.126877 | -0.006933 | 0.465269 | 0.073402 | -0.016865 | 0.085399 | 0.053144 | -0.009932
5.0 0.642283 | 0.149318 | -0.017023 | 0.590522 | 0.082649 | -0.032341 | 0.051736 | 0.066335 | -0.015317
6.0 0.723278 | 0.150445 | -0.044245 | 0.691529 | 0.101345 | -0.056532 | 0.031719 | 0.048737 | -0.012286
7.0 0.820900 | 0.160326 | -0.002960 | 0.671403 | 0.107106 | -0.018754 | 0.149471 | 0.052866 | -0.015793
8.0 0.941293 | 0.168001 | 0.002246 | 0.759983 | 0.114775 | -0.018485 | 0.181286 | 0.052851 | -0.020732
9.0 0.978064 | 0.180348 | -0.011522 | 0.800782 | 0.124462 | -0.012006 | 0.177256 | 0.055492 | -0.000483
10.0 1.030016 | 0.216283 | -0.026956 | 0.865400 | 0.146109 | -0.020015 | 0.164591 | 0.069762 | 0.006941
11.0 1.059287 | 0.308071 | -0.029270 | 0.881475 | 0.200644 | -0.029826 | 0.177786 | 0.107032 | -0.000556
12.0 1.138301 | 0.326392 | -0.012492 | 0.952065 | 0.212362 | -0.026393 | 0.186207 | 0.113630 | -0.013901
13.0 1.342346 | 0.358636 | 0.010242 1.037544 | 0.239026 | -0.036462 | 0.304774 | 0.119174 | -0.046704
14.0 1.423991 | 0.392552 | 0.009900 | 1.033559 | 0.266011 | -0.029556 | 0.390412 | 0.126121 | -0.039456
15.0 1.503328 | 0.439782 | 0.010582 1.020995 | 0.301837 | -0.037976 | 0.482308 | 0.137490 | -0.048558
16.0 1.559984 | 0.484265 | 0.054941 | 0.965013 | 0.309875 | -0.008884 | 0.594945 | 0.173921 | -0.063825
17.0 1.521015 | 0.493272 | 0.052349 | 0.932027 | 0.308962 | 0.002910 | 0.588968 | 0.183831 | -0.049439
18.0 1.570814 | 0.565128 | 0.063948 | 0.910171 | 0.345103 | 0.000565 | 0.660621 | 0.219547 | -0.063383
19.0 1.599989 | 0.669775 | 0.053890 | 0.933969 | 0.400979 | -0.059927 | 0.665999 | 0.268304 | -0.113817
20.0 1.552179 | 0.737312 | 0.090321 | 0.897676 | 0.450315 | -0.040055 | 0.654495 | 0.286522 | -0.130376
21.0 1.574633 | 0.748372 | 0.117953 | 0.877858 | 0.454481 | -0.011666 | 0.696783 | 0.293404 | -0.129619
22.0 1.649365 | 0.760750 | 0.110373 | 0.909798 | 0.442681 | -0.034771 | 0.739564 | 0.317573 | -0.145144
23.0 1.730178 | 0.813359 | 0.137893 | 0.918505 | 0.460375 | -0.047443 | 0.811674 | 0.352478 | -0.185336
24.0 1.690757 | 0.852790 | 0.161356 | 0.882536 | 0.483599 | -0.023541 | 0.808234 | 0.368681 | -0.184897
25.0 1.730890 | 0.897980 | 0.231966 | 0.868750 | 0.474165 | -0.001654 | 0.862161 | 0.423332 | -0.233620




Tabla. 15. Datos de simulacion en SolidWorks para la configuracién biplano a 100 000 Re,
en referencia de la figura. 31y las tablas 3 y 4.

A CLT CDT CMT CL1 CD1 CM1 CL2 CD2 CM2
-25.0 | -0.983239 | 0.521792 | -0.241646 | -0.621591 | 0.351293 | -0.052630 | -0.361629 | 0.170133 | 0.189016
-24.0 | -1.010956 | 0.503486 | -0.229123 | -0.628547 | 0.349161 | -0.029697 | -0.382388 | 0.153941 | 0.199426
-23.0 | -0.954595 | 0.447619 | -0.182913 | -0.622010 | 0.318003 | -0.020859 | -0.332583 | 0.129214 | 0.162054
-22.0 | -0.966204 | 0.437017 | -0.202421 | -0.605108 | 0.305109 | -0.033657 | -0.361096 | 0.131488 | 0.168764
-21.0 | -0.876926 | 0.425487 | -0.199445 | -0.538808 | 0.307465 | -0.050663 | -0.338111 | 0.117581 | 0.148782
-20.0 | -0.777445 | 0.401054 | -0.155107 | -0.502317 | 0.307611 | -0.035658 | -0.275123 | 0.093027 | 0.119449
-19.0 | -0.821776 | 0.337800 | -0.153187 | -0.532856 | 0.247756 | -0.028587 | -0.288915 | 0.089648 | 0.124600
-18.0 | -0.767674 | 0.286802 | -0.151196 | -0.489922 | 0.203438 | -0.063937 | -0.277744 | 0.082981 | 0.087259
-17.0 | -0.803876 | 0.247493 | -0.148151 | -0.512170 | 0.174128 | -0.075140 | -0.291711 | 0.072985 | 0.073010
-16.0 | -0.727034 | 0.228751 | -0.141066 | -0.450883 | 0.163857 | -0.064802 | -0.276150 | 0.064525 | 0.076264
-15.0 | -0.719029 | 0.201968 | -0.096864 | -0.494003 | 0.156829 | -0.048408 | -0.225022 | 0.044781 | 0.048456
-14.0 | -0.698010 | 0.174855 | -0.102514 | -0.435235 | 0.124090 | -0.058005 | -0.262768 | 0.050410 | 0.044509
-13.0 | -0.725867 | 0.164740 | -0.118366 | -0.395716 | 0.103076 | -0.065792 | -0.330136 | 0.061317 | 0.052574
-12.0 | -0.699617 | 0.155555 | -0.104450 | -0.382570 | 0.101472 | -0.057598 | -0.317035 | 0.053745 | 0.046852
-11.0 | -0.727254 | 0.145193 | -0.091088 | -0.391887 | 0.094831 | -0.045757 | -0.335354 | 0.050020 | 0.045331
-10.0 | -0.833052 | 0.139177 | -0.105125 | -0.423973 | 0.066488 | -0.048519 | -0.409059 | 0.072337 | 0.056606
-9.0 -0.718063 | 0.128871 | -0.073336 | -0.426272 | 0.059238 | -0.045403 | -0.291776 | 0.069304 | 0.027933
-8.0 -0.620366 | 0.149251 | -0.062957 | -0.377123 | 0.059969 | -0.035956 | -0.243227 | 0.088972 | 0.027002
-7.0 -0.387820 | 0.178620 | -0.015973 | -0.255883 | 0.067485 | -0.027316 | -0.131922 | 0.110845 | -0.011343
-6.0 -0.404072 | 0.135476 | -0.014236 | -0.238208 | 0.062500 | -0.022755 | -0.165853 | 0.072688 | -0.008519
-5.0 -0.353765 | 0.090038 | -0.050881 | -0.150306 | 0.040789 | -0.045923 | -0.203447 | 0.048963 | 0.004958
-4.0 -0.243860 | 0.076246 | -0.042218 | -0.092522 | 0.033912 | -0.037713 | -0.151328 | 0.042051 | 0.004505
-3.0 -0.159595 | 0.093909 | -0.037699 | -0.039600 | 0.047761 | -0.029234 | -0.119986 | 0.045881 | 0.008465
-2.0 -0.126982 | 0.107113 | -0.077728 | 0.099077 | 0.073579 | -0.046024 | -0.226055 | 0.033276 | 0.031705
-1.0 0.026445 | 0.088155 | -0.070752 | 0.197478 | 0.045106 | -0.056523 | -0.171037 | 0.042786 | 0.014229
0.0 0.083765 | 0.069854 | -0.051353 | 0.202852 | 0.035527 | -0.037423 | -0.119095 | 0.034055 | 0.013930
1.0 0.128371 | 0.073127 | -0.052496 | 0.236857 | 0.040609 | -0.029999 | -0.108497 | 0.032254 | 0.022497
2.0 0.266810 | 0.085039 | -0.033423 | 0.288179 | 0.064478 | -0.022172 | -0.021385 | 0.020300 | 0.011251
3.0 0.386037 | 0.110223 | -0.018360 | 0.355919 | 0.076101 | -0.011420 | 0.030103 | 0.033847 | 0.006941
4.0 0.532251 | 0.122896 | -0.002749 | 0.451309 | 0.070698 | -0.010039 | 0.080927 | 0.051893 | -0.007290
5.0 0.614384 | 0.144490 | -0.017207 | 0.573447 | 0.083490 | -0.026449 | 0.040916 | 0.060690 | -0.009242
6.0 0.717879 | 0.147555 | -0.039188 | 0.686058 | 0.099303 | -0.051106 | 0.031797 | 0.047917 | -0.011918
7.0 0.827214 | 0.157200 | 0.010347 | 0.659195 | 0.104629 | -0.008072 | 0.167998 | 0.052244 | -0.018419
8.0 0.869875 | 0.156813 | 0.005016 | 0.713160 | 0.109669 | 0.002494 | 0.156696 | 0.046802 | -0.002523
9.0 0.966867 | 0.178180 | 0.003100 | 0.780020 | 0.121763 | 0.003203 | 0.186824 | 0.056060 | 0.000103
10.0 1.016358 | 0.211358 | -0.011373 | 0.851869 | 0.141313 | -0.002517 | 0.164470 | 0.069671 | 0.008855
11.0 1.057463 | 0.303704 | -0.005438 | 0.863431 | 0.197522 | -0.004577 | 0.194010 | 0.105816 | 0.000861
12.0 1.093376 | 0.315857 | 0.007690 | 0.920600 | 0.205108 | 0.003517 | 0.172752 | 0.110393 | -0.004173
13.0 1.322606 | 0.352622 | 0.042520 | 1.009529 | 0.233994 | -0.001050 | 0.313054 | 0.118236 | -0.043571
14.0 1.393961 | 0.382032 | 0.041960 | 1.008785 | 0.259223 | 0.007460 | 0.385158 | 0.122427 | -0.034499
15.0 1.479277 | 0.430456 | 0.046224 | 1.004953 | 0.296134 | 0.002715 | 0.474304 | 0.133913 | -0.043509
16.0 1.543798 | 0.477128 | 0.101969 | 0.939275 | 0.301775 | 0.037936 | 0.604502 | 0.174932 | -0.064033
17.0 1.527826 | 0.490973 | 0.105113 | 0.918551 | 0.303620 | 0.052611 | 0.609257 | 0.186921 | -0.052502
18.0 1.517296 | 0.544104 | 0.134202 | 0.849589 | 0.323456 | 0.077050 | 0.667692 | 0.220220 | -0.057152
19.0 1.554301 | 0.656540 | 0.114388 | 0.917694 | 0.393210 | 0.007871 | 0.636585 | 0.262886 | -0.106517
20.0 1.521022 | 0.723651 | 0.167743 | 0.868011 | 0.438822 | 0.042285 | 0.653007 | 0.284403 | -0.125458
21.0 1.578768 | 0.740600 | 0.195523 | 0.880464 | 0.449951 | 0.068913 | 0.698311 | 0.290214 | -0.126610
22.0 1.632171 | 0.749961 | 0.186751 | 0.897725 | 0.437025 | 0.049318 | 0.734447 | 0.312484 | -0.137433
23.0 1.710822 | 0.800808 | 0.225793 | 0.904121 | 0.451497 | 0.042457 | 0.806708 | 0.348849 | -0.183337
24.0 1.666122 | 0.839087 | 0.254676 | 0.868554 | 0.475259 | 0.074639 | 0.797579 | 0.363371 | -0.180037
25.0 1.722510 | 0.891052 | 0.318568 | 0.859279 | 0.472212 | 0.092808 | 0.863254 | 0.418388 | -0.225760




Tabla. 16. Datos de simulacion en SolidWorks para la configuracién biplano a 120 000 Re.

A CLT CDT CMT CL1 CD1 CM1 CL2 CD2 CM2
-25.0 | -0.992719 | 0.525938 | -0.168337 | -0.627236 | 0.353703 | 0.022173 | -0.365466 | 0.171891 | 0.190510
-24.0 | -1.020650 | 0.506005 | -0.158425 | -0.636091 | 0.352351 | 0.042253 | -0.384535 | 0.153298 | 0.200678
-23.0 | -0.961035 | 0.449964 | -0.121853 | -0.625866 | 0.319250 | 0.041862 | -0.335168 | 0.130339 | 0.163714
-22.0 | -0.973264 | 0.439515 | -0.145497 | -0.610275 | 0.307112 | 0.024342 | -0.362989 | 0.132011 | 0.169839
-21.0 | -0.895465 | 0.431941 | -0.144441 | -0.551347 | 0.312581 | 0.006805 | -0.344113 | 0.118948 | 0.151246
-20.0 | -0.788522 | 0.405494 | -0.104387 | -0.508198 | 0.310588 | 0.017285 | -0.280316 | 0.094516 | 0.121672
-19.0 | -0.836763 | 0.341640 | -0.112579 | -0.543547 | 0.251679 | 0.012233 | -0.293213 | 0.089586 | 0.124812
-18.0 | -0.777624 | 0.287765 | -0.124047 | -0.493668 | 0.202447 | -0.036982 | -0.283952 | 0.084957 | 0.087065
-17.0 | -0.819678 | 0.251430 | -0.126765 | -0.518923 | 0.175689 | -0.052346 | -0.300759 | 0.075381 | 0.074419
-16.0 | -0.730987 | 0.228586 | -0.118269 | -0.454602 | 0.165761 | -0.042589 | -0.276387 | 0.062485 | 0.075680
-15.0 | -0.739296 | 0.206830 | -0.077095 | -0.508063 | 0.160019 | -0.026666 | -0.231230 | 0.046478 | 0.050429
-14.0 | -0.704503 | 0.176552 | -0.087591 | -0.441809 | 0.126695 | -0.041806 | -0.262689 | 0.049522 | 0.045785
-13.0 | -0.771030 | 0.174759 | -0.102389 | -0.436071 | 0.112060 | -0.045038 | -0.334944 | 0.062368 | 0.057351
-12.0 | -0.756180 | 0.164071 | -0.086162 | -0.433733 | 0.106551 | -0.038063 | -0.322435 | 0.057200 | 0.048098
-11.0 | -0.759029 | 0.150997 | -0.082162 | -0.418986 | 0.096911 | -0.035304 | -0.340031 | 0.053768 | 0.046858
-10.0 | -0.853048 | 0.140778 | -0.105076 | -0.432672 | 0.064994 | -0.046921 | -0.420359 | 0.075449 | 0.058156
-9.0 -0.719896 | 0.128273 | -0.066723 | -0.433668 | 0.059237 | -0.041826 | -0.286214 | 0.068722 | 0.024896
-8.0 -0.626921 | 0.146169 | -0.047949 | -0.402459 | 0.062454 | -0.026125 | -0.224445 | 0.083416 | 0.021824
-7.0 -0.395833 | 0.176598 | -0.011676 | -0.261055 | 0.065043 | -0.023858 | -0.134769 | 0.111271 | -0.012182
-6.0 -0.407733 | 0.135138 | -0.012170 | -0.241241 | 0.062473 | -0.019672 | -0.166480 | 0.072392 | -0.007502
-5.0 -0.356879 | 0.089936 | -0.050028 | -0.152438 | 0.040756 | -0.044602 | -0.204429 | 0.048912 | 0.005426
-4.0 -0.244595 | 0.076921 | -0.044174 | -0.088043 | 0.033231 | -0.039810 | -0.156541 | 0.043420 | 0.004365
-3.0 -0.156837 | 0.094195 | -0.037617 | -0.036473 | 0.047647 | -0.029443 | -0.120359 | 0.046284 | 0.008175
-2.0 -0.135129 | 0.103533 | -0.077059 | 0.091727 | 0.070980 | -0.044378 | -0.226852 | 0.032300 | 0.032681
-1.0 0.010912 | 0.087486 | -0.070286 | 0.184728 | 0.044737 | -0.052023 | -0.173818 | 0.042487 | 0.018262
0.0 0.075916 | 0.069392 | -0.052570 | 0.198512 | 0.035856 | -0.036253 | -0.122602 | 0.033271 | 0.016317
1.0 0.127507 | 0.074572 | -0.052097 | 0.233304 | 0.041975 | -0.028556 | -0.105807 | 0.032342 | 0.023541
2.0 0.276805 | 0.090639 | -0.032483 | 0.292612 | 0.067693 | -0.023455 | -0.015822 | 0.022690 | 0.009028
3.0 0.384868 | 0.109831 | -0.021247 | 0.357679 | 0.077021 | -0.012779 | 0.027173 | 0.032543 | 0.008468
4.0 0.530868 | 0.124286 | -0.006159 | 0.451203 | 0.071693 | -0.011037 | 0.079649 | 0.052294 | -0.004878
5.0 0.614710 | 0.141946 | -0.023660 | 0.577931 | 0.083612 | -0.029859 | 0.036760 | 0.058029 | -0.006198
6.0 0.725952 | 0.148178 | -0.046001 | 0.695860 | 0.099933 | -0.057922 | 0.030069 | 0.047924 | -0.011921
7.0 0.863387 | 0.160626 | 0.013138 | 0.666821 | 0.106440 | -0.011846 | 0.196548 | 0.053874 | -0.024984
8.0 0.881569 | 0.156995 | 0.000051 | 0.716993 | 0.109379 | -0.001753 | 0.164557 | 0.047292 | -0.001804
9.0 0.970982 | 0.177423 | -0.004246 | 0.773740 | 0.120954 | 0.000786 | 0.197224 | 0.056128 | 0.005032
10.0 1.023970 | 0.209563 | -0.024532 | 0.861277 | 0.140804 | -0.013313 | 0.162678 | 0.068401 | 0.011219
11.0 1.061803 | 0.302654 | -0.019961 | 0.857916 | 0.195840 | -0.016396 | 0.203868 | 0.106467 | 0.003565
12.0 1.094226 | 0.315908 | -0.011918 | 0.914293 | 0.204876 | -0.010479 | 0.179913 | 0.110688 | 0.001439
13.0 1.312154 | 0.348681 | 0.012195 1.006921 | 0.232546 | -0.022556 | 0.305213 | 0.115761 | -0.034751
14.0 1.385018 | 0.379494 | 0.009454 | 0.998607 | 0.258387 | -0.015242 | 0.386398 | 0.120754 | -0.024696
15.0 1.482122 | 0.430022 | 0.007340 | 1.002858 | 0.295786 | -0.030857 | 0.479249 | 0.133852 | -0.038197
16.0 1.574431 | 0.481663 | 0.065176 | 0.947938 | 0.303765 | 0.003675 | 0.626475 | 0.177497 | -0.061500
17.0 1.527021 | 0.489905 | 0.071527 | 0.890511 | 0.298790 | 0.028177 | 0.636495 | 0.190714 | -0.043350
18.0 1.567985 | 0.551472 | 0.081250 | 0.886415 | 0.331773 | 0.029039 | 0.681557 | 0.219293 | -0.052211
19.0 1.576528 | 0.665147 | 0.051796 | 0.930762 | 0.398611 | -0.055326 | 0.645751 | 0.266118 | -0.107122
20.0 1.547438 | 0.734770 | 0.092308 | 0.886316 | 0.447272 | -0.027049 | 0.661116 | 0.287087 | -0.119357
21.0 1.580915 | 0.748461 | 0.129250 | 0.850676 | 0.448799 | 0.004217 | 0.730247 | 0.299250 | -0.125033
22.0 1.643582 | 0.754694 | 0.104328 | 0.899058 | 0.438929 | -0.030445 | 0.744527 | 0.315341 | -0.134773
23.0 1.758929 | 0.815226 | 0.134503 | 0.920304 | 0.464018 | -0.032669 | 0.838633 | 0.350767 | -0.167172
24.0 1.702606 | 0.852645 | 0.154463 | 0.898328 | 0.486107 | -0.024968 | 0.804299 | 0.366109 | -0.179431
25.0 1.745430 | 0.898976 | 0.222230 | 0.874310 | 0.476667 | -0.005218 | 0.871143 | 0.421883 | -0.227448




Apéndice C. Datos de simulacion en SolidWorks para la configuracion biplano Delta
invertida.

Tabla. 17. Datos de simulacion en SolidWorks para la configuracion biplano Delta invertida
a 60 000 Re.

A CLT CDT CMT CL1 CD1 CM1 CL2 CD2 CM2
-25.0 | -0.556041 | 0.288710 | -0.009521 | -0.863055 | 0.468524 | -0.004680 | -0.085042 | 0.012846 | 0.004840
-24.0 | -0.537818 | 0.265160 | -0.011085 | -0.720115 | 0.370172 | -0.001851 | -0.258180 | 0.104068 | 0.009234
-23.0 | -0.460335 | 0.238410 | -0.008139 | -0.625843 | 0.335771 | -0.000563 | -0.206448 | 0.089055 | 0.007576
-22.0 | -0.535457 | 0.232311 | -0.009264 | -0.767958 | 0.357618 | -0.003092 | -0.178787 | 0.040075 | 0.006172
-21.0 | -0.470074 | 0.209689 | -0.007629 | -0.654377 | 0.308635 | -0.001249 | -0.187348 | 0.057897 | 0.006381
-20.0 | -0.485775 | 0.198471 | -0.007760 | -0.680444 | 0.299170 | -0.001503 | -0.187146 | 0.043989 | 0.006257
-19.0 | -0.463696 | 0.171815 | -0.004614 | -0.711174 | 0.281041 | -0.001685 | -0.084034 | 0.004242 | 0.002930
-18.0 | -0.426113 | 0.155048 | -0.003063 | -0.621389 | 0.239167 | 0.000509 | -0.126544 | 0.025998 | 0.003572
-17.0 | -0.398497 | 0.139688 | -0.002443 | -0.578114 | 0.212311 | 0.000961 | -0.122951 | 0.028275 | 0.003404
-16.0 | -0.381211 | 0.121439 | -0.000465 | -0.578276 | 0.191904 | 0.001019 | -0.078891 | 0.013335 | 0.001484
-15.0 | -0.389798 | 0.109509 | -0.000555 | -0.549123 | 0.163998 | 0.001817 | -0.145386 | 0.025918 | 0.002372
-14.0 | -0.396766 | 0.097902 | 0.001693 | -0.516683 | 0.132296 | 0.003577 | -0.212824 | 0.045143 | 0.001884
-13.0 | -0.351079 | 0.091431 | 0.001066 | -0.471387 | 0.133891 | 0.002539 | -0.166531 | 0.026295 | 0.001473
-12.0 | -0.310211 | 0.091125 | 0.000375 | -0.432527 | 0.140350 | 0.001759 | -0.122575 | 0.015609 | 0.001385
-11.0 | -0.251243 | 0.087069 | 0.000793 | -0.363299 | 0.141733 | 0.001309 | -0.079341 | 0.003206 | 0.000516
-10.0 | -0.338406 | 0.073613 | -0.000212 | -0.423137 | 0.097107 | 0.001583 | -0.208445 | 0.037575 | 0.001795
-9.0 -0.330463 | 0.069436 | -0.000722 | -0.438124 | 0.074877 | 0.000887 | -0.165317 | 0.061097 | 0.001609
-8.0 -0.299816 | 0.059575 | -0.001250 | -0.435984 | 0.071903 | -0.000420 | -0.090924 | 0.040669 | 0.000830
-7.0 -0.260622 | 0.055341 | -0.000731 | -0.269670 | 0.056251 | 0.001578 | -0.246775 | 0.053953 | 0.002309
-6.0 -0.198850 | 0.053305 | 0.000762 | -0.185870 | 0.044280 | 0.001829 | -0.218796 | 0.067159 | 0.001068
-5.0 -0.180931 | 0.039439 | -0.000640 | -0.218570 | 0.046742 | 0.000477 | -0.123203 | 0.028239 | 0.001117
-4.0 -0.116667 | 0.045464 | -0.000292 | -0.140319 | 0.044599 | 0.000323 | -0.080394 | 0.046798 | 0.000615
-3.0 -0.082961 | 0.042274 | -0.000443 | -0.081553 | 0.045028 | 0.000134 | -0.085133 | 0.038054 | 0.000577
-2.0 -0.032058 | 0.041755 | 0.000351 | 0.031873 | 0.048399 | 0.001419 | -0.130159 | 0.031567 | 0.001069
-1.0 0.018071 | 0.045590 | 0.001213 | 0.115216 | 0.037094 | 0.001413 | -0.130986 | 0.058633 | 0.000200
0.0 0.041657 | 0.031583 | -0.001433 | 0.072871 | 0.036561 | -0.000737 | -0.006232 | 0.023951 | 0.000695
1.0 0.092952 | 0.034767 | -0.001444 | 0.137434 | 0.038005 | -0.001183 | 0.024712 | 0.029805 | 0.000261
2.0 0.128791 | 0.039883 | -0.001050 | 0.200268 | 0.046800 | -0.000852 | 0.019135 | 0.029274 | 0.000197
3.0 0.185215 | 0.042435 | -0.000603 | 0.280460 | 0.051195 | -0.000649 | 0.039098 | 0.029001 | -0.000046
4.0 0.223136 | 0.051670 | -0.000949 | 0.352881 | 0.053361 | -0.001030 | 0.024087 | 0.049082 | -0.000081
5.0 0.278786 | 0.050340 | -0.000450 | 0.420516 | 0.060706 | -0.000755 | 0.061357 | 0.034443 | -0.000305
6.0 0.316868 | 0.059677 | -0.001208 | 0.444335 | 0.068672 | -0.001644 | 0.121329 | 0.045882 | -0.000436
7.0 0.365897 | 0.075501 | 0.000163 | 0.524315 | 0.087537 | -0.000932 | 0.122874 | 0.057044 | -0.001095
8.0 0.414799 | 0.074579 | -0.000214 | 0.592127 | 0.089589 | -0.001357 | 0.142766 | 0.051558 | -0.001143
9.0 0.438014 | 0.093922 | -0.000273 | 0.644240 | 0.101644 | -0.001331 | 0.121646 | 0.082089 | -0.001058
10.0 0.481358 | 0.109704 | -0.000252 | 0.688721 | 0.136559 | -0.001376 | 0.163250 | 0.068513 | -0.001125
11.0 0.494276 | 0.155347 | 0.000336 | 0.595994 | 0.191823 | -0.001723 | 0.338272 | 0.099401 | -0.002060
12.0 0.537967 | 0.159346 | -0.000208 | 0.672132 | 0.197886 | -0.001905 | 0.332183 | 0.100234 | -0.001697
13.0 0.572387 | 0.157950 | -0.001327 | 0.719004 | 0.187977 | -0.003258 | 0.347502 | 0.111901 | -0.001931
14.0 0.596426 | 0.171612 | -0.001398 | 0.714017 | 0.195202 | -0.003996 | 0.416081 | 0.135439 | -0.002598
15.0 0.635881 | 0.194917 | 0.000505 | 0.762658 | 0.216576 | -0.002949 | 0.441448 | 0.161712 | -0.003454
16.0 0.665682 | 0.222286 | 0.002124 | 0.731194 | 0.239003 | -0.003303 | 0.565259 | 0.196667 | -0.005426
17.0 0.700416 | 0.240003 | 0.001676 | 0.810006 | 0.270201 | -0.003044 | 0.532362 | 0.193701 | -0.004720
18.0 0.708418 | 0.277377 | 0.005239 | 0.773184 | 0.291469 | -0.002247 | 0.609145 | 0.255796 | -0.007485
19.0 0.743527 | 0.297840 | 0.007024 | 0.812676 | 0.322172 | -0.001245 | 0.637533 | 0.260549 | -0.008270
20.0 0.683958 | 0.299594 | 0.006084 | 0.666912 | 0.290176 | -0.004041 | 0.710213 | 0.314089 | -0.010125
21.0 0.690033 | 0.312313 | 0.004266 | 0.642285 | 0.293203 | -0.006619 | 0.763398 | 0.341682 | -0.010885
22.0 0.711823 | 0.334088 | 0.005754 | 0.577928 | 0.287561 | -0.007821 | 0.917374 | 0.405526 | -0.013576
23.0 0.821897 | 0.384170 | 0.006621 | 0.885058 | 0.413192 | -0.003956 | 0.725102 | 0.339693 | -0.010578
24.0 0.777277 | 0.413486 | 0.011812 | 0.754394 | 0.410494 | -0.003435 | 0.812503 | 0.418136 | -0.015247
25.0 0.749970 | 0.412208 | 0.011998 | 0.725019 | 0.393433 | -0.005381 | 0.788364 | 0.441076 | -0.017379




Tabla. 18. Datos de simulacion en SolidWorks para la configuracién biplano Delta invertida
a 80 000 Re.

A CLT CDT CMT CL1 CD1 CM1 CL2 CD2 CM2
-25.0 | -0.518129 | 0.281137 | -0.010057 | -0.740711 | 0.412032 | -0.002426 | -0.176675 | 0.080334 | 0.007632
-24.0 | -0.509005 | 0.253617 | -0.008804 | -0.705108 | 0.357725 | -0.000655 | -0.208179 | 0.093912 | 0.008149
-23.0 | -0.452987 | 0.231139 | -0.006309 | -0.671781 | 0.351723 | -0.001069 | -0.117336 | 0.046149 | 0.005239
-22.0 | -0.489610 | 0.222781 | -0.009142 | -0.669617 | 0.318408 | -0.001545 | -0.213480 | 0.076082 | 0.007597
-21.0 | -0.435933 | 0.200022 | -0.006419 | -0.613966 | 0.289962 | -0.000381 | -0.162823 | 0.062049 | 0.006038
-20.0 | -0.435610 | 0.185657 | -0.006635 | -0.604226 | 0.270074 | -0.000111 | -0.176950 | 0.056155 | 0.006524
-19.0 | -0.457088 | 0.172283 | -0.005245 | -0.691681 | 0.279893 | -0.001869 | -0.097196 | 0.007190 | 0.003376
-18.0 | -0.433295 | 0.156065 | -0.003534 | -0.626573 | 0.241916 | 0.000201 | -0.136792 | 0.024357 | 0.003736
-17.0 | -0.396363 | 0.139852 | -0.002502 | -0.585113 | 0.219099 | 0.000525 | -0.106804 | 0.018274 | 0.003028
-16.0 | -0.374802 | 0.124695 | -0.001564 | -0.555760 | 0.194796 | 0.000787 | -0.097195 | 0.017150 | 0.002351
-15.0 | -0.386939 | 0.109276 | -0.000664 | -0.540705 | 0.162456 | 0.001915 | -0.151058 | 0.027693 | 0.002580
-14.0 | -0.384131 | 0.096130 | 0.001677 | -0.496248 | 0.130884 | 0.003735 | -0.212156 | 0.042817 | 0.002058
-13.0 | -0.350287 | 0.090949 | 0.001006 | -0.467871 | 0.133201 | 0.002597 | -0.169919 | 0.026131 | 0.001591
-12.0 | -0.313062 | 0.090920 | 0.000123 | -0.433995 | 0.141423 | 0.001660 | -0.127549 | 0.013442 | 0.001537
-11.0 | -0.254017 | 0.086651 | 0.000621 | -0.367933 | 0.142965 | 0.001208 | -0.079262 | 0.000255 | 0.000587
-10.0 | -0.339120 | 0.072030 | -0.000295 | -0.427867 | 0.096073 | 0.001435 | -0.202996 | 0.035149 | 0.001730
-9.0 -0.338071 | 0.067059 | -0.000911 | -0.446311 | 0.071974 | 0.000903 | -0.172037 | 0.059528 | 0.001814
-8.0 -0.303905 | 0.057780 | -0.001522 | -0.443848 | 0.070736 | -0.000517 | -0.089220 | 0.037910 | 0.001005
-7.0 -0.263898 | 0.053616 | -0.000692 | -0.285551 | 0.055968 | 0.001525 | -0.230713 | 0.050013 | 0.002217
-6.0 -0.202921 | 0.051149 | 0.000798 | -0.197713 | 0.043438 | 0.001874 | -0.210942 | 0.062989 | 0.001076
-5.0 -0.172608 | 0.037950 | -0.000714 | -0.230690 | 0.047001 | 0.000158 | -0.083513 | 0.024067 | 0.000872
-4.0 -0.114276 | 0.045154 | -0.000565 | -0.148676 | 0.043895 | 0.000083 | -0.061509 | 0.047093 | 0.000648
-3.0 -0.084304 | 0.041382 | -0.000586 | -0.083461 | 0.043824 | 0.000192 | -0.085609 | 0.037640 | 0.000778
-2.0 -0.032284 | 0.039185 | 0.000103 | 0.019913 | 0.044683 | 0.001177 | -0.112380 | 0.030754 | 0.001073
-1.0 0.018095 | 0.045167 | 0.001203 | 0.117356 | 0.035626 | 0.001460 | -0.134209 | 0.059813 | 0.000257
0.0 0.039359 | 0.030699 | -0.001823 | 0.062912 | 0.035790 | -0.000993 | 0.003225 | 0.022891 | 0.000830
1.0 0.095594 | 0.034479 | -0.001212 | 0.137239 | 0.037183 | -0.001013 | 0.031708 | 0.030336 | 0.000198
2.0 0.123461 | 0.038341 | -0.001921 | 0.173802 | 0.045107 | -0.001537 | 0.046236 | 0.027965 | 0.000384
3.0 0.179723 | 0.041034 | -0.000844 | 0.280669 | 0.050168 | -0.000593 | 0.024857 | 0.027024 | 0.000251
4.0 0.218444 | 0.049030 | -0.001406 | 0.343871 | 0.051907 | -0.001119 | 0.026022 | 0.044624 | 0.000287
5.0 0.265513 | 0.048925 | -0.001444 | 0.396125 | 0.058043 | -0.001281 | 0.065141 | 0.034941 | 0.000163
6.0 0.313219 | 0.056991 | -0.001737 | 0.427344 | 0.064256 | -0.002100 | 0.138151 | 0.045852 | -0.000363
7.0 0.356605 | 0.072083 | -0.000778 | 0.502934 | 0.083566 | -0.001550 | 0.132130 | 0.054475 | -0.000772
8.0 0.405530 | 0.071803 | -0.000956 | 0.579640 | 0.085743 | -0.001690 | 0.138434 | 0.050423 | -0.000734
9.0 0.431240 | 0.091941 | -0.001369 | 0.619280 | 0.099000 | -0.002125 | 0.142776 | 0.081123 | -0.000756
10.0 0.474275 | 0.106109 | -0.001261 | 0.664213 | 0.130224 | -0.002051 | 0.182904 | 0.069123 | -0.000790
11.0 0.478497 | 0.147757 | -0.002197 | 0.559509 | 0.179942 | -0.003352 | 0.354260 | 0.098393 | -0.001154
12.0 0.525573 | 0.156793 | -0.001298 | 0.640004 | 0.192168 | -0.002583 | 0.350068 | 0.102537 | -0.001284
13.0 0.564927 | 0.156916 | -0.001551 | 0.693316 | 0.184653 | -0.003381 | 0.368009 | 0.114380 | -0.001830
14.0 0.593824 | 0.169274 | -0.002310 | 0.685590 | 0.187576 | -0.004825 | 0.453104 | 0.141217 | -0.002515
15.0 0.618799 | 0.187147 | -0.002057 | 0.706663 | 0.199441 | -0.004733 | 0.484070 | 0.168310 | -0.002677
16.0 0.689674 | 0.223243 | 0.001412 | 0.801042 | 0.253815 | -0.002253 | 0.518892 | 0.176367 | -0.003665
17.0 0.679027 | 0.240353 | 0.001505 | 0.676217 | 0.244389 | -0.004374 | 0.683439 | 0.234195 | -0.005879
18.0 0.662483 | 0.255629 | 0.000428 | 0.638452 | 0.241255 | -0.007154 | 0.699452 | 0.277721 | -0.007583
19.0 0.728548 | 0.281029 | 0.002688 | 0.800215 | 0.300237 | -0.004344 | 0.618689 | 0.251598 | -0.007032
20.0 0.749851 | 0.304417 | 0.002906 | 0.826489 | 0.322449 | -0.004570 | 0.632367 | 0.276793 | -0.007477
21.0 0.812177 | 0.340889 | 0.004771 | 0.925164 | 0.380869 | -0.002851 | 0.638927 | 0.279595 | -0.007622
22.0 0.785987 | 0.344737 | 0.003263 | 0.796863 | 0.351721 | -0.006260 | 0.769414 | 0.334071 | -0.009523
23.0 0.829863 | 0.388327 | 0.007562 | 0.836405 | 0.401556 | -0.003970 | 0.819946 | 0.368086 | -0.011532
24.0 0.757164 | 0.406147 | 0.010921 | 0.669600 | 0.381834 | -0.004550 | 0.891632 | 0.443513 | -0.015471
25.0 0.816404 | 0.446310 | 0.013629 | 0.814206 | 0.454212 | -0.002345 | 0.819896 | 0.434250 | -0.015974




Tabla. 19. Datos de simulacion en SolidWorks para la configuracién biplano Delta invertida
a 100 000 Re. En referencia de la figura. 32 y las tablas 5 y 6.

A CLT CDT CMT CL1 CD1 CM1 CL2 CD2 CM2
-25.0 | -0.533759 | 0.284094 | -0.009899 | -0.785896 | 0.430927 | -0.003049 | -0.146959 | 0.058834 | 0.006850
-24.0 | -0.514417 | 0.251041 | -0.007097 | -0.764823 | 0.382106 | -0.001456 | -0.130269 | 0.049972 | 0.005641
-23.0 | -0.469925 | 0.233051 | -0.005676 | -0.719941 | 0.370398 | -0.001835 | -0.086371 | 0.022341 | 0.003841
-22.0 | -0.474194 | 0.216305 | -0.007998 | -0.674670 | 0.317601 | -0.001389 | -0.166654 | 0.060908 | 0.006608
-21.0 | -0.439027 | 0.197123 | -0.005211 | -0.660368 | 0.305126 | -0.000892 | -0.099467 | 0.031432 | 0.004318
-20.0 | -0.429224 | 0.180971 | -0.005346 | -0.621631 | 0.272466 | 0.000038 | -0.134057 | 0.040609 | 0.005384
-19.0 | -0.441299 | 0.170535 | -0.005626 | -0.644937 | 0.264849 | -0.001310 | -0.128900 | 0.025845 | 0.004316
-18.0 | -0.441620 | 0.157504 | -0.003865 | -0.638805 | 0.246094 | -0.000130 | -0.139124 | 0.021594 | 0.003735
-17.0 | -0.412699 | 0.142126 | -0.002663 | -0.607028 | 0.225203 | 0.000137 | -0.114582 | 0.014674 | 0.002800
-16.0 | -0.371563 | 0.123402 | -0.001007 | -0.561383 | 0.199042 | 0.000648 | -0.080359 | 0.007359 | 0.001655
-15.0 | -0.385327 | 0.107927 | -0.000538 | -0.541080 | 0.164673 | 0.001846 | -0.146397 | 0.020871 | 0.002385
-14.0 | -0.369226 | 0.093805 | 0.001932 | -0.477703 | 0.129986 | 0.003931 | -0.202831 | 0.038302 | 0.001999
-13.0 | -0.344499 | 0.089387 | 0.001219 | -0.459759 | 0.130451 | 0.002751 | -0.167695 | 0.026392 | 0.001533
-12.0 | -0.309043 | 0.089731 | 0.000179 | -0.425188 | 0.139878 | 0.001774 | -0.130876 | 0.012798 | 0.001594
-11.0 | -0.246436 | 0.085265 | 0.000820 | -0.358972 | 0.141653 | 0.001361 | -0.073798 | -0.001245 | 0.000541
-10.0 | -0.339310 | 0.070483 | -0.000306 | -0.429344 | 0.094405 | 0.001389 | -0.201211 | 0.033786 | 0.001695
-9.0 -0.332213 | 0.064241 | -0.000449 | -0.434588 | 0.068944 | 0.001280 | -0.175178 | 0.057035 | 0.001729
-8.0 -0.297326 | 0.055908 | -0.000742 | -0.413828 | 0.065070 | 0.000470 | -0.118609 | 0.041858 | 0.001213
-7.0 -0.264394 | 0.053879 | -0.000702 | -0.282821 | 0.055212 | 0.001663 | -0.236157 | 0.051840 | 0.002366
-6.0 -0.200929 | 0.049044 | 0.000580 | -0.224580 | 0.045437 | 0.001335 | -0.164669 | 0.054584 | 0.000755
-5.0 -0.177428 | 0.036297 | -0.000868 | -0.230315 | 0.044330 | 0.000232 | -0.096304 | 0.023977 | 0.001100
-4.0 -0.111194 | 0.043616 | -0.000536 | -0.153718 | 0.043556 | -0.000061 | -0.045961 | 0.043715 | 0.000476
-3.0 -0.079307 | 0.040932 | -0.000259 | -0.076754 | 0.043115 | 0.000353 | -0.083234 | 0.037587 | 0.000612
-2.0 -0.034318 | 0.038307 | -0.000361 | 0.004773 | 0.043093 | 0.000787 | -0.094306 | 0.030969 | 0.001148
-1.0 0.018356 | 0.045558 | 0.001245 | 0.122781 | 0.034363 | 0.001560 | -0.141873 | 0.062743 | 0.000315
0.0 0.039576 | 0.029991 | -0.001804 | 0.063229 | 0.035117 | -0.000936 | 0.003288 | 0.022130 | 0.000867
1.0 0.089247 | 0.033682 | -0.001650 | 0.129187 | 0.036581 | -0.001161 | 0.027976 | 0.029238 | 0.000489
2.0 0.118450 | 0.036899 | -0.002599 | 0.154871 | 0.043562 | -0.002006 | 0.062583 | 0.026682 | 0.000593
3.0 0.169736 | 0.040387 | -0.001637 | 0.259735 | 0.049091 | -0.001142 | 0.031666 | 0.027037 | 0.000495
4.0 0.215026 | 0.047564 | -0.001670 | 0.335696 | 0.050435 | -0.001221 | 0.029901 | 0.043167 | 0.000449
5.0 0.257788 | 0.046514 | -0.002284 | 0.373031 | 0.054925 | -0.001838 | 0.080996 | 0.033614 | 0.000445
6.0 0.308732 | 0.056081 | -0.002571 | 0.407798 | 0.062917 | -0.002600 | 0.156770 | 0.045600 | -0.000029
7.0 0.350815 | 0.069829 | -0.001869 | 0.476762 | 0.078745 | -0.002370 | 0.157613 | 0.056158 | -0.000501
8.0 0.396136 | 0.069112 | -0.000891 | 0.589953 | 0.084097 | -0.001242 | 0.098801 | 0.046129 | -0.000351
9.0 0.425628 | 0.088617 | -0.002807 | 0.578877 | 0.092483 | -0.003275 | 0.190544 | 0.082697 | -0.000468
10.0 0.463497 | 0.104355 | -0.001853 | 0.647418 | 0.128171 | -0.002360 | 0.181357 | 0.067827 | -0.000506
11.0 0.480061 | 0.147104 | -0.002837 | 0.535415 | 0.176099 | -0.003900 | 0.395195 | 0.102635 | -0.001063
12.0 0.520180 | 0.153605 | -0.002789 | 0.605768 | 0.183987 | -0.003810 | 0.388928 | 0.107010 | -0.001020
13.0 0.559144 | 0.153194 | -0.003555 | 0.651445 | 0.174832 | -0.004846 | 0.417599 | 0.120016 | -0.001291
14.0 0.587277 | 0.167226 | -0.004876 | 0.616914 | 0.174609 | -0.006926 | 0.541888 | 0.155923 | -0.002049
15.0 0.632325 | 0.190242 | -0.001219 | 0.741327 | 0.208375 | -0.003754 | 0.465165 | 0.162447 | -0.002534
16.0 0.669485 | 0.219879 | 0.001287 | 0.743463 | 0.240874 | -0.002882 | 0.556069 | 0.187695 | -0.004169
17.0 0.663644 | 0.232598 | -0.001354 | 0.632421 | 0.226272 | -0.006858 | 0.711648 | 0.242338 | -0.005504
18.0 0.751624 | 0.272509 | 0.002184 | 0.868050 | 0.301266 | -0.003263 | 0.573090 | 0.228424 | -0.005447
19.0 0.779099 | 0.296580 | 0.004213 | 0.893239 | 0.335948 | -0.001643 | 0.604075 | 0.236216 | -0.005857
20.0 0.683316 | 0.299828 | 0.004066 | 0.588974 | 0.270013 | -0.006056 | 0.828172 | 0.345620 | -0.010122
21.0 0.821350 | 0.349810 | 0.005033 | 0.908154 | 0.387988 | -0.002438 | 0.688277 | 0.291281 | -0.007472
22.0 0.726277 | 0.331039 | 0.003221 | 0.584304 | 0.283090 | -0.009372 | 0.944226 | 0.404658 | -0.012594
23.0 0.799229 | 0.381153 | 0.007734 | 0.749357 | 0.374528 | -0.004628 | 0.875869 | 0.391374 | -0.012362
24.0 0.713172 | 0.390913 | 0.010972 | 0.562265 | 0.338349 | -0.005958 | 0.944827 | 0.471625 | -0.016929
25.0 0.779860 | 0.435425 | 0.014119 | 0.712707 | 0.417516 | -0.003228 | 0.883012 | 0.462968 | -0.017347




Tabla. 20. Datos de simulacion en SolidWorks para la configuracién biplano Delta invertida
a 120 000 Re.

A CLT CDT CMT CL1 CD1 CM1 CL2 CD2 CM2
-25.0 | -0.539499 | 0.284433 | -0.009711 | -0.810812 | 0.441395 | -0.003512 | -0.123275 | 0.043633 | 0.006199
-24.0 | -0.528363 | 0.254624 | -0.007011 | -0.798022 | 0.397050 | -0.002086 | -0.114675 | 0.036121 | 0.004924
-23.0 | -0.482212 | 0.236268 | -0.005900 | -0.737786 | 0.377533 | -0.002185 | -0.090130 | 0.019545 | 0.003715
-22.0 | -0.474153 | 0.215930 | -0.007900 | -0.680189 | 0.319662 | -0.001502 | -0.158082 | 0.056795 | 0.006399
-21.0 | -0.451495 | 0.198871 | -0.005067 | -0.688360 | 0.314512 | -0.001259 | -0.088116 | 0.021461 | 0.003807
-20.0 | -0.433962 | 0.181346 | -0.005182 | -0.634236 | 0.276498 | -0.000112 | -0.126725 | 0.035373 | 0.005070
-19.0 | -0.433023 | 0.168831 | -0.005447 | -0.627278 | 0.258061 | -0.000956 | -0.135022 | 0.031941 | 0.004491
-18.0 | -0.445504 | 0.159926 | -0.004535 | -0.636532 | 0.248220 | -0.000354 | -0.152456 | 0.024470 | 0.004180
-17.0 | -0.412793 | 0.143693 | -0.003706 | -0.604044 | 0.230243 | -0.000543 | -0.119398 | 0.010911 | 0.003164
-16.0 | -0.377088 | 0.125968 | -0.001886 | -0.577900 | 0.208221 | -0.000199 | -0.069017 | -0.000223 | 0.001687
-15.0 | -0.384470 | 0.108754 | -0.000809 | -0.534973 | 0.163607 | 0.001941 | -0.153594 | 0.024605 | 0.002750
-14.0 | -0.375129 | 0.095088 | 0.001872 | -0.480843 | 0.129310 | 0.004030 | -0.212976 | 0.042592 | 0.002158
-13.0 | -0.347545 | 0.088957 | 0.001284 | -0.462630 | 0.129202 | 0.002796 | -0.171009 | 0.027217 | 0.001512
-12.0 | -0.299082 | 0.088877 | 0.000358 | -0.400439 | 0.136881 | 0.002270 | -0.143603 | 0.015233 | 0.001911
-11.0 | -0.240256 | 0.084583 | 0.000996 | -0.341283 | 0.139378 | 0.001738 | -0.085274 | 0.000517 | 0.000742
-10.0 | -0.340782 | 0.069971 | -0.000261 | -0.429212 | 0.093577 | 0.001439 | -0.205144 | 0.033761 | 0.001700
-9.0 -0.329715 | 0.062418 | -0.000212 | -0.427585 | 0.066943 | 0.001451 | -0.179592 | 0.055483 | 0.001663
-8.0 -0.288393 | 0.053867 | 0.000010 | -0.389429 | 0.060300 | 0.000997 | -0.133405 | 0.044005 | 0.000986
-7.0 -0.259703 | 0.052469 | -0.000374 | -0.291299 | 0.055104 | 0.001648 | -0.211261 | 0.048434 | 0.002022
-6.0 -0.202539 | 0.048392 | 0.000775 | -0.220777 | 0.043693 | 0.001639 | -0.174583 | 0.055608 | 0.000864
-5.0 -0.166390 | 0.035507 | 0.000187 | -0.202623 | 0.041300 | 0.000942 | -0.110817 | 0.026625 | 0.000755
-4.0 -0.110949 | 0.042505 | -0.000428 | -0.146989 | 0.041991 | 0.000183 | -0.055666 | 0.043302 | 0.000610
-3.0 -0.073695 | 0.040245 | 0.000310 | -0.057509 | 0.041001 | 0.000857 | -0.098542 | 0.039090 | 0.000547
-2.0 -0.036131 | 0.037621 | -0.000613 | -0.008084 | 0.042358 | 0.000470 | -0.079172 | 0.030357 | 0.001082
-1.0 0.019049 | 0.044551 | 0.001224 | 0.119431 | 0.033929 | 0.001507 | -0.134973 | 0.060855 | 0.000284
0.0 0.033044 | 0.029589 | -0.002388 | 0.047218 | 0.034976 | -0.001340 | 0.011300 | 0.021328 | 0.001048
1.0 0.087750 | 0.033527 | -0.002007 | 0.114891 | 0.036595 | -0.001561 | 0.046117 | 0.028824 | 0.000446
2.0 0.115437 | 0.036364 | -0.002894 | 0.147325 | 0.043060 | -0.002166 | 0.066524 | 0.026095 | 0.000728
3.0 0.160876 | 0.039211 | -0.002565 | 0.237655 | 0.047579 | -0.001649 | 0.043090 | 0.026377 | 0.000916
4.0 0.211168 | 0.046757 | -0.002031 | 0.330878 | 0.049860 | -0.001357 | 0.027515 | 0.042002 | 0.000675
5.0 0.256082 | 0.045946 | -0.002472 | 0.368663 | 0.054152 | -0.001900 | 0.083375 | 0.033360 | 0.000572
6.0 0.306575 | 0.054515 | -0.003179 | 0.395153 | 0.060343 | -0.002988 | 0.170708 | 0.045581 | 0.000191
7.0 0.348409 | 0.068357 | -0.002950 | 0.447620 | 0.075415 | -0.003232 | 0.196231 | 0.057536 | -0.000282
8.0 0.389012 | 0.067907 | -0.002426 | 0.544267 | 0.079885 | -0.002610 | 0.150846 | 0.049538 | -0.000184
9.0 0.421357 | 0.086346 | -0.003519 | 0.553677 | 0.087480 | -0.003831 | 0.218387 | 0.084619 | -0.000312
10.0 0.453471 | 0.100956 | -0.003294 | 0.614284 | 0.121358 | -0.003305 | 0.206787 | 0.069666 | -0.000011
11.0 0.477622 | 0.146528 | -0.003562 | 0.511270 | 0.173289 | -0.004424 | 0.426061 | 0.105489 | -0.000862
12.0 0.520423 | 0.152982 | -0.003533 | 0.582304 | 0.179947 | -0.004413 | 0.425548 | 0.111628 | -0.000880
13.0 0.557235 | 0.151965 | -0.004468 | 0.623309 | 0.169457 | -0.005548 | 0.455932 | 0.125147 | -0.001079
14.0 0.588005 | 0.166686 | -0.005258 | 0.604317 | 0.171425 | -0.007281 | 0.563061 | 0.159438 | -0.002023
15.0 0.628410 | 0.189602 | -0.001510 | 0.727417 | 0.206400 | -0.003870 | 0.476584 | 0.163854 | -0.002360
16.0 0.655024 | 0.217560 | 0.000590 | 0.690952 | 0.229137 | -0.003909 | 0.599990 | 0.199828 | -0.004500
17.0 0.706309 | 0.241698 | 0.000710 | 0.764272 | 0.263030 | -0.003516 | 0.617473 | 0.209000 | -0.004226
18.0 0.730674 | 0.266108 | 0.001014 | 0.820243 | 0.286261 | -0.004363 | 0.593346 | 0.235223 | -0.005377
19.0 0.780086 | 0.295439 | 0.003858 | 0.895915 | 0.335386 | -0.001768 | 0.602472 | 0.234186 | -0.005627
20.0 0.683501 | 0.299483 | 0.003847 | 0.588257 | 0.270425 | -0.005954 | 0.829742 | 0.344113 | -0.009802
21.0 0.733772 | 0.331183 | 0.005871 | 0.678327 | 0.320743 | -0.004290 | 0.818953 | 0.347249 | -0.010162
22.0 0.733546 | 0.335112 | 0.003526 | 0.595529 | 0.291497 | -0.008758 | 0.945425 | 0.402084 | -0.012283
23.0 0.720480 | 0.345197 | 0.002677 | 0.605681 | 0.304371 | -0.009446 | 0.896731 | 0.407890 | -0.012122
24.0 0.706478 | 0.385510 | 0.010082 | 0.546552 | 0.327744 | -0.006877 | 0.951970 | 0.474203 | -0.016960
25.0 0.751463 | 0.424976 | 0.013944 | 0.639912 | 0.387541 | -0.004237 | 0.922735 | 0.482477 | -0.018181




Apéndice D. Datos de experimentales
Tabla. 21. Datos de experimentales del perfil de referencia a 80 000 Re.

A CL CD CM FL (N) FD (N) M (Nm)

0 | -0.04870219 | 0.00846105 | -0.07137488 | -0.154217906 | 0.02665943 | -0.22585571
1 | 0.02765301 | 0.00939869 | -0.02720281 | 0.087564649 | 0.029628701 | -0.08598288
2 | 0.10873206 | 0.0134321 | 0.00135977 | 0.344305502 | 0.042417774 | 0.00444175
3 | 0.18797865 | 0.02010605 | 0.01829607 | 0.595243803 | 0.063582387 | 0.0580346

4 | 0.26079123 | 0.0289721 | 0.02689676 | 0.82580846 | 0.091699912 | 0.08521885
5 | 0.32428387 | 0.03959453 | 0.02982022 | 1026861097 | 0.12538818 | 0.09441533
6 | 0.37704727 | 0.05155626 | 0.02915281 | 1.10393902 | 0.163324291 | 0.0922333

7 | 0.4189096 | 0.06446482 | 0.02646914 | 132649818 | 0.204263435 | 0.08366132
8 | 0.45069749 | 0.07795827 | 0.02289235 | 1.427156135 | 0.247057706 | 0.07225802
9 | 0.47399694 | 0.09171115 | 0.01915436 | 1500935015 | 0.290674919 | 0.06034301
10 | 0.49091424 | 0.10544041 | 0.01565614 | 1554504483 | 0.334217427 | 0.04918763
11 | 050383689 | 0.11891133 | 0.01252799 | 1505424701 | 0.376940938 | 0.0392058

12 | 051519455 | 0.13194352 | 0.00968978 | 1631389288 | 0.418273331 | 0.03014488
13 | 052721994 | 0.14441679 | 0.00691127 | 1.669468292 | 0.457833471 | 0.02127645
14 | 054170979 | 0.15627712 | 0.0038723 | 1.715351145 | 0.49545003 | 0.01158718
15 | 055978577 | 0.16754261 | 0.00022315 | 1.772589629 | 0531180297 | -0.0000304
16 | 058165538 | 0.17830938 | -0.00435528 | 1.84184084 | 0.565329001 | -0.01458695
17 | 0.60637292 | 0.18875757 | -0.01009113 | 1.920110151 | 0.598467125 | -0.0328057
18 | 0.63160038 | 0.1991572 | -0.01706137 | 1.999994176 | 0.631450719 | -0.05493143
19 | 0.65336841 | 0.20987419 | -0.02513149 | 2.06892373 | 0.665439724 | -0.08053972
20 | 0.6658372 | 0.22137625 | -0.03389526 | 2.108406795 | 0.701916782 | -0.10834611

Tabla. 22. Datos de experimentales del perfil de referencia a 100 000 Re.

A CL CD CcM FL (N) FD (N) M (Nm)

0 | -0.00241933 | 0.01144003 | -0.04768687 | -0.009744696 | 0.043525836 | -0.18907124
1 | 0.08004754 | 0.00994442 | -0.00355433 | 0.322419482 | 0.037407063 | -0.0112002
2 | 016471321 | 0.01202317 | 0.02356181 | 0.663440132 | 0.045912425 | 0.09786188
3 | 0.24542073 | 0.017048 | 0.03824809 | 0.988517908 | 0.066472528 | 0.15663601
4 | 031797695 | 0.02442855 | 0.04425176 | 1.280763463 | 0.096672688 | 0.18026017
5 | 0.37990318 | 0.03361587 | 0.04455804 | 1530193066 | 0.134267332 | 0.18080005
6 | 043018588 | 0.04410595 | 0.04146733 | 1.732724212 | 0.177194401 | 0.16755977
7 | 0.4690272 | 0.05544318 | 0.03667242 | 188917123 | 0.223589757 | 0.14739263
8 | 0.49759571 | 0.06722393 | 0.03133572 | 2.004240899 | 0.271801582 | 0.12501187
9 | 051777698 | 0.07909999 | 0.02616648 | 2.085528055 | 0.320404785 | 0.10330135
10 | 053192427 | 0.09078213 | 0.02149802 | 2.142511206 | 0.368215406 | 0.08362637
11 | 054260911 | 0.10204356 | 0.01736494 | 2.185548139 | 0.414305015 | 0.06614433
12 | 055237199 | 0.11272347 | 0.01358037 | 2.224871535 | 0.458015121 | 0.05011553
13 | 056347295 | 0.12273054 | 0.00981313 | 2.269584576 | 0.498971573 | 0.03421387
14 | 05776423 | 0.13204643 | 0.00566504 | 2.326656561 | 0.537098961 | 0.01683763
15 | 059583114 | 0.14072928 | 0.00074805 | 2.399918512 | 0.572635027 | -0.00357985
16 | 0.61796213 | 0.14891725 | -0.00523845 | 2.489058791 | 0.60614506 | -0.02825936
17 | 0.64268001 | 0.15683201 | -0.01243048 | 2.588618705 | 0.638536305 | -0.05776516
18 | 0.66710232 | 0.16478223 | -0.02072222 | 2.686988122 | 0.671072365 | -0.09169415
19 | 0.68657002 | 0.17316712 | -0.02968875 | 2.765401078 | 0.705387604 | -0.12836522
20 | 0.69439809 | 0.18247992 | -0.03850891 | 2.796931394 | 0.743501551 | -0.16450845

Tabla. 23. Datos de experimentales del perfil de referencia a 120 000 Re.

A CcL CD CM FL (N) FD (N) M (Nm)

0 | -0.05877925 | 0.00856889 | -0.05388726 | -0.297836384 | 0.032473674 | -0.26016807
1 | 0.02513408 | 0.00704135 | -0.0098759 | 0.127355206 | 0.024366547 | -0.03672647
2 | 0.11024755 | 0.00852065 | 0.01695568 | 0.558627896 | 0.032239028 | 0.0987791

3 | 0.19050401 | 0.01254196 | 0.03137628 | 0.965290007 | 0.053621054 | 0.17065352
4 | 0.26184003 | 0.01864385 | 0.03726245 | 1.326751945 | 0.086060566 | 0.19867849
5 | 0.32192843 | 0.02637556 | 0.03768215 | 1631221816 | 0.12716208 | 0.19853469
6 | 0.36992087 | 0.03530422 | 0.03497849 | 1.874401067 | 0.174625249 | 0.18222391
7 | 0.40619043 | 0.04502214 | 0.03085344 | 2.058180099 | 0.226283434 | 0.1584912




8 | 0.43207418 | 0.05515406 | 0.02645153 | 2.189333908 | 0.280142271 | 0.13324704
9 | 0.44961577 | 0.06536437 | 0.02244353 | 2.278217701 | 0.334418239 | 0.10998946
10 | 0.46130799 | 0.07536443 | 0.01911021 2.33746253 | 0.387577223 | 0.09022622
11 | 0.46983534 | 0.08491978 | 0.01642601 | 2.380670916 | 0.438373087 | 0.07389694
12 | 0.47781665 | 0.09385738 | 0.01414275 | 2.421112479 | 0.485886235 | 0.05979526
13 | 0.48754761 | 0.10207293 | 0.01187336 | 2.470419563 | 0.529562186 | 0.04599098
14 | 0.50074336 | 0.10953807 | 0.00917553 | 2.537282863 | 0.569250132 | 0.03025223
15 | 0.51828108 | 0.11630764 | 0.00563551 | 2.626147055 | 0.605241515 | 0.0104676

16 | 0.53994255 | 0.12252699 | 0.00095172 | 2.735906419 | 0.638308585 | -0.01493171
17 | 0.56415673 | 0.12843916 | -0.00498147 | 2.858600472 | 0.669742973 | -0.04654973
18 | 0.58774236 | 0.13439218 | -0.01199009 | 2.978109588 | 0.701394258 | -0.08360357
19 | 0.60565048 | 0.14084633 | -0.01953682 | 3.068850633 | 0.735708532 | -0.12350126
20 | 0.61070708 | 0.14838136 | -0.02663729 | 3.094472587 | 0.775766968 | -0.16141965

Tabla. 24. Datos de experimentales de la configuracion biplano a 80 000 Re.

A CL CD CcM FL (N) FD (N) M (Nm)

0 | 0.05106748 | 0.03377263 | 0.04121995 | 0.161707713 | 0.106942715 | 0.130525024
1 | 0.12532137 | 0.03886505 | 0.00404897 | 0.396836369 | 0.123068111 | 0.012821274
2 | 0.20074613 | 0.04846245 | -0.01576357 | 0.635672657 | 0.153458774 | -0.049916142
3 | 0.27258561 | 0.0610145 | -0.02376365 | 0.863155972 | 0.193205475 | -0.075248789
4 | 033755992 | 0.07528456 | -0.02433502 | 1.068900366 | 0.23839233 | -0.077058053
5 | 0.39368438 | 0.09031833 | -0.02081939 | 1.246621256 | 0.285997502 | -0.065925655
6 | 0.44008847 | 0.10541248 | -0.01563663 | 1.393562129 | 0.333793897 | -0.049514156
7 | 047683481 | 0.12008333 | -0.01040485 | 150992125 | 0.380249865 | -0.032947474
8 | 050473808 | 0.13403543 | -0.00606066 | 1598278366 | 0.424429897 | -0.019191384
9 | 052518401 | 0.14713026 | -0.00297928 | 1663021414 | 0.465895322 | -0.009434038
10 | 0.53994828 | 0.15935482 | -0.00109471 | 1.709773228 | 0.504605012 | -0.003466467
11 | 055101554 | 0.17079032 | -1.99E-05 | 1.744818242 | 0.540816076 | -6.31E-05
12 | 056039829 | 0.18158076 | 0.00083301 | 1.774529201 | 0.574984558 | 0.002637762
13 | 05699559 | 0.19190164 | 0.00213272 | 1.804793863 | 0.60766614 | 0.006753362
14 | 058121353 | 0.20192855 | 0.00450839 | 1.840441708 | 0.639416838 | 0.014276052
15 | 059518108 | 0.21180581 | 0.0084296 | 1.884670643 | 0.670693699 | 0.026692749
16 | 0.61217215 | 0.22161517 | 0.01408613 | 1.938473708 | 0.701755507 | 0.044604428
17 | 0.63162299 | 0.23134436 | 0.02126782 | 2.000065784 | 0.732563472 | 0.067345616
18 | 0.65191148 | 0.2408558 | 0.02924441 | 2.064310298 | 0.762681936 | 0.092603881
19 | 0.67017604 | 0.24985523 | 0.03664535 | 2.122145929 | 0.791179071 | 0.116039321
20 | 0.6821346 | 0.25786031 | 0.04133965 | 2.160013317 | 0.816527573 | 0.130904057

Tabla. 25. Datos de experimentales de la configuracion biplano a 100 000 Re.

A CL CD CcM FL (N) FD (N) M (Nm)

0 | 0.05106841 | 0.03758015 | 0.0373098 | 0.205695902 | 0.151367218 | 0.150278287
1 | 0.12757866 | 0.04066689 | -0.001374 | 0.513867729 | 0.163800141 | -0.005534246
2 | 0.20636053 | 0.04809121 | -0.02171586 | 0.831189277 | 0.193704202 | -0.087468248
3 | 0.28163899 | 0.05848667 | -0.02952005 | 1.134399617 | 0.23557554 | -0.118902321
4 | 034943823 | 0.07073 | -0.02939214 | 1.407484815 | 0.284889823 | -0.118387136
5 | 0.40735769 | 0.08392045 | -0.02486138 | 1.640775682 | 0.338018995 | -0.100137914
6 | 0.45434798 | 0.09735914 | -0.0185029 | 1.830045538 | 0.392148025 | -0.074526902
7 | 049048697 | 0.11052836 | -0.01206 | 1.975607961 | 0.445191647 | -0.048575859
8 | 051675572 | 0.12307089 | -0.00656642 | 2.081414547 | 0.495711111 | -0.026448536
9 | 053481451 | 0.1347694 | -0.0024686 | 2.154152668 | 0.542830925 | -0.009943156
10 | 0.54677885 | 0.14552568 | 0.00025202 | 2.202343222 | 0.586155603 | 0.001015104
11 | 0.55499543 | 0.15534004 | 0.00195678 | 2.235438396 | 0.62568641 | 0.007881629
12 | 056181819 | 0.16429065 | 0.0032275 | 2.26291942 | 0.661738105 | 0.012999891
13 | 056938423 | 0.1725128 | 0.00474421 | 2.293394319 | 0.694855692 | 0.019108961
14 | 057938991 | 0.1801783 | 0.00716289 | 2.333695677 | 0.72573116 | 0.028851033
15 | 0.59286675 | 0.18747476 | 0.01099319 | 2.387978388 | 0.755120234 | 0.04427894

16 | 0.60995751 | 0.19458498 | 0.0164762 | 2.456817412 | 0.783759117 | 0.066363672
17 | 0.62969214 | 0.2016662 | 0.02346212 | 2.536305534 | 0.812281235 | 0.094501899
18 | 0.64976379 | 0.20882952 | 0.03128803 | 2.617151119 | 0.841133985 | 0.126023485
19 | 0.66630481 | 0.21611914 | 0.03865561 | 2.683775869 | 0.870495483 | 0.155699009
20 | 0.67366276 | 0.22349176 | 0.04350889 | 2.713412578 | 0.900191302 | 0.175247283




Tabla. 26. Datos de experimentales de la configuracion biplano a 120 000 Re.

A CL CD CcM FL (N) FD (N) M (Nm)

0 | 0.05165254 | 0.03482554 | 0.02615203 | 0.261725117 | 0.176462165 | 0.132513199
1 | 0.14442852 | 0.04139644 | -0.01056822 | 0.731823991 | 0.209757106 | -0.053549518
2 | 0.22800267 | 0.05036102 | -0.02876861 | 1155296951 | 0.255180914 | -0.145771483
3 | 0.30077514 | 0.06092532 | -0.0345918 | 1524037369 | 0.308710552 | -0.175277773
4 | 0.36201783 | 0.0724265 | -0.03287006 | 1.834356085 | 0.366987415 | -0.166553647
5 | 04117511 | 0.08432337 | -0.02726217 | 2.08635618 | 0.427269249 | -0.13813832
6 | 0.45062031 | 0.09618688 | -0.02039039 | 2.283307751 | 0.487382051 | -0.103318743
7 | 047977247 | 0.10769064 | -0.01397729 | 2.431022681 | 0.545671987 | -0.070823379
8 | 050073281 | 0.11860143 | -0.00898277 | 2537229414 | 0.600957297 | -0.045515982
9 | 051528143 | 0.12876969 | -0.00574091 | 2.61094773 | 0.652480203 | -0.029089375
10 | 0.52532987 | 0.13812006 | -0.00409692 | 2.661863511 | 0.699858822 | -0.020759229
11 | 0.53279776 | 0.14664186 | -0.00354405 | 2.699703522 | 0.743039075 | -0.017957838
12 | 053948938 | 0.15437963 | -0.00336053 | 2.733610179 | 0.782246595 | -0.017027901
13 | 054697031 | 0.1614236 | -0.00274644 | 2.771516322 | 0.817938636 | -0.013916296
14 | 0.55644404 | 0.16790024 | -0.00096069 | 2.819519991 | 0.850755984 | -0.00486786
15 | 0.56862853 | 0.17396274 | 0.00254209 | 2.881259196 | 0.881474868 | 0.012880834
16 | 0.58363287 | 0.17978153 | 0.00797463 | 2.957286692 | 0.910958863 | 0.040407696
17 | 0.60083388 | 0.18553479 | 0.0150801 | 3.044444748 | 0.940110808 | 0.076411347
18 | 0.61875268 | 0.19139895 | 0.02299518 | 3.135239927 | 0.96982471 | 0.116517334
19 | 0.63493137 | 0.19753922 | 0.03011316 | 3.217217852 | 1.000937655 | 0.152584358
20 | 0.64580956 | 0.20410008 | 0.03394699 | 3.272337981 | 1.034181715 | 0.172010493

Tabla. 27. Datos de experimentales de la configuracion biplano Delta invertida a 80 000

Re.

A CL CD CM FL (N) FD (N) M (Nm)

0 0.0533821 0.0294831 | -0.06983409 | 0.171436052 | 0.094684675 | -0.224271427
1 | 0.09697412 | 0.03154251 | -0.08837528 | 0.311431335 | 0.101298435 | -0.283816272
2 | 0.15966786 | 0.0394177 -0.0960229 | 0.512771629 | 0.126589533 | -0.308376531
3 | 0.22968442 | 0.05145994 | -0.09617787 | 0.737629047 | 0.165263045 | -0.308874192
4 | 0.29851565 | 0.06632576 | -0.09148961 | 0.958679803 | 0.213004482 | -0.293817905
5 | 0.36051866 | 0.08294626 | -0.08394142 | 1.157801829 | 0.266381017 | -0.269576982
6 0.4125103 | 0.10049628 | -0.07493576 | 1.324772399 | 0.322742723 | -0.240655388
7 | 0.45336154 | 0.11836371 | -0.06537956 | 1.455965745 | 0.380123799 | -0.20996575
8 | 0.48359204 | 0.13611872 | -0.05576956 | 1.553050674 | 0.437143806 | -0.179103345
9 | 0.50496453 | 0.15348296 | -0.04627763 | 1.621688191 | 0.492908894 | -0.148620106
10 | 0.5200793 | 0.17029888 | -0.03683606 | 1.670229114 | 0.546913037 | -0.118298617
11 | 0.53196867 | 0.18649891 | -0.02722292 | 1.708411695 | 0.598939264 | -0.087426111
12 | 0.54369144 | 0.20207475 | -0.01714733 | 1.746059239 | 0.64896089 -0.05506847
13 | 0.55792735 | 0.21704657 | -0.00633482 | 1.791777724 | 0.697042744 | -0.020344222
14 | 0.57657157 | 0.23143232 | 0.00538736 | 1.851653415 | 0.743242409 | 0.017301459
15 | 0.6003291 0.2452169 0.01800497 | 1.927950489 | 0.787511445 | 0.057822757
16 | 0.62830932 | 0.25832147 | 0.03123137 | 2.017808649 | 0.829596625 | 0.100299213
17 | 0.65762036 | 0.27057265 0.0444223 2.111940746 | 0.868941165 | 0.142661729
18 | 0.68296363 | 0.2816718 0.05649048 | 2.193330399 | 0.904585957 | 0.181418567
19 | 0.69622826 | 0.29116423 | 0.06582035 | 2.235929608 | 0.935070799 | 0.211381355
20 | 0.68608554 | 0.29840848 | 0.07018273 | 2.203356379 | 0.958335626 | 0.225391083

Tabla. 28. Datos de experimentales de la configuracion

Re.

biplano Delta invertida a 100 000

A CL CD CcM FL (N) FD (N) M (Nm)

0 | 0.04637924 | 0.03075048 | -0.07082859 | 0.189459776 | 0.125616104 | -0.289335681
1 | 0.09730097 | 0.03300549 | -0.0867439 | 0.397475692 | 0.134827862 | -0.354349962
2 | 0.16024553 | 0.03989458 | -0.09331669 | 0.654605034 | 0.162969883 | -0.381199871
3 | 0.22653522 | 0.05026868 | -0.09315072 | 0.925399274 | 0.205348191 | -0.380521894




4 | 0.28993591 | 0.06312959 -0.088356 1.184391924 | 0.257885187 | -0.360935385
5 0.3463586 | 0.07762283 | -0.08059591 | 1.414879326 | 0.317090254 | -0.329235344
6 | 0.39356093 | 0.0930304 | -0.07113446 | 1.607701435 | 0.380030365 | -0.29058519
7 | 0.43084873 | 0.1087636 | -0.06088342 | 1.760022604 | 0.444300692 | -0.248709542
8 0.4587776 | 0.12435584 | -0.05044953 | 1.87411237 | 0.507995206 | -0.206086995
9 | 0.47885437 | 0.13945545 | -0.04018173 | 1.956126238 | 0.569677289 | -0.164142899
10 | 0.49323871 | 0.15381845 | -0.0302183 | 2.014886466 | 0.628350339 | -0.123442131
11 | 0.50444464 | 0.1673014 | -0.02053405 | 2.060662849 | 0.683428376 | -0.083881878
12 | 0.51504208 | 0.17985418 | -0.01098758 | 2.103953506 | 0.734706647 | -0.044884412
13 | 0.52735836 | 0.1915128 | -0.00136838 | 2.154265667 | 0.782332237 | -0.005589864
14 | 0.5431798 | 0.20239218 | 0.00855591 | 2.21889645 | 0.826774671 | 0.034950993
15 | 0.56345322 | 0.21267902 | 0.01899234 | 2.301713655 | 0.868796523 | 0.07758397

16 | 0.58798751 | 0.22262452 | 0.03007547 | 2.401936544 | 0.909424021 | 0.122858687
17 | 0.61515514 | 0.23253725 | 0.04182014 | 2.512916628 | 0.949917654 | 0.17083579

18 | 0.64159369 | 0.24277593 | 0.05407429 | 2.620918448 | 0.991742779 | 0.22089418

19 | 0.66190743 | 0.25374222 | 0.06647182 | 2.703900368 | 1.036540227 | 0.271538233
20 | 0.66836885 | 0.26587356 | 0.07838532 | 2.730295352 | 1.086096911 | 0.32020502

Tabla. 29. Datos de experimentales de la configuracion

Re.

biplano Delta invertida a 120 000

A CL ) cM FL (N) FD (N) M (Nm)

0 | 0.0385996 | 0.03017021 | -0.07010762 | 0.198361167 | 0.155043005 | -0.360279063
1 | 0.09866208 | 0.03154926 | -0.08455301 | 0.507018837 | 0.162129872 | -0.434513115
2 | 0.16660568 | 0.03801252 | -0.08918595 | 0.856177148 | 0.195344199 | -0.458321522
3 | 0.23444862 | 0.04795225 | -0.08728341 | 1.204818127 | 0.246423904 | -0.448544493
4 | 0.29671285 | 0.06009362 | -0.08134646 | 1.524790453 | 0.308817724 | -0.418034832
5 | 0.35009074 | 0.07345681 | -0.07319442 | 1.799096437 | 0.377490356 | -0.376141971
6 | 0.39311176 | 0.08731904 | -0.06405909 | 2.020179 | 0.448727586 | -0.329196003
7 | 0.42580908 | 0.10117672 | -0.05467889 | 2.18820865 | 0.519941426 | -0.280991721
8 | 0.44938626 | 0.11470748 | -0.04539312 | 2.309370459 | 0.589475247 | -0.233272643
9 | 0.46588393 | 0.12773228 | -0.03623606 | 2.394151041 | 0.656408913 | -0.186215055
10 | 0.47784641 | 0.14017744 | -0.02703125 | 2.45562553 | 0.720363919 | -0.138912039
11 | 0.48798838 | 0.15203681 | -0.0174856 | 2.507744562 | 0.781308521 | -0.089857509
12 | 0.49886157 | 0.16333375 | -0.00728365 | 2.563621243 | 0.839362871 | -0.037430243
13 | 0.51252136 | 0.17408329 | 0.00381831 | 2.633818137 | 0.894604154 | 0.01962208
14 | 0.53019349 | 0.18425417 | 0.01589799 | 2.724634238 | 0.946871721 | 0.081698847
15 | 0.55194071 | 0.19373093 | 0.02877294 | 2.836391949 | 0.995572222 | 0.14786248
16 | 0.5763294 | 0.20227598 | 0.04100636 | 2.96172406 | 1039484743 | 0.2153544
17 | 0.60009629 | 0.2094917 | 0.05431292 | 3.083860727 | 1.076565938 | 0.279110992
18 | 0.61781505 | 0.21478252 | 0.06446453 | 3.174916447 | 1.103755163 | 0.331279572
19 | 0.62156302 | 0.21731698 | 0.07019621 | 3.194177039 | 1.116779615 | 0.360734355
20 | 0.60058781 | 0.21598983 | 0.06861185 | 3.086386619 | 1.10995946 | 0.352592418




Apéndice E. codigos de Matlab utilizados
A) Codigo para procesamiento de datos experimentales de la prueba con la base sola

datos de solo base
all
cargamos los datos de cada prueba y s
$pruebas a 19 m/s

'TestBenchMicroLabBox60_0445pml9ms
'TestBenchMicroLabBox58 0436pml9ms

$pruebas a 17 m/s
'TestBenchMicroLabBox57 0427pml7ms
'TestBenchMicroLabBox56_0423pml7ms
'TestBenchMicroLabBox55 0419pml7ms

spruebas a 15 m/s
'TestBenchMicroLabBox54 0413pmlb5ms
'TestBenchMicroLabBox53 0409pml5ms

'TestBenchMicroLabBox52 0405pml5ms
tExtraemos las fuerzas de las pruebas a
%Extraemos las fuerzas de las pruebas a
%Extraemos las fuerzas de las pruebas a

ciclo "for" para promediar de 100 mil

000

10.25 porgque son 1025000
for

%15 m/s

$17m/s

implificamos el nombre

.mat'
.mat'’
'TestBenchMicroLabBox59 0440pml9ms.

mat'

.mat'
.mat'
.mat’'

.mat'
.mat’
.mat'

15 m/s

DRAG
LIFT

% MOMENTO

m/s

DRAG
LIFT

% MOMENTO

19 m/s

DRAG
LIFT

% MOMENTO

en 100 los valores medic

mil

’

se dividen

entre



end
$ datos promediados en el orden [15 m/s 17 m/s 19 m/s]

smatriz para Lift

% matriz para drag

% matriz para momento
$angulos medidos encontrados dentro de ".Y(28) .Data" de cada prueba
save SDatos.mat SLm SDm SMm % salvamos datos para su posterior utilizacion

% graficar para verificar que los datos estan corectamente seleccionados

B) Cddigo para procesamiento de datos experimentales de la prueba con el perfil de
referencia

% datos de pruebas de perfil de referencia placa plana

all
cargamos los datos de cada prueba y simplificamos el nombre
Spruebas a 19 m/s
'TestBenchMicroLabBox70 0544pml9ms.mat’
'TestBenchMicroLabBox68 0537pml9ms.mat'
'TestBenchMicroLabBox69 0540pml9ms.mat’
$pruebas a 17 m/s
'TestBenchMicroLabBox67 0531pml7ms.mat’'
'TestBenchMicroLabBox66 0526pml7ms.mat'
'TestBenchMicroLabBox65 0521pml7ms.mat’
$pruebas a 15 m/s
'TestBenchMicroLabBox64 0514pmlSms.mat’'
'TestBenchMicroLabBox63 0510pmlSms.mat'
'TestBenchMicroLabBox62 0506pmlb5ms.mat’

$Extraemos las fuerzas de las pruebas a 15 m/s

o

DRAG

% LIFT

% MOMENTO
$Extraemos las fuerzas de las pruebas a 17 m/s
DRAG
LIFT
% MOMENTO

oe oo

$Extraemos las fuerzas de las pruebas a 19 m/s
5 DRAG
% LIFT
% MOMENTO
% ciclo "for" para promediar de 100 mil en 100 mil los valores medidos, se dividen entre
10.25 porque son 1025000
for
$15 m/s

$17m/s



$19 m/s

end
% datos promediados en el orden [15 m/s 17 m/s 19 m/s]

$matriz para Lift

% matriz para drag

% matriz para momento
$angulos medidos encontrados dentro de ".Y(28) .Data" de cada prueba

save PlacaDat.mat ULm UDm UMm % salvamos datos para su posterior utilizacion
s graficar para verificar que los datos estan corectamente seleccionados

C) Cadigo para procesamiento de datos experimentales de la prueba del biplano de las
rectas

% datos de pruebas de biplano de alas rectas

all
% cargamos los datos de cada prueba y simplificamos el nombre
$pruebas a 15 m/s
'TestBenchMicroLabBox50 0338pmlb5ms.mat’
'TestBenchMicroLabBox49 0334pmlb5ms.mat’
'TestBenchMicroLabBox48 0329pml5ms.mat’
$pruebas a 19 m/s
'TestBenchMicroLabBox47 0312pml9ms.mat’
'TestBenchMicroLabBox46 0307pml9ms.mat’
'TestBenchMicroLabBox45 0303pml9oms.mat’
$pruebas a 17 m/s
'TestBenchMicroLabBox44 0258pml7ms.mat’
'TestBenchMicroLabBox43 0254pml7ms.mat’
'TestBenchMicroLabBox42 0247pml7ms.mat’

$Extraemos las fuerzas de las pruebas a 15 m/s

% DRAG

% LIFT

% MOMENTO
$Extraemos las fuerzas de las pruebas a 17m/s

% DRAG

% LIFT

% MOMENTO
$Extraemos las fuerzas de las pruebas a 19m/s

% DRAG

% LIFT

% MOMENTO
% ciclo "for" para promediar de 100 mil en 100 mil los valores medidos, se dividen entre
10.25 porque son 1025000
for



$15 m/s

$17m/s

$19 m/s

end

datos promediados en el orden [15 m/s 17 m/s 19 m/s]

$matriz para Lift

% matriz para drag

% matriz para momento
$angulos medidos encontrados dentro de ".Y(28) .Data" de cada prueba

save RectasDat.mat RLm RDm RMm $ salvamos datos para su posterior utilizacion
graficar para verificar que los datos estan corectamente seleccionados

D) Cadigo para procesamiento de datos experimentales de la prueba del biplano de las
en delta invertida

datos de pruebas de biplano de las delta invertida

all
% cargamos los datos de cada prueba y simplificamos el nombre
$pruebas a 15 m/s
'TestBenchMicroLabBox21Corr0726pmlSms.mat"’
'TestBenchMicroLabBox22Corr3730pmlSms.mat"’
'TestBenchMicroLabBox23Corr734pml5ms.mat "'
'TestBenchMicroLabBox24Corr4738pmlS5ms.mat "’

$pruebas a 17 m/s
'TestBenchMicroLabBox25Corr5748pml 7ms.mat "'

'TestBenchMicroLabBox26Corr675217ms.mat "'
'TestBenchMicroLabBox27Corr7756pml7ms.mat"’

$pruebas a 19 m/s



oo 'TestBenchMicroLabBox28Corr8807pml9ms.mat"' .
D1nl9=TestBenchMicroLabBox28Corr8807pmloms;

oo '"TestBenchMicroLabBox29Corr9812pml9ms.mat"'
D2n19=TestBenchMicroLabBox29Corr9812pml9oms;

oo '"TestBenchMicroLabBox30Corrl108l6pml9ms.mat' 0 0 Toctiboncniorolanbor Do LU Lol o
Sy

$Extraemos las fuerzas de las pruebas a 15 m/s

FX1=D1nl5.Y (41) .Data; FX2=D2nl5.Y(41) .Data; FX3=D3nl5.Y(41) .Data; FX4=D4nl5.Y(41) .Data; %
DRAG

FZ1=D1nl15.Y (43) .Data; Fz2=D2nl15.Y(43) .Data; Fz3=D3nl5.Y (43) .Data; FZ4=D4nl5.Y(43).Data; %
LIFT

MQ1=D1nl5.Y (45) .Data; MQ2=D2nl5.Y (45) .Data; MQ3=D3nl5.Y(45).Data; MQ4=D4nl5.Y(45) .Data; %
MOMENTO

$Extraemos las fuerzas de las pruebas a 17 m/s

FX17=D1nl7.Y(41) .Data; FX27=D2nl7.Y(41) .Data; FX37=D3nl7.Y(41) .Data; % DRAG
FZ17=D1nl7.Y(43) .Data; FZ27=D2nl7.Y(43) .Data; FzZ37=D3nl7.Y(43) .Data; % LIFT
MQ17=D1nl7.Y (45) .Data; MQ27=D2nl17.Y (45) .Data; MQ37=D3nl7.Y (45) .Data; % MOMENTO
$Extraemos las fuerzas de las pruebas a 19 m/s

FX19=D1nl19.Y (41) .Data; FX29=D2nl19.Y(41) .Data; FX39=D3nl19.Y(41) .Data; % DRAG
F719=D1nl9.Y (43) .Data; Fz29=D2nl19.Y (43) .Data; FzZ39=D3nl19.Y(43).Data; % LIFT
MQ19=D1nl19.Y (45) .Data; MQ29=D2nl19.Y (45) .Data; MQ39=D3nl19.Y (45) .Data; % MOMENTO

% ciclo "for" para promediar de 100 mil en 100 mil los valores medidos, ejemplo se dividen
entre 10 porque son 1000000

for

% 15 m/s

Fz1 (K)=mean (FZ1 (
Fx1 (K)=mean (FX1 (

(K-1) *size (FZ1,2)/10+1:K*size (Fz1, 2)/10)
(K
M1 (K) =mean (MQ1 ( (K-

1
-1)*size(FX1,2)/10+1:K*size (FX1,2)/10)
1) *size (MQ1,2)/10+1:K*size (MQ1,2)/10))

Fz2 (K)=mean (FZ2 ( (K-1) *size (FZ2,2)/9.5+1:K*size (FZ2,2)/9.5));
Fx2(K) =mean (FX2 ( (K-1) *size (FX2,2)/9.5+1:K*size (FX2,2)/9 5))
2 (K) =mean (MQ2 ( (K-1) *size (MQ2,2)/9.5+1:K*size (MQ2,2)/9.5))
Fz3 (K)=mean (FZ3 ( (K-1) *size (FZ3,2)/9.5+1:K*size (FZ3,2)/9.5));
Fx3(K) =mean (FX3 ( (K-1) *size (FX3,2)/9.5+1:K*size (FX3,2)/9 5))
3 (K) =mean (MQ3 ( (K-1) *size (MQ3,2)/9.5+1:K*size (MQ3,2)/9.5))

Fz4 (K)=mean (Fz4 ( (
Fx4 (K)=mean (FX4 ( (
M4 (K) =mean (MQ4 ( (K-
%17 m/s

Fz17 (K)=mean (FZ17 ((
Fx17 (K)=mean (FX17 ((
M17 (K)=mean (MQ17 ( (K-

1)*size (FZ4,2)/9.5+1:K*size(FZ4,2)/9 5))
-1)*size (FX4,2)/9.5+1:K*size (FX4,2)/9.5)
1) *size (MQ4,2)/9.5+1:K*size (MQ4,2)/9.5))

K
K

K-1)*size(Fz217,2)/10+1:K*size(Fz17,2)/10)
K-1)*size (FX17,2)/10+1:K*size (FX17,2)/10)
1) *size (MQ17,2)/10+1:K*size (MQ17,2)/10))

Fz27 (K)=mean (FZ27 ( (K-1) *size (Fz27,2)/10+1:K*size (Fz27,2)/10)
Fx27 (K)=mean (FX27 ( (K-1) *size (FX27,2)/10+1:K*size (FX27,2)/10)
M27 (K) =mean (MQ27 ( (K-1) *size (MQ27,2)/10+1:K*size (MQ27,2)/10))

Fz37 (K)=mean (Fz237 ( (
Fx37 (K)=mean (FX37 ( (
M37 (K) =mean (MQ37 ( (K-
%19 m/s

Fz19 (K)=mean (FZ19 ((K-1) *size (F219,2)/12+1:K*size (FZ19,2)/12)
Fx19 (K)=mean (FX19 ( (K-1) *size (FX19,2)/12+1:K*size (FX19,2)/12)
M19 (K)=mean (MQ19 ((K-1) *size (MQ19,2)/12+1:K*size (MQ19,2)/12))

1) *size (Fz237,2)/10+1:K*size (FZ37,2)/10)
-1)*size (FX37,2)/10+1:K*size (FX37,2)/10)
1)*size (MQ37,2)/10+1:K*size (MQ37,2)/10))

K
K

Fz29
Fx29

(K)=mean (Fz229 ( (K-1) *size (Fz29,2) /10+1:K*size (Fz29, 2)/10)
(
M29 (K

K (
K)=mean (FX29 ( (K-1) *size (FX29,2)/10+1:K*size (FX29,2)/10)
)y=mean (MQ29 ( (K-1) *size (MQ29,2)/10+1:K*size (MQ29,2)/10))

Fz39 (K)=mean (FZ39 ( (K-1) *size (Fz39,2)/10+1:K*size (Fz39, 2)/10)
Fx39 (K)=mean (FX39 ( (K-1) *size (FX39,2) /10+1:K*size (FX39,2)/10)
M39 (K)=mean (MQ39 ( (K-1) *size (MQ39,2)/10+1:K*size (MQ39,2)/10))
end

% datos promediados en el orden [15 m/s 17 m/s 19 m/s]

Lm=[Fz1" Fz2'" Fz3' Fz4" Fz17" Fz27" Fz37" Fz19' Fz29" Fz39'];%matriz para Lift

Dm=[Fxl " Fx2" Fx3' Fxd' Fxl7" Fx27" Fx37" Fx19" Fx29" Fx39'];% matriz para drag

Mm=[ML" M2" M3" M4AT MLT7T M2 M37' MLIOT M29' M39'];% matriz para momento

ALZ2=1(0:2:14) 15];A3=[(0:2:14) 20];A=(0:2.5:20); %angulos medidos encontrados dentro de
".Y(28) .Data" de cada prueba



o

save DatosMed.mat Lm Dm Mm % salvamos datos para su posterior utilizacion
% graficar para verificar que los datos estan corectamente seleccionados

E) Cddigo para obtencion de coeficientes de perfil de referencia y biplano de las rectas

% codigo para obtencion de coeficientes de perfil de referencia y biplano de alas rectas

all

'SDatos.mat') % datos de solo base

'RectasDat.mat' % datos de alas Rectas

'PlacabDat.mat' % datos de ala placa
% experimentos

%angulo en radianes para calculos
% angulo en grados para figuras
% angulo en grados para figuras
% velocidades de las pruebas
% presion dinamica por superficie alar "1/2PV~23"

%$fuerzas placa plana

fuerzas del perfil menos una constante por coseno para el lift
% fuerzas del pefil menos fuerzas de la base menos para Drag
% calculo de momento;
$momento medio mas momento producido
por el drag y por el lift, la costante 0.10462m es el brazo de palanca a la base al perfil

% ajuste de momento
%calculo de coeficientes para placa plana a sus respectivas velicdades

$fuerzas de biplano de alas rectas

fuerzas del perfil menos una constante por coseno para el 1lift
% fuerzas del perfil menos fuerzas de la base menos para Drag
$momento medio mas momento
producido por el drag y por el 1ift, la constante 0.10462m es el brazo de palanca a la base
al perfil

% ajuste de momento
%calculo de coeficientes para biplano de alas rectas a sus respectivas velocidades

% linealizacion para correcta comparacion
% angulos para para funcion;polyfit
o

3 velocidades
para funcion;polyfit



$tabla para exportacion de datos con ajustes en coeficientes de drag y momento

F) Cddigo para obtencion de coeficientes de biplano de alas delta invertida

% codigo para obtencion de coeficientes de biplano de alas delta

all
'DatosMed.mat') % datos de alas delta
'SDatos.mat') % datos de solo base

'RectasDat.mat') % datos de alas Rectas
'PlacaDat.mat' % datos de ala placa

$angulos para las distintas

pruebas
%angulo en radianes para calculos
% velocidades de las pruebas
% presion dinamica por superficie alar "1/2PV~2S"
%Area total (aT),de perfil delantero
y trasero (at)

% cuerda total (ctt),de perfil delantero (cd) y trasero

(ct)

%$angulos para funcion;polyfit

o

%$linealizacion de fuerzas %

fuerzas del perfil menos fuerzas de la base menos una constante por

o0 oo

calculo de momento; momento medio mas momento producido por el drag y por
el 1ift, la constante 0.10462m es el brazo de palanca a la base al perfil

oo

o

% calculo de coeficientes a sus respectivas velocidades

% lieanlizacion para correcta comparacion



CLlm7p=polyfit (A,CLml7"',5); CLm7=polyval (CLm7p,Aq) ;
CLm9p=polyfit (A,CLml9"',5); CLm9=polyval (CLm9p,Aq) ;

CDmbp=polyfit (A,mean (CDm15'),5); CDmbS=polyval (CDm5p,Aq) ;
CDm7p=polyfit (A,mean(CDml7"'),5); CDm7=polyval (CDm7p,Aq) ;
CDm9p=polyfit (A,mean (CDm19'),5); CDm9=polyval (CDm9p,Aqg) ;

CMmb5p=polyfit (A,mean (CMml5'),5); CMmS=polyval (CMm5p,Aq)

CMm7p=polyfit (A,mean(CMml7'),5); CMm7=polyval (CMm7p,Aq) ;

CMm9p=polyfit (A,mean (CMm19'),5); CMmO9=polyval (CMm9p,Aqg) ;

%$tabla para exportacion de datos con ajustes en coeficientes de drag y

$momento

TABLA BDI=[Ag' CLm5' CLm7' CLm9' CDm5'-0.03 CDm7'-0.026 CDm9'-0.024 CMm5'+0.032 CMm7'+0.035
CMm9'+0.0417];

% save CoefBDI.mat TABLA BDI %
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