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i Sustentacion - I

= La sustentacion se calcula evaluando la fuerza resultante generada mediante
las distribuciones de presiones en el extradds y en el intradds del perfil:

= Se desprecian el efecto de los esfuerzos viscosos.

dL os 0; cos e = (Pint — Pext)da;

VU -
9‘ L
I alcc‘

A
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i Sustentacion - II

Si se integran los coeficientes de presion,
obtenidos experimentalmente, para distintos
valores del angulo de ataque, se obtiene una
curva de sustentacion, C(a.).

Propiedades del C;aumenta con o
= (aumenta con o

G

La variacidon es aproximadamente lineal /

La pendiente de la curva de sustentacion

Para una placa plana resultado teérico C, = 2 na
Perfiles con curvatura ¢, >0 para o =0

Perfiles simétricos ¢, =0 para a=0

Para a elevados C

Imax
A partir del C,,,,, el C disminuye, es lo que se

conoce como entrada en pérdida.
La entrada en pérdida se debe al desprendimiento/

Stall due to
flow separation

de la corriente (origen viscoso) s
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C,,C, &Cyvs. AoA (o) para NACA 1408

= MACA 4 Digit Airfoil Window: Currently A NACA 1408 Airfoil.

MNACA 4 Digit Number NACA 1408 Airfoil Plot
Marwal Cli khl

1408 |7J % Height of Max. Camber
" Real NACA ’_J % Loc. Of Max. Camber

&+ Mormalized

|—E‘ % Marimum Thickness
I \wiite Camber Coordinates to C\CAMEERDAT File R e e T T T rsenns
I AN S M S S
Mumber Of Points Paint Distribution

71 ? (¥ Denze Endpoints

" Squished To LE

" Squished To TE

¥ Draw Circles ﬂ M

I¥ Draw Camber/axes

" Equal S
qual Spacing Iw Draw Thickness Lines

O Lt ds s M o e 4 A L M om 44 omononog

Re# = 3000000 Re# = 3000000 Re# = 3000000 Re# = 3000000

Comin = -0.337 Comin = -2.595 Comin = -9-036 Comin = ~19.775

C = 0.1262 C_ = 0.7019 C =127 C = 1.8239

C, = 0.0056 C, = 0.0110 C, = 0.0236 C, = 0.0537

a=0° a=>5° a = 10° o= 15° -
15/03/2007 Aeronaves y Vehiculos Espaciales 35 Us

fme



(me

Sustentacion - IV
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C,,C , & Cyvs. AoA (a) para NACA 2415

= MACA 4 Digit Airfoil Window: Currently A NMACA 2415 Airfoil.

MACA 4 Digit Humber
anual Clickable

M
2415 |2—ﬂ % Height of Max. Camber

" Real NACA WJ % Loc. OF Max. Camber
(v Momalized

o ﬁ% % Mawimum Thickness
I ‘write Camber Coordinates to C:ACAMBER.DAT File

Point Distribution
t» Denze Endpoints

Number Of Points

™ Squizhed To LE

Mumber of 1
9 Tefers b en't:| irfoil.
Mumber of points " Squizhed To TE
~ refers to points on
each of the upper ™ Equal Spacing
and lower surl faces.

MACA 2415 Airfoil Plot

v Draw Circles ﬂ Flastiene Warm
v Draw Camber/Azes
v Draw Thickness Lines
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Re# = 3000000 R

C,. =-

pmin

0.641 C

C_ = 0.2685 C

C, = 0.0075

o= 0°
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C, = 0.0112

a=5°

e# = 3000000 Re# = 3000000
=-1.674 Comin = ~4.412
C, = 1.4645

C, = 0.0213
o= 10°
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pmin

| = 0.8704

" Re# = 3000000

Comin = -8.903

C_ = 2.0449

C, = 0.0375

o= 15° -
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Comparacion NACA 1408 vs. NACA 2415

Re# = 3000000

Re# = 3000000 Re# = 3000000 Re# = 3000000

Comin = -0.337 Comin = -2.595 Comin = -9.036 Comin = -19.775
C_=0.1262 C_=0.7019 C =1.27 C_=1.8239
Cp = 0.0056 Cp = 0.0110 Cp = 0.0236 Cp = 0.0537

a = 0°

a=5°

a=10° 0

a=158°

Re# = 3000000
Comin = -0.641
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C,_=0.2685
Cp, = 0.0075
o=0°
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Re# = 3000000
Comin = -1.674

€ —=10.8704
Cp, =0.0112
o = 5°
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i Sustentacion - V

20
= El espesor del perfil
. . |3 :'ﬂ‘.\
influyeenel C,,_,: 7, —
= que hay un espesor para 16 /’J \
el cual C,,,, €s maximo L
= el espesor afecta al valor /
de C,., debido a su +2 4
influencia en el ¢, 10
.. Lmax. J
desprendimiento de la
. 08
corriente o Symmefrical series, camber 0
06l & &0 o, » 18%
o 430 v, e 37%
04l * 630 wo, - 55%
02
0
0 4 8 12 16 20

o
|
Ty,

Maximum thickness ner cent af rhoard
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Momento de Cabeceo - 1

= El calculo del momento de cabeceo respecto de un punto genérico de abscisa X0
se calcula de forma inmediata despreciando la contribucion de la resistencia
aerodinamica

M= [ a0l =~ [ [pin(a) = pecla) @~ o)

dL : cos 8, —) cosbe = (Pint — Pext)dx;
2 TJL

\A:) : ]_ Tyg
e 7 o . >, On=a [ lew@) = 6 @)z~ zo)d.

Xs
y
| dbfﬂ tl /éﬂ‘h h

@
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i Momento de Cabeceo - II

Los resultados experimentales de medicion del angulo de
cabeceo se hacen con respecto de c/4.
Al igual que en el caso de la sustentacion, al momento de
cabeceo contribuyen el angulo de ataque (AoA a)y la
curvatura del perfil.

= la variacion con el angulo de ataque es muy pequena

= Dicha variacion es incluso menor cuanto mas delgado es el perfil.

= Cuanto mas delgado es el perfil el punto ¢/4 se aproxima al centro
aerodinamico teorico de una placa plana (c/4).

= La variacidon con el nUmero de Reynolds es también muy pequena.

Valores tipicos de C,, 4 estan comprendidos entre 0y — 0.1
= valores negativos que corresponden a momentos de picado.
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Momento de Cabeceo — NACA 1408 - 1
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Momento de Cabeceo — NACA 1408 - II

1408, #Ftz=71, Re=3000000

fme

2.0 T 2.0

cL ] [ CL

1.5+
1.0
0.5+

0- T T T
] 5 10 15 20
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Momento de Cabeceo — NACA 2415 -1
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Momento de Cabeceo — NACA 2415 - 11

2415, #Pt:=71, Re=3000000

20— - 20
CL ]
15
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Zona existente alrededor de un cuerpo que se desplaza por un fluido, en la cual la
velocidad del fluido respecto al cuerpo varia desde cero hasta el 99% de la velocidad de
la corriente exterior.
Dependiendo de como se mueva el fluido en su interior, la capa limite puede ser:

= laminar

= turbulenta

= coexistir zonas de flujo laminar y de flujo turbulento.

La capa limite laminar proporciona una menor resistencia.

En aeronautica aplicada a la aviacion comercial se suele optar por perfiles alares que
generan una capa limite turbulenta, ya que ésta permanece adherida al perfil a mayores
angulos de ataque que la capa limite laminar, evitando asi que el perfil entre en pérdida,
es de|C|r tde]e de generar sustentacion de manera brusca por el desprendimiento de la
capa limite

.
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Capa Limite - II
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i Capa Limite - III

Para elevados numeros de Reynolds, la sustentacion de un perfil se puede calcular
despreciando los efectos viscosos.
= Aproximacion concuerda con los experimentos.
= Para el calculo de la resistencia aerodinamica no se pueden despreciar los efectos
ViSCOS0s.
= integrando las fuerzas de presién en la direccién de la corriente no concuerda con los

resustadosexperimentales.
= Paradoja de D'Alambert: modelos tedricos dan lugar a valores nulos de la resistencia

aerodinamica.
Fuerza sobre un cilindro rotando con vorticidad (k) en un flujo uniforme de un fluido no viscoso indica que

no hay fuerza de arrastre.
la vorticidad es definida como el rotor o rotacional del vector velocidad.

Vorticidad nula: Flujo laminar en un rio , en el que cada particula se mueve con una velocidad fija en una sola direccion.

« La fuerza total o empuje sobre el cilindro la escribimos en el plano complejo como:
= Es necesario. bues. tener en cuenta los efectos viscosos

E =Fjs+iFy;
EF, Plano— z
2x
Fi= fpc fds = f Peosfa df =0 fuerza de arrastre

0 -
R =

2w

Fr = fPsenG ds = f Psenf adf = 2wkpV  fuerza de sustentacion. \

0 -
-
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i Capa Limite - IV

= La Fisica del problema indica que los efectos viscosos no pueden despreciarse en
las proximidades del cuerpo:

= Si se despreciasen el fluido deslizaria a lo largo de la superficie del cuerpo

= La realidad es que la velocidad del fluido en contacto con la pared es nula
= condicidn de contorno de no deslizamiento.

A= A A A—

Separation
(Note: Radial scale erlarged)

= Los esfuerzos viscosos son los responsables de que se cumpla dicha condicion de
no deslizamiento:

= Consiguen evitar que el fluido deslice sobre el cuerpo.
= Capa limite:
= Zona delgada proxima a la pared, en la que el fluido incrementa su velocidad desde cero
hasta la de la corriente exterior.
= Numero de Reynolds muy grande.
= El gradiente de velocidades es muy grande

= Para viscosidades pequefias los esfuerzos viscosos ejercen una influencia considerable en el
movimiento.

L
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i Capa Limite - V

= Los esfuerzos tangenciales frenan al fluido proximo a la pared

= A medida que el fluido va avanzando los efectos de frenar el fluido se van acumulando de
manera que el espesor de la capa limite aumenta a lo largo del perfil.

= Al efecto de frenado de los esfuerzos tangenciales hay que afadir que, a lo largo del perfil, la
corriente se encuentra con un gradiente adverso de presiones, que también ejerce un efecto de
frenado.

= en estos casos de gradientes adversos el aumento del espesor de la capa limite se produce mas
rapidamente.

e

\..v‘. V/

/ -~
eparation
(Note: Radial scale enlarged)
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i Capa Limite - VI

= Definicidn de capa limite para una placa en un fluido viscoso con velocidad
constante:
= Enlaregion A la velocidad es la del fluido libre
= En B la velocidad del fluido cambia de cero a 0,99V
= En la region C hay turbulencia.
= En el punto c empieza la inversidn de la velocidad cerca de la placa.

@
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‘L Capa Limite - VII

= Conclusiones:

= El campo fluido queda pues dividido en dos regiones:
= la capa limite,
proxima al cuerpo, donde los efectos viscosos son importantes
= ZOna exterior

donde estos efectos son despreciables (y donde la ecuaci “on de Bernoulli
€es gpllc?ble, siempre que se cumplan todas las demas condiciones en que
se basa).

@
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Desprendimiento de la Corriente - I

= Las particulas fluidas que se mueven en la capa limite tienen una velocidad pequena
(por el efecto de la pared).

= La cantidad de movimiento es también pequefa, pudiendo ser insuficiente para vencer
el efecto decelerador ejercido por el gradiente adverso de presiones.

= El fluido puede pararse e incluso moverse hacia atras (corriente invertida, en la
direccion del gradiente de presiones).

= Si el gradiente de presiones fuese favorable, la corriente podria avanzar a lo largo de la
pared sin desprenderse.

e

7
=

v
eparation
(Note: Radial scale enlarged)
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Desprendimiento de la Corriente - II

Causas del desprendimientos

= La geometria:

= Al aumentar el espesor del perfil se suaviza el pico de
succion.

|

Il

|
|
1

\

|

= El gradiente adverso de presiones se suaviza

= La poca curvatura de los perfiles aerodinamicos cerca del
borde de salida anguloso contribuye de forma importante a
evitar el desprendimiento evitando que el gradiente adverso
de presiones en esa zona sea elevado. (supercritical airfoils)

= Actitud del perfil:

= al aumentar el angulo de ataque el pico de succion se
incrementa y el gradiente adverso de presiones también

-——-—-——‘-_—-_-__

ﬁ%
/\—\

aumenta.

il

mq
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Comparacion NACA 1408 vs. NACA 2415

Re# = 3000000

Comin = -0.337
C_=0.1262
Cp = 0.0056

a = 0°

Re# = 3000000

Comin = -2.595
C_=0.7019
Cp = 0.0110

a=5°

Re# = 3000000

Comin = -9.036
C =127
Cp = 0.0236

a=10°

Re# = 3000000

Comin = -19.775
C_=1.8239
Cp = 0.0537

a=158°

Re# = 3000000
Comin = -0.641
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C,_=0.2685
Cp, = 0.0075
o=0°

15/03/2007

Re# = 3000000
Comin = -1.674

€ —=10.8704
Cp, =0.0112
o = 5°
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Re# = 3000000 NN Re# = 300
" Comin = ~41412 Cohin =8908 =
€ =1-4645 - =2.0449
Cp =0.0213 Cp, = 0.0375
o=10° a=15° .
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Comparacion NACA 1408, NACA 2415, y NACA 747A315

R o U
I A W W e S ne e
NACA 1408
Re# = 3000000
Cpmin =-0.337
C,_=0.1262
Cp = 0.0056
o =0°
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NACA 2514
Re# = 3000000
Comin = -0.641

C,_=0.2685
Cp = 0.0075
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NACA 747A315
Re# = 3000000
=-0.694

pmin —

C

C, = 0.1460
Cp, = 0.0064
o=20°

.
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Desprendimiento de la Corriente — III

= La linea divisoria entre el flujo de avance y el de retroceso es inestable, por lo que se
rompe dando lugar a torbellinos, que crean aguas abajo del cuerpo:

= Estela:
= Region en la que tampoco pueden despreciarse los efectos viscosos.

= En perfiles aerodinamicos a angulos de ataque pequenos la estela es delgada.

= En los cuerpos romos la corriente se desprende muy pronto

= Crea una estela turbillonaria de dimension transversal del orden de la dimension transversal del
cuerpo.

u 3
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Desprendimiento de la Corriente - IV
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