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REsum

En el present treball s'ha analitzat teorica i experimentalment les respostes davant
la resisténcia induida que s'obtenen amb quatre dels dispositius de punta alar o winglets
més innovadors.

El proposit dltim d'aquest estudi és discernir quin dels quatre winglets examinats
presenta una reduccio de la resisténcia induida més favorable. Amb aix0 es pot deduir
quin disseny alar podrien arribar a tenir la majoria d'avions en un futur.

La realitzacio de la investigacio s'ha dividit en tres apartats principals: el tedric, el
computacional i I'experimental.

A nivell tedric s'han exposat alguns dels principals conceptes base d'aerodinamica
per facilitar la comprensié al lector de la metodologia de I'estudi i dels resultats d'aquest.

La part computacional del treball s'ha realitzat amb un programa anomenat XFLR5
que ha permeés el calcul precis de les variables aerodinamiques, tractades a l'apartat
teoric, adaptades a les caracteristiques de I'ala construida per a I'analisi experimental.

A la seccio practica del treball s'han exposat, en un primer moment, dues investi-
gacions realitzades per la Universitat de Teheran i la Universitat de Taiwan que reflec-
teixen resultats obtinguts en experiéncies fetes amb els mateixos winglets que els esco-
llits per al nostre treball.

Per al desenvolupament del nostre propi estudi s'ha construit un tanel de vent, una
ala i quatre winglets: un AFT Sprioid winglet un FWD Spiroid winglet un Blended winglet
i un Wing-grid winglet. S'ha analitzat la trajectoria del flux i la formacié de remolins amb
els diferents winglets pero també han estat demostrades la transicié de la capa limit,
I'entrada en pérdua del perfil i la sustentacié a diferent nombre de Reynolds.

Els resultats obtinguts han estat propers als que s'esperaven en un principi. Durant
el treball s'ha pogut apreciar que el winglet que presenta unes respostes favorables res-
pecte a la resta, en condicions amb un registre de major resisténcia induida, és el FWD
Spiroid winglet.



INTRODUCCIO, HIPOTESI | JUSTIFICACIO DE LA ELECCIO

Sempre que pensem en un avié o en un ocell i ens preguntem per que sén capagos
de volar ja estem, encara que inconscientment, evocant la imatge de les ales que tots
dos comparteixen. Per descomptat, qui ha vist alguna vegada un tub d'alumini o un ocell
sense ales volar? Es precisament per aixd que cal considerar com a mecanisme princi-
pal del vol les ales, aquestes superficies que, desplegades i d'alguna manera fisica, sén
capaces de nedar subtilment per l'aire. Es clar que, aixi dit, tot sembla bastant senzill
pero, com en tot, per arribar a conéixer el funcionament d'alguna cosa cal aprofundir-hi.

Per consequéncia de I'anterior, en aquest treball analitzarem des d'un nivell mitja,
és a dir, prescindint de moltes variables que intervindrien en una situacié real a causa
de la complexitat del tema, els processos fisics que participen en una ala i provoquen
que aquesta pugui arribar a sustentar-se en l'aire. Després estudiarem quines son les
principals resisténcies a les quals s’ha d'enfrontar com a modic preu per aquesta sus-
tentacié i, finalment, parlarem de com els humans des de 1903, quan els germans Wright
van posar el primer tros de metall a volar, han estat lluitant constantment per aconseguir
disminuir el més minim percentatge de resisténcia i amb aixo també el consum de com-
bustible. Perd no va ser fins als anys 70, al comengament de la crisi del petroli, que el
nord-america de la NASA Whitcomb i altres enginyers van desenvolupar un dispositiu
gue representaria ser un dels més eficagcos descoberts a la historia de I'aeronautica: el
winglet.

Cal que abans d'aprofundir en el tema tinguem molt clara una idea imprescindible
i que normalment no solem tenir en compte: la principal ra6é per la qual una ala se sus-
tenta en l'aire és per la forma del seu perfil. Es cert que és essencial conéixer el teorema
de Bernoulli, les lleis de Newton i I'Efecte Magnus per poder explicar la sustentacié que
s'origina en una superficie alar, perd cap d'aquestes tres lleis fisiques (que veurem
més detalladament en el treball) seran capaces de crear sustentacié sense unes varia-
bles adequades com ho sén (entre moltes altres) la forma del perfil i I'angle respecte
al vent relatiu o, com en diuen a l'argot aeronautic, angle d'atac.

Jugant amb les variacions que es produeixen tant en la sustentacié com en la
resisténcia segons l'angle d'atac, els enginyers adapten cada perfil alar a diferents con-
dicions de vol pero, el que és comu a tots ells és la necessitat de reduir el combusti-
ble. I, qué és el que causa aquesta perdua de combustible? Sens dubte, la resisténcia,
gue com bé veurem més endavant pot dividir-se en parasita i induida en funcié de si
s'originen arran de la sustentacié o no. La resisténcia induida és una de les més sig-
nificatives (el 40% de la resisténcia total) i en la qual els winglets, aquests dispositius
gue es col-loquen a I'extrem de I'ala, prenen un paper important ja que s6n capacos de
dissipar els indesitjables vortex que es produeixen a les vores de la superficie alar.

Actualment els winglets sén d’aquells dispositius en els que més investigacio i
temps s'esta invertint a causa dels prometedors resultats que han estat oferint en
diferents tanels de vent. Han estat molts els models que s'han provat des del mateix
moment que Whitcomb i els seus companys van desenvolupar el primer winglet pero,



des de 1993, quan una empresa nord-americana anomenada Aviation Partners especi-
alitzada en el disseny de winglets va desenvolupar un winglet completament tancat a
I'extrem i que oferia una reduccio de la resisténcia d'un 11%, les opinions respecte |'e-
ficiencia dels winglets tancats (Spiroid winglets) respecte els winglets oberts
(Blended winglets) s'han tornat molt dispars.

Es cert que s'han fet alguns estudis i proves comparant les respostes que oferei-
xen ambdos winglets!, perd encara es tenen molts dubtes i dividides opinions al res-
pecte. Es completament raonable que es questioni aquesta eficacia ja que, hem vist
alguna vegada un ocell amb les plomes de la punta de I'ala de forma arrodonida? La
resposta €s no, i els humans, encara témer la natura, sempre li hem tingut un gran res-
pecte i confiancga, €s per aixo que d'alguna manera sempre ens hem recolzat en ella per
imitar el seu comportament i eliminar aixi la possibilitat d'errar en els nostres exits?. Per
aix0 mateix la idea de contradir ara la natura ens sembla en certa manera massa atre-
vida i per a molts, equivocada, pero jo em pregunto: és cert que el procés de seleccio
natural de la natura al llarg de la historia de la Terra ha estat llarg, lent i per tant, savi
(qui sap si no s'hauran extingit els ocells amb puntes d'ala rodona) pero i si, per una
vegada, I'home ha aconseguit desenvolupar un mecanisme de vol més avancat que el
de la propia naturalesa? Hauriem de confiar en I'eleccié natural o, per contra, progressar
a la nostra manera, certificant-nos en els nostres coneixements adquirits fins ara que
ens confirmen I'eficacia d'un mecanisme aixi?

So6n aquestes algunes de les qgliestions que m'han sorgit arran d'aquest treball i
que no dubto que més d'una persona s'haura plantejat perque, deu ser en algun moment
que haguem d’innovar i realitzar alguna cosa que no hagi estat provada, donant curs al
nostre huma mecanisme de millorar fracas rere fracas. |, d'una vegada per totes, deixar
de banda la patent dels ocells que hem estat utilitzant en aeronautica durant aquestes
Gltimes décades com a segur per no errar i, Sense por a experimentar en va, patentar
alguna cosa purament humana.

1 EI 2010 es va realitzar la primera proba amb Spiroid winglets en vol real amb I'avio Falcon 50.
2 Els Wing-grid winglets s6n un exemple d'aquesta confianga en la naturalesa, es van patentar el 1998 i
imiten les plomes rasurades de la puntes de les ales de les aus.



OBJECTIUS | METODOLOGIA DEL TREBALL

Segquint els criteris que hem comentat a la introduccié, en aguest apartat nomena-
rem els principals objectius tant teorics com experimentals que es pretenen assolir en
acabar el treball.

Objectius teorics.

Coneixer i dominar amb facilitat les principals magnituds que defineixen un
fluid i les equacions que relacionen aquestes.

Comprendre les principals equacions de la mecanica de fluids que ens
ajudaran a explicar la sustentacié produida en una superficie alar.

Saber que signifiquen i quines variables relacionen els diferents nombres o
magnituds utilitzats en aerodinamica com ara el nombre de Mach, el nombre
de Reynolds, I'angle d'atac, el coeficient de sustentacio i resisténcia, la corba
polar, la finesa, etc.

Identificar amb facilitat la terminologia utilitzada per denominar les principals
parts d'un perfil i una superficie alar.

Ser coneixedor del significat del codi numeéric utilitzat en les diferents séries
de la nomenclatura NACA per designar perfils alars.

Interpretar els diferents grafics que ens relacionen les principals variables
aerodinamiques com ara el coeficient de sustentaci6 i resisténcia, I'angle
d'atac, la finesa, etc.

Saber diferenciar els dos tipus de resisténcia aerodinamica existents, en
gué consisteixen, on tenen el seu origen i com poden reduir-se.

Entendre de manera més detallada el funcionament d'un winglet, ser
coneixedor dels quatre tipus més prometedors i discernir a través de les
analisis recollides quin dels quatre presenta un comportament més optim
davant la resistencia induida.

Objectius experimentals.

Dissenyar i construir un tunel de vent.

Conéixer les principals parts i dispositius de mesura indispensables en un
tunel de vent.

Dominar el software creador de perfils i superficies alars i analitzador de
grafiques anomenat XFLRS5.

Construir una ala amb un perfil alar segons la nomenclatura NACA 23012 i
crear diferents peces amb ancoratge a l'extrem del perfil alar simulant la
forma dels quatre winglets a analitzar.



e Ja en el tunel de vent, discernir la trajectoria del corrent en la superficie
alar mitjancant petits fils acoblats a aquesta.

o Utilitzant fum per visualitzar la corrent, saber interpretar els vortex generats
per cada winglet.

e Calcular la variacio de la sustentacio produida en una ala amb diferents
nombres de Reynolds.

e A partir de la informacio recopilada i les analisis realitzades, concloure quin
winglet és més eficient en lareduccio de laresistencia induida.

Aixi doncs, amb l'objectiu de realitzar tots els punts enumerats anteriorment, la
metodologia d'aquest treball consistira, en primer lloc, en fer que el lector sigui capag
d'aconseguir una bona base teorica sobre els aspectes més rellevants i necessaris que
li permetin, d'aguesta manera, comprendre amb més claredat tant els processos expe-
rimentals com els computacionals que es duguin a terme i la finalitat ltima d'aquests.



L’ATMOSFERA, EL MEDI PEL QUE ES DESPLACA UN AVIO

Resulta logic pensar que per comprendre per qué vola un avié o per qué alguns
dispositius augmenten la seva capacitat de sustentacié primer haguem de conéixer per
quin mitja vola i quines son les caracteristiques d'aquest per aixi poder comprendre com
es juga amb elles per crear sustentacio.

L'atmosfera és I'embolcall gasés que envolta el nostre planeta i és el mitja pel qual
es desplaca un avio. Esta composta principalment per aire, és a dir, per una barreja de
gasos que aproximadament es troben en proporcions tals com el 78% de nitrogen, 21%
d'oxigen i 1% d'altres?.

Aquest element gasés que anomenem aire té massa, una forma adaptable al
recipient que el conté i esta sotmeés a la for¢a gravitacional terrestre (per tant té pes)
romanent aixi subjecte al voltant del planeta i reaccionant a les lleis fisiques propies dels
gasos.

A causa de l'anterior podem deduir que a mesura que l'atmosfera guanya altitud
la for¢a gravitacional que la sotmet ja no sera la mateixa i per tant altres variables com
la temperatura, la pressio i la densitat es veuran sotmeses a aquest canvi. Per aix0
podem definir diferents capes atmosfériques: la troposfera, l'estratosfera, la mesosfera i
la termosfera.

Abans de tot hem de comprendre com reacciona l'aire als canvis fisics i, a causa
que l'aire es comporta com un fluid, hem de comencar definint qué és un fluid i quines
sbn les seves principals caracteristiques.

La materia existeix en tres estats diferents segons les forces d'unié que existeixen
entre les seves moléecules: solid, liquid i gasés. En el cas dels gasos aquesta uni6 és
tan feble que fa que la seva forma sigui indefinida, és a dir, que el seu volum s'adapti
omplint sempre tot el recipient que el conté.

Un fluid es defineix com un cos les molécules del qual tenen poca cohesid
entre elles i per tant poden canviar la seva forma sense que apareguin forces que
tendeixin a recuperar la seva forma original. Aixi doncs, llegint aquesta definicio i
I'anterior sobre els gasos podem concloure que els gasos soén fluids (els liquids també
ho sén).

Els tres parametres claus per al nostre estudi que defineixen I'estat d'un fluid sén
la densitat, la pressi6 i la temperatura. Per al nostre treball sera indispensable que
comprenguem algunes de les equacions de la ciéncia que estudia els moviments i les
interaccions dels fluids amb el contorn que el delimita, és a dir, de la mecanica de fluids.

3 En major percentatge es troba el dioxid de carboni (0,035%), després el ne6 (0,0018%) i finalment gasos
com I'heli, I'hidrogen i el meta.



1.1.1 DENSITAT | COMPRESSIBILITAT

La densitat es defineix com la massa de matéria (kg) que hi ha per unitat de
volum (m3) segons I'equacio:

_m 1)
p= v

En un fluid la densitat varia bastant d'un punt a un altre, segons aixo podem dife-
renciar entre:

e Un fluid compressible si la densitat varia molt.
e Incompressible sila densitat roman practicament constant.

A diferencia de l'aigua, I'aire és un fluid molt compressible. Aixd ho podem com-
provar de manera senzilla si tanquem aigua i aire respectivament en dos cilindres ajus-
tats herméticament amb un émbol. A mesura que féssim prement I'émbol veuriem que
l'aigua no ens permetria baixar més i en canvi l'aire ens deixaria desplacgar-lo bastant,
aixo vol dir que el volum de l'aigua no variaria practicament i per tant la seva densitat
tampoc pero, en canvi, en el cas de l'aire es reduiria molt el seu volum i per tant variaria
més la seva densitat.

Aquesta compressibilitat de l'aire en el vol es manifesta quan les velocitats son
molt grans, a partir de nombres de Mach* per sobre de 0,5 0 0,6 on la densitat de l'aire
ja no es pot considerar constant. Per raons de la complexitat que abasten els calculs
que consideren l'aire compressible i, atés que tampoc s'originaran grans velocitats en
cap dels nostres procediments experimentals, nosaltres en aquest treball ens limitarem
a suposar velocitats de Mach subsodniques (per sota d'1).

Seguint per analogia amb el cilindre amb émbol anem a explicar el fenomen del
canvi de densitat amb l'altitud en I'atmosfera (també podriem explicar de manera sem-
blant el fenomen de canvi de pressié amb aquest métode). Imaginem el mateix cilindre
col-locat a terra amb tota la columna vertical d'aire sobre ell, clarament I'embol estaria
molt comprimit i, pel que hem descrit anteriorment, la densitat seria elevada. Ara imagi-
nem el mateix cilindre elevat per sobre de la linia de s0l, és evident llavors que com més
elevem el cilindre menys columna vertical d'aire haura per sobre i, per tant, menys com-
primit estara el pistd i menor sera la densitat de l'aire del cilindre. Concloent, quant
menor sigui I'altitud major sera la densitat del fluid i com més altitud hi hagi la
densitat de l'aire sera menor.

1.1.2 TEMPERATURA

Latemperatura és la manifestacié de la mitjana de tota I'energia cinética que
tenen les molécules en moviment de cert cos. En el cas dels gasos ideals i d'acord
amb la llei de Maxwell-Boltzmann la relacié entre la energia cinética de les molécules
d'un gas i la temperatura absoluta d'aquest ve donada per la seguent funcio:

4 Expressa una relacio entre la velocitat de creuer i la velocitat del so (s'explica detalladament més endavant,
apartat 4.4.1).
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2 (2)

T=——
3k

Sent kg una constant anomenada constant de Boltzmann que val al voltant de
1,38-102 J/K.

Aixi doncs, com hem comentat anteriorment, un gas s'expandeix tot el que el re-
cipient que el conté li permet, de manera que podem considerar que el recipient fa la
funcioé de la pressio. Llavors, com més petit anem fent el recipient (analogament amb el
cilindre, com més anem prement I'émbol i, per tant, augmentem la pressid) menys dis-
tancia lliure recorreguda tindran les molecules del gas abans de xocar entre elles i, per
tant, menys energia cinética posseiran, €s a dir, menys temperatura manifestaran. Con-
cloent, com més pressido menys temperatura i com menys pressio més tempera-
tura del gas.

La temperatura en fisica se sol presentar en graus absoluts °Kelvin (°K), la seva
conversié a graus centigrads és:

T=t+ 273,15 3)
T: temperatura en graus Kelvin.

t: temperatura en graus centigrads.

1.1.3 PRESSIO

La pressio es defineix com aquella magnitud escalar que relaciona la forca
amb la superficie sobre la qual actua i es mesura en el SI° en Pascal o Newton exercit
per metre quadrat.

N (4)

Pero per parlar de la pressio exercida per un fluid primer hem de diferenciar entre
pressi6 estatica i pressio dinamica.

e Pressit estatica: és propia dels fluids en repds i es produeix pel simple impacte
de les molécules del fluid en les superficies del recipient que el conté. Com per exemple
la pressio que exerceixen els gasos continguts en una bombona de buta.

e Pressié dinamica: és la pressio que es produeix en una superficie perpendicular
al moviment del fluid. Com per exemple la pressié que s'exerceix en un para-sol quan
es posa en direcci6 perpendicular al vent.

Ara parlarem de la pressio estatica i més endavant tractarem amb més detall la
pressio dinamica per comengar a parlar de com s'origina la sustentacié en una superficie
alar.

5 Sistema Internacional

11



Exemple:

Imaginem un objecte col-locat en un punt fix dins d'un recipient envoltat per mole-
cules de gas en moviment. EI moviment d'aquestes moléecules originara una forga en
xocar contra la superficie de I'objecte, definint aixi el concepte de pressio:

_F )
P=%
Ara imaginem que reduim el volum de I'objecte, veurem que la pressié exercida
en aquest punt sera practicament la mateixa (ja que hem considerat un objecte amb una
superficie prou petita). Per aixd podem corroborar que la pressio estatica Unicament
depen del punt del fluid que escollim. En el cas de I'atmosfera la pressié en un punt sera
consequéncia directa de la massa d'aire que tingui per sobre. A causa de la pressio que
experimenten tots els cossos de I'atmosfera, es creen forces exercides en totes direcci-
ons (figura 1) que no produeixen cap for¢ca neta i tendeixen Unicament a comprimir.

/, \ Figura 1
¥/ Font: propia
Les unitats de pressié més utilitzades son:
Sistema Sl CGS* Altres
Nom Pascal Baria Bar Milibar Torr’
Valor 1 N/mm? 1 dina/cm? | 10° ba- 102 baries mm de Hg
ries (mercuri)
Taula 1
Font: propia

Equacié fonamental de la fluidoestatica

Aquesta és una equacio que s'utilitza per calcular la variacié de la pressié amb
['altitud. Aquests calculs s6n només valids per a una atmosfera en repds, cosa que
gairebé mai succeeix i per aixd aquesta equacié només s'utilitza per calcular la pressio
corresponent a cada altitud en I'atmosfera tipus o per al calcul de pressions en alguns
instruments de mesura com ara el manometre.

6 Sistema Cegesimal d'Unitats, €s un sistema basat en el centimetre, el gram i el segon.

7 Correspon a la pressi6 exercida per I'accio de la gravetat en la base d'una columna d'un mil-limetre
d'alcada de mercuri. El seu Us ha anat en declivi pero encara és freqlent utilitzar-lo per mesurar baixes
pressions.
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Exemple:

Considerem de nou el mateix cilindre de la figura 1 pero en aquest cas imaginem
un objecte de superficie rectangular (per facilitar els calculs d'alcada) dins d'ell, el dia-
grama de forces quedaria com a la figura 2, on les forces
horitzontals sobre I'objecte s'anul-larien i les verticals
correspondrien, en direccio al fons, al pes de I'objecte i,
la pressio, en direccio oposada, a la pressio exercida pel &1| - $ - o+de)S

gas cap amunt. l 5
dy: diferencial de I'altura de I'objecte. d Q

y: altura entre el fons del recipient i 'objecte. ¥ (0Sdy)g

S: superficie de I'objecte. | pS

p: pressio estatica del fluid, la pressié normal que pre-

senta un punt del fluid pel simple fet d’estar submergit. Figura 2

dp: diferencial de la pressio segons l'altura a la que €s  Font: http://www.sc.ehu.es/sbwebffisica/fluidos/es-
troba I'objecte. tatica/ecuacion/ecuacion.htm [4]

p: densitat.

Llavors, segons el diagrama, les forces que actuen sobre I'objecte seran:
e Pes=p-V.gisent V=S-dy el pes quedaria:
P=p-S-dy-g
o Laforca que exerceix el fluid sobre la cara inferior: F1=p-S
e La forca que exerceix el fluid sobre la cara superior i que depén de la columna
d'aire que té per sobre: F,=(p+dp)-S

Segons l'equilibri de forces de la 12 Llei de Newton, perqué I'objecte es trobi en
repos s'ha de complir que:

YE =0
XE =0 >R+P=F—> (p+dp)-S+p-S-dy-g=p-S

Simplificant quedaria I'equacio final, on el signe negatiu ens indica que la pressi6
disminueix a mesura que augmenta |'altitud.

dp=-p-g-dy (6)

Per poder comprendre millor i simplificar el comportament dels gasos es va establir
un model de gas ideal, és a dir, un gas teoric compost per particules que no s'atra-
uen ni es repel-leixen entre elles i els xocs de les quals es plantegen perfectament
elastics, conservant aixi tant la quantitat de moviment com I'energia cinética.

Es pot considerar com a gas ideal I'aire, perdo sempre mantenint una certa toleran-
cia. Es pot parlar de gasos perfectes sempre que els gasos estiguin sotmesos a baixes
pressions (per tant baixes densitats) i a temperatures moderades atés que en aquests
casos les seves molécules es mouen prou separades unes de les altres com per poder
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considerar que no hi ha forces intermoleculars entre elles. En realitat, en condicions
normals, la majoria dels gasos presenten un comportament de gas ideal.

Empiricament podem corroborar que hi ha una série de relacions proporcionals
entre la temperatura, la pressié i el volum. S6n aquestes quatre equacions i en rellevan-
cia I'tiitima les que relacionen aquestes propietats.

Llei de Boyle-Mariotte

La llei de Boyle-Mariotte estableix una relacio entre la pressio i el volum d'un
gas. Aixi doncs Boyle-Mariotte va observar que quan augmentava el volum d'un gas la
seva pressio disminuia i al contrari. La llei de Boyle-Mariotte ens diu que:

"El volum d'una determinada quantitat de gas (nombre de mols constant), que es
manté a temperatura constant, és inversament proporcional a la pressio que exerceix.”

p-V=cte.; p= (7)

|-

Llei de Charles i Gay-Lussac

La llei de Charles i Gay-Lussac estableix una relacié entre la temperatura i el
volum d'un gas. La llei de Charles i Gay-Lussac diu:

"El volum d'una determinada quantitat de gas (hombre de mols constant), que es
manté a pressio constant, és directament proporcional a la seva temperatura absoluta.”
4 (8)
— = cte.
T
Analogament, si el volum es manté constant i, tenint en compte la Llei de Boyle-
Mariotte, es pot establir a partir de la llei de Charles i Gay-Lussac una relacié entre
pressié i temperatura:

= cte. (9)

Llei de Avogadro

La llei d'Avogadro ens estableix una relacié entre el volum i la quantitat de mols
d'un gas. La llei d'Avogadro diu:

"El volum d'un gas mantingut a pressié i temperatura constants, és directament
proporcional al nombre de mols del gas presents."

4
— = cte. (10)
n

Analogament al que passa a la llei de Charles i Gay-Lussac, mantenint el volum i
la temperatura constants aquesta llei també pot establir-se com:

14



Y = cte. (11)

Llei general dels gasos ideals

Quan les lleis anteriors es combinen en una sola equacié apareix un nombre R
anomenat constant universal dels gasos ideals que ens relaciona segons la seglent
equacio les propietats principals vistes anteriorment:

pV=n-R-T (12)

R s'ha de posar en les unitats en qué estiguin les altres variables. Aixi R pot prendre
frequentment aquests valors segons les magnituds:

Valor de R Unitats
0,082 Atmosfera - litre
mol - Kelvin
8,314 Joules
mol - Kelvin
1,987 Calories
mol - Kelvin
Taula 2
Font: propia

Considerant llavors que la massa d'un mateix gas vagi variant els valors de pres-
si0, temperatura i volum podem considerar una nova manera d'expressar aquesta equa-
ci6 ates que tant R com n es mantindran constants.

pl'Vlsz'szmpn'Vn (13)

T, T, T,

=cte.=R'n

Es logic pensar que I'equacié donada anteriorment en el nostre cas, amb l'atmos-
fera, no ens sera util atés que el volum en aquesta no esta determinat. Per aixo ara
tractarem de posar I'equacio en funcié de p, T i p.

e Sentn= % I'equacié 10 quedaria:

(14)

M: pes de cada mol
m: la massa total del gas
e Ates que es verificaque V = % la equacio 14 pot escriure’s:

R
p-===.R-T quedant llavors com 2 ==
p M pT M

e | atés que R és una constant i M en el cas de l'aire és 28,9644 g/mol, podem
definir a R/M com a una nova constant R’ que tindra un valor de 287
joules/(kg-°K). Quedant una equaci6 final:
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p , (15)
——— =R
p-T

Resumint aquest primer apartat:
e Els tres parametres elementals per definir el comportament d'un fluid sén la
pressio, latemperatura i la densitat.

e Aquests tres parametres estan intimament relacionats entre ells tal com indica
I'equacio dels gasos ideals.

e Aquests tres parametres varien amb l'altitud i aixi es reflecteix en I'equacio de
la fluidoestética.
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. CONCEPTES DE LA DINAMICA DE FLUIDS

En el primer apartat hem suposat en tot moment un fluid en repos a I'hora de
presentar i aplicar les equacions. També hem parlat de la pressid, perd només parlant
de la pressi6 estatica. Doncs bé, en aquest segon punt passarem a parlar d'un fluid en
moviment, de manera que haurem de presentar nous conceptes en un primer moment
per després poder parlar de les principals equacions de la mecanica de fluids.

Un dels factors que sens dubte és imprescindible per crear sustentacié en un
avio, tal com veurem pel seu protagonisme en totes les equacions, és la velocitat. Ja
vam comentar amb anterioritat que a velocitats properes a la del so un fluid com l'aire
passa de ser considerat incompressible a compressible i va ser en aquest moment on
vam introduir, breument, el concepte de hombre de Mach.

2.1.1 VELOCITAT DEL SO A L'AIRE

Es defineix el so com una ona mecanica longitudinal i tridimensional que
necessita d'un mitja per transmetre’s i que té origen en qualsevol variacié de pres-
si6 en l'aire. Aguestes variacions es propaguen a una certa velocitat que, demostrat
tant experimentalment com tedricament, depén de la pressié i la densitat de I'atmosfera
0, segons l'equacio dels gasos ideals, de la temperatura i la constant R' (recordem que
R' és el quocient entre la constant universal dels gasos ideals i el pes molecular de l'aire).

C = |y-Eosegons I'equacié 15 també pot ser de la forma
p

m
C=\//1-R’-Tp=; (16)

C: velocitat del so en m/s

El coeficient de les transformacions adiabatiques: y

Una transformacid adiabatica es produeix quan el gas d'aquesta transformacié no experimenta in-
tercanvi de calor amb I'exterior (Q = 0). Aquest tipus de transformacions soén tipiques dels fluids ideals i
s'utilitzen quan les transformacions d'aquests s6n molt rapides i per tant es pot considerar que no hi ha
temps per a l'intercanvi de calor amb I'exterior, tal com ocorre en el cas del calcul de la velocitat del so en
I'aire on podem considerar la transmissio de calor nul-la.

Per comprendre millor imaginem un cilindre amb recobriment aillant, émbol i dins d'ell un gas ideal
que no experimenta cap tipus d'intercanvi de calor amb I'exterior. A mesura que anem expandint el gas
(augmentant el volum) veurem que la pressio i la temperatura disminueixen de manera proporcional.

D'aquesta dependéncia entre parametres es dedueix una constant y diferent per a cada gas i que
es calcula a partir de les capacitats calorifiques molars en transformacions a volum constant (Cv) i a pressio
constant (Cp). Sent y:

& a7

y:
Cp
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Quan es realitza una transformacio adiabatica es compleix que:

p- VY = cte. (18)

Seguint amb el calcul de la velocitat del so, 'equacio 16 podem reescriure-la:

A-R'-T 7 T
C= T Ty C_M'R'TO'\/;O

| atés que la temperatura del so a temperatura a nivell de mar (To) correspon a
Co=340,294 m / s, I'equacié quedaria:

(19)

C = 340,294 4
= , T

Com que el radicand que ens queda és la temperatura relativa i aquesta a la tropos-
fera és sempre inferior a zero, atés que T disminueix respecte a Ty, deduim llavors que
la velocitat del so disminueix amb ['altitud.

2.1.2 NOMBRE DE MACH

Es defineix com anombre de Mach el quocient entre la velocitat de la corrent
lliure d'aire, és a dir, la velocitat que realment té I'avid respecte a la velocitat de
l'aire i la velocitat del so:

y (20)

Deduim d'aquesta equacié que en Mach < 1 el vol sera subsodnic, és a dir, velo-
citats inferiors a la del so, en canvi si se supera el Mach critic (M = 1) estarem parlant
de vol supersonic. En aquest treball parlarem només de vols subsonics a causa dels
efectes de compressibilitat que comporten els vols supersonics.

D’aixd anterior en deduim que per a una mateixa velocitat de vol pot haver-hi dife-
rents nombres de Mach només que varii la temperatura i, per tant, ho faci la velocitat del
so. Aixi doncs, per a majors altituds, atés que la velocitat del so sera inferior, el Mach
sera superior per a un mateix valor de velocitat de vol.

Llavors per saber quina és la velocitat real de vol sabent el nombre de Mach i la
temperatura relativa ens quedara, aillant la V a la 20, una equacié com aquesta:

(21)

T
V=34029% |—-M
To

Tal i com vam comentar en la primera part d'aquest segon apartat, parlarem del
fluid en moviment, de manera que resulta essencial introduir el concepte de viscositat,
aixo ens porta a allunyar-nos de la concepcio del fluid ideal ja que ara estem considerant
que el gas del qual parlem en sotmetre’l a una certa velocitat, pressié i temperatura ja
presenta forces de fregament internes.
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La viscositat €s un altre dels factors protagonistes en els fenomens que tenen lloc
en els perfils aerodinamics. Aixi doncs, definim viscositat com la propietat que determina
la resisténcia d'un fluid a desplacar-se. Atés que l'aire és considerat en condicions
normals un fluid newtonia® introduirem el concepte viscositat amb un exemple senzill

(figura 3):
Exemple:

La capa de fluid en contacte amb la placa mobil
es mou a la mateixa velocitat, esta comportant-se com
si estigués adherida a ella, pero tal com es pot apreciar
en el dibuix les capes per sota d'aquesta primera tenen
una inércia a moure a una velocitat inferior a la de la
placa mobil. Aixo es deu al fet que cada capa per sobre
té una capa que tendeix a moure-la i per sota té una altra
gue tendeix a retenir-la, va apareixent aixi entre cadas-
cuna d'elles forces internes de fregament que segons la
composicié molecular del gas seran més o0 menys eleva-

} u° /_ Placa mévil

I e
= F
Yo jfyf Placa fija
&
du
Figura 3

Font: http://www.monografias.com/trabajos91/tema-
2-mecanica-fluidos2/tema-2-mecanica-fluidos-2.shtml

(5]

des. Aguesta fricci6 interna és originada per la viscositat del fluid.

La forca per desplacar el fluid sera:

e Major quant més elevada sigui la velocitat aplicada. Sent la velocitat w.

e Menor quant més elevada sigui la distancia () que hagi entre ambdues
plagues, donat que las forces internes es dissiparan amb major facilitat.

e Major quant més superficie (S) de placa hi hagi en contacto amb el fluid, atés

gue la forga es repartira millor per aquest.

¢ Major quant més elevat sigui el coeficient de viscositat (x) que hi hagi, atés
que aleshores les forces internes seran superiors entre les capes del fluid.

Sent el calcul de la forca que experimenta una capa:

_du-p-S

F
d dy

(22)

Aixi doncs diem que u = % i simplificant magnituds ens queda llavors que el

coeficient de viscositat ve en N-s/m? o I'equivalent en kg/m-s. Al CGS la unitat ve en

poise.

Un altre punt a destacar és la variacio de la viscositat amb la temperatura. Mentre
en els liquids aquesta viscositat disminueix, en els gasos, al contrari, augmenta donat
gue, al tenir les molécules menys cohesié entre elles, es produeixen més col-lisions i

per tant majors forces internes.

8 Es denomina fluid newtonia o fluid veritable a aquell a que quan se li aplica un esforg tangencial es

desplaga amb una velocitat proporcional a I'esforg aplicat.

19


http://www.monografias.com/trabajos91/tema-2-mecanica-fluidos2/tema-2-mecanica-fluidos-2.shtml
http://www.monografias.com/trabajos91/tema-2-mecanica-fluidos2/tema-2-mecanica-fluidos-2.shtml

També hem d’introduir un nou terme que ens apareixera freqientment involucrat
en els fenomens aerodinamics (i que observariem encara més si tractéssim l'aire com
un fluid compressible): el coeficient cinematic de viscositat (v). Ve donat per la se-
guent relacio:

L H (23)
p

Al CGS es denomina a la seva magnitud en stoke. Per aquesta relacié anterior
podem deduir llavors que si tant u com p disminueixen amb ['altitud aleshores és evident
gue v també ho fara.

2.3 REPRESENTACIO VISUAL D’UN CAMP DE FLUX

Per a un pilot d’'un avié que vola a velocitat constant i en moviment rectilini el que
es mou és l'aire, perd per a un home que esta en terra el que es desplaca és l'avio
mentre que l'aire esta en repos. Doncs bé, totes dues consideracions son correctes
perd matematicament resulta més visual i practic considerar que ens trobem en la situ-
acio del pilot, on I'avié esta en repos i I'aire que es mou queda pertorbat per
aquest. Aquest és el tipus d'estudi que farem en aquest treball.

2.3.1 FLUX ESTACIONARI | NO ESTACIONARI

S'anomena flux estacionari aquell en el qual les seves :_:____::?
caracteristiques de velocitat, densitat i pressié es mantenen ::

e —_— =
constants amb el temps. Per tant en la vora d'atac de l'ala M “35%“:_5:

suposarem que tenim els mateixos valors de velocitat, densitati  Figura 4

pressio en tot moment amb el que facilitarem molt els calculs (fi-  Font: extret del llibre Aerodinamica y actu-
gura 4) aciones del avién [15]

t

Un flux no estacionari sera, per tant, aquell en qué els tres
parametres anteriors varien amb el temps (figura 5).

2.3.2 LINIES DE CORRENT | TRAJECTORIA

Serveixen com a sistema de referéncia per a un flux estaci-

onari. Figura 5

Font: extret del llibre Aerodinamica y actu-

Les linies de corrent son linies imaginaries que simulen el ;165 del avion [15]

moviment de l'aire i que serveixen d'indicadors de la direcci6
de la velocitat d'aquest. Aixi doncs, en cada punt, el vector ve-
locitat que porti I'aire sera sempre tangent a la linia.

La trajectoria és el cami que segueix la particula d'un fluid. Aixi doncs, en un
flux estacionari la trajectoria sera coincident amb les linies de corrent ja que no variaran
els parametres amb el temps. Amb I'experiéncia que es realitzara en aquest treball, uti-
litzant fils per discernir la trajectoria de l'aire, podra visualitzar-se detalladament el que
hem exposat en aquest apartat..
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En una superficie alar el flux d'aire que es desplaca per ella a causa de la forma
de la superficie i a la direccidé que té aquesta respecte al flux (angle d'atac) es compor-
tara d'una o altra manera, sent imprescindibles en aquest comportament el coneixe-
ment tant de la velocitat com de la pressié que experimenta el flux en aquesta superfi-
cie. Per aixd0 comencarem parlant de les dues principals equacions que, relacionades
entre elles, ens ajudaran a comprendre posteriorment l'origen de les forces d'un avio.

2.4.1 EQUACIO DE CONTINUITAT

Exemple:

Imaginem un embut com el de la figura 6 on una massa vi
blanca m de gas es veu desplacada per I'empenta cap a la dreta ve
de la secci6 S; a una velocitat vy, traslladant aixi a una velocitat v, »

la seccid Sz, si se sap que el fluid no pot escapar de I'embut I'e-

guacio de la continuitat estableix que: Vit
R Vaxdit
"La massa de fluid que passa per la superficie S; ha de ser ﬁ
igual que la que passa per la superficie S>" vz
Vi
El fluid es desplaca en un interval de temps At cap a la Fig;_u}a 6
dreta, un espai x1 i a una velocitat vi. Per tant, sent x; = AT - v; i Font: http://es.wikipedia.org/wiki/Princi-
my =V - p 'equacio quedara: pio_de Bernoulli [7]
m1=AT'U1'51~p (24)

Analogament al que passa a la seccié S; podem corroborar que a la secci6 S;
I'equaci6 ens quedara de la mateixa manera:

m2=AT'v2'52"D (25)
Tal i com enuncia lI'equaci6 de la continuitat ambdues masses han de ser iguals
(m1=my) per tant, si igualem les equacions 24 i 25:

AT vy - S;-p = AT - v, - S, - p, simplificant ens queda la forma tradicional de la
equacio de la continuitat.

V-85 =05, (26)

Amb aixd deduim que el mateix fluid en passar per una superficie més petita
ha de augmentar la seva velocitat i viceversa.

2.4.2 TEOREMA DE BERNOULLI PER FLUIDS INCOMPRESSIBLES

De la mateixa manera que en I'equacio de la continuitat es demostrava que atés
gue la mateixa massa de fluid havia de passar per superficies diferents, el fluid havia
de canviar la seva velocitat per poder complir aquest principi, Bernoulli va demostrar
que, a part de conservar-se la massa del fluid, es conserva lI'energia total d'aquest.
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Aquest teorema només és aplicable a fluids ideals, incompressibles i no visco-
sos (sense fregament), i estableix una relacio entre els efectes tant de pressié i veloci-

tat com de gravetat. Afirma que:

"En un fluid ideal (sense viscositat ni fregament) en régim de circulacié per un
conducte tancat, I'energia que posseeix el fluid roman constant al llarg del seu recorre-

gut".
Exemple:
Anem a demostrar-lo d'una manera senzilla a partir de la figura 7:

Imaginem que el cub de la figura 7 és una

Particula del fluido particula d'aire que es desplaca per un full de

Superficie §
Linea de corriente  DAPEr i que per tant la seva direccio sera una li-
7777777777 1 ______[____> nia recta. La direccio del mqviment és tal com
/ ¥ indica la fletxa de la figura. Es logic llavors pen-
p | p+dp sar que la superficie S davantera del cub estara

sotmesa a una pressio diferent a la de la part
Figura 7 posterior del cub (p + dp), amb el que en la su-
Font: hitp://iopscience.iop.org/0031- perficie S s’experimentara una forga neta més
9120/38/6/001 [6] gran que a la part posterior. Calculem la for¢a
que experimenta la particula prenent com a

sentit positiu el de la velocitat de la linia de corrent:

F=p-S—(+dp)-S

Simplificant:
F=—dp-S (27)
El signe negatiu ens indica llavors que si la pressié decreix en la part davantera

del cub laforca que experimentara el cub sera positiva (accelerara), en cas contrari
la particula desaccelerara. Ara si tenim en compte que el volum de la particula és:

V=S-l,lamassaseraam=1-S-p.

El canvi de pressio entre la part posterior i frontal del cub pot donar-se com a
multiple de la longitud de la corda per la variacio de pressio per unitat de linia de corrent:

d
dp = -ﬁ

D’acord amb la segona llei de Newton llavors la particula experimentara una ac-
., d . . .. .
celeracié (F =m- d—’t’). Si unim totes las definiciones trobades anteriorment ens queda

que:
d d d
—dp-S=(S-p-l)'d—: 0 —l-£-5=(5-p-l)-d—:

Simplificant (tenint en compte que v = %) ens queda:

dp = —pvdv
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I, integrant entre dos punts qualsevol per
relacionar la diferencia de pressi6 entre aquests
dos punts amb la diferéncia de velocitat:

Sy

= B prcson o
N 2

f:dp __ szvdv m

& verocous
Figura 8. L'estretament de les linies de corrent indica l'aug-

ment de la velocitat i, per tant, la disminucié de pressio.
Font: http://es.wikipedia.org/wiki/Principio_de Bernoulli [7]

(28)

On ens queda la tradicional equaci6é de
Bernoulli:

1 2 1 2
PV EPLE S PV P

El teorema de Bernoulli, tal com podem deduir de I'equacio anterior, estableix que
en augmentar la velocitat disminueix la pressio i viceversa. Aquest efecte es coneix
amb el nom d'efecte Venturi.

Es interessant que definim a partir d'aquesta mateixa equacio tres termes de pres-
si6. Anteriorment parlavem de la pressi6 estatica, ara coneixerem la pressio dinamica i
la pressi6 total o d'impacte. Aixi doncs, imaginem a una primera situacié on l'aire es
troba en punt de recés (no hi ha velocitat) i una altra segona on l'aire si té velocitat.
L'equacio de Bernoulli quedaria:

1 29
0+py=5-p v +p; (29)

On:

e p, éslapressio estatica.

o %-p -v,2 és el que denominarem pressié dinamica.

e p, és la pressio6 total o pressiéo d’impacte que correspon a la suma de la
pressio estatica i la dinamica.

Amb aixd podem concloure amb I'equacié 30. Aixi doncs, simplement calculant la
diferencia entre la pressié total i la pressio estatica podem saber la velocitat del sistema.
L’anemometre basa el seu calcul en aquesta operacié para mesurar la velocitat.

1
Pe—Ps=5 PV’ (20)

2.4.3 CAPA LIMIT: LAMINAR | TURBULENTA

Recordem que en l'apartat 2.3 vam especificar que el nostre sistema de referén-
cia seria l'avi6 en rep0s i I'aire movent-se al seu voltant. Bé, per introduir el concepte
de capa limit cal que ens imaginem la situacié d'una ala en vol. A causa de la viscosi-
tat de l'aire, la primera capa en contacte amb la superficie alar tindra velocitat zero i, a
mesura que anem pujant, cada capa tindra més velocitat que I'anterior (és I'exemple
contrari al suposat en I'apartat 2.2 sobre la viscositat ja que en aguest cas ara és l'aire
el que simula ser la placa en moviment).

23


http://es.wikipedia.org/wiki/Principio_de_Bernoulli

Per tant, la capa limit de PrandtI® es defineix com la zona d'aire que hi ha en-
tre la paret o superficie del perfil (velocitat zero) i el punt on la velocitat és el 99%
de la que porta la corrent lliure d'aire (figura 9).

L'estudi d'aquesta capa és d'alld més sofisticat,

W=uwelocidad . . ' . . <
itredel  COMplex i, alhora, important en I'enginyeria aeronautica

> = ja que és aquesta la que genera el gradient de pres-

— cop epesr SIONS que afavoreix la sustentacio. S'hi han diferen-
_"". Nt lirmite ciat dos tipus de régim del flux segons les seves carac-

teristiques i s'ha comprovat també quan es produeix el

Supetficia dal ala .
canvi d'un flux a un altre.

Figura 9
Font: http://cam- Les diferéncies entre una capa limit laminar i una
bus.ort.edu.ar/descargar/repo: - 4irg turbulenta sén principalment:
sitorioarchivo/81760 [1]

Capa limit laminar Capa limit turbulenta

Flux de particules ordenades | Flux de particules desordenades

Velocitat predictible Velocitat impredictible

Espessor petit Espessor gran (figura 10)

Poca friccié Molta friccid

Petites velocitats Majors velocitats

Taula 3

La capa laminar té poca velocitat perd no genera
practicament fricci6 amb la superficie mentre que, per
contra, la capa turbulenta genera grans friccions amb la
superficie a causa de la gran energia que tenen les
particules dins d'aquesta. Pero és, ironicament,

4, aguesta gran energia la que alhora li proporciona una
diom gran velocitat que en alguns casos, com bé veurem en
l'apartat 4.6, afavorira molt la sustentacio.

Font: propia

\%

Figura 10. El grafic mostra la relaci6 de l'increment de velocitat a mesura que creix el gruix (y) de la
capa limit en cada tipus de regim. S’estableix que:

dv dv (31)
dy,  Sdy
ylam ytur
Font: extret del llibre Aerodindmica y actuaciones del avion [15]

du-u-S
dy
I'equacio 31 aixd ens confirma que:

Segons l'equacié 22 (F = ) vista en l'apartat 2.2 sobre la viscositat i veient

(Froz) lam < (F;“oz)tur

9 L'estudi de la capa limit es deu al fisic alemany Ludwig Prandtl.
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Per tant lI'ideal sera que la major part de la capa limit sigui laminar amb |'objectiu
de reduir la forca de fregament i després una altra part d'aquesta capa, encara que
una mica més reduida, sigui turbulenta per aconseguir major sustentacio. Encara que,

naturalment, I'eleccié del punt on tingui lloc la transicié dependra dels factors que es
prefereixin en cada regim de vol.

PUNTO DE TRANSICION

El punt de transici6 (figura 11) en qué es passa —_— T TN S

de régim laminar a turbulent dependra del nombre de = ——==-----7---=-I::
Reynolds que veurem en el seglient apartat amb més ——-——---—— =

-l
= =
detall. — = A
. . = TURBULENTO
Finalment, cal remarcar dos punts. Primerament _ ERMIBaR
que dins de la capa limit no es pot aplicar el teorema ~ F'gurall o _
. L . Font: extret del llibre Aerodindmica y actuaciones del
de Bernoulli a causa de les forces de friccio (viscosi-

i avion [15]
tat) que hi ha en ella. | en segon lloc, destacar la gran

importancia que té la capa limit (per tant la viscositat) en algunes de les caracteristi-
ques de vol, unes que ja hem vist i d'altres que veurem posteriorment:

Coeficient de sustentacié maxim.
-Resisténcia de friccio.
-Resisténcia de forma.

-Forma d'entrada en pérdua.

2.4.4 REGIM ROTATORI D’UN FLUX: ELS VORTEX

Els fluids presenten en algunes ocasions un moviment caotic i complex que comu-
nament solem anomenar turbulent. L'estudi d'aquest fenomen és un dels més dificulto-
so0s actualment a causa de la complexitat que suposa reflectir numéricament aquest
comportament en equacions. De fet Einstein va dir en una ocasio la segient frase:

"Vaig a preguntar a Déu dues questions: el perque de la relativitat i el perque de
la turbuléncia. Séc optimista d’obtenir resposta a la primera questi¢".

Perd que sigui un tema complex no vol dir que no hagi estat constantment recur-
rent, de fet I'estudi dels fluxos amb gir intens ha sigut de gran interés durant els Ultims
anys en la inddstria aeronautica per aconseguir eliminar els molestos remolins de punta
d'ala. Per aix0 s'ha intervingut en la investigacié amb winglets.

A causa de la complexitat del tema i per la falta de coneixements que es requerei-
xen per tractar amb el nivell que es necessita, en aquest treball només suposarem equa-
cions unidimensionals, en aquest cas les de Rankine, que tot i aixi sbn molt recurrents
per a l'estudi dels remolins de punta d'ala a causa de la seva simplicitat i senzillesa.

Un moviment turbillonari (suposant un fluid ideal) pot definir-se com una massa
fluida on cadascuna de les seves particules té una velocitat de rotacio al voltant

d'un eix (se lidenomina eix turbillonari) de manera que com més distancia hi had'una
particula a l'eix menys velocitat portara aquesta.
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De l'anterior dit es dedueix llavors que I'equacio que relaciona la velocitat que té
cada particula i la seva distancia de I'eix és:

v.or=K (32)

Posem-nos en situacié amb la figura 12 on al voltant d'un objecte cilindric que
simula I'eix turbillonari té lloc el moviment rotatori del flux. Veiem que una particula de
cada capa recorre un perimetre al voltant de I'eix segons sigui la seva distancia a aquest
i la velocitat que porti, aquest perimetre que recorren totes les particules es denomina-
mina circulacioé o intensitat del remoli i ve donat per la seglient equacio:

I'=2nr-v, (33)

De l'expressio anterior podriem pensar llavors
que a I'eix turbillonari, quan r = 0 la velocitat és infinita
perqué pugui continuar la circulacié. Pero aixo a efec-
tes reals és impossible a causa dels efectes de la vis-
cositat, per aixo es considera que per a radis molt pe-
tits o iguals a rp, no es compleix l'equacié anterior.

Si ara relacionem les equacions 32 i 33 veurem
gue la intensitat del remoli és independent del radi des
d'on es calculi, és a dir, és constant en totes les capes
del fluid rotatori. Aixd és comprensible pel fet que la
velocitat i el radi disminueixen o augmenten en la  Figura 12

mateixa proporcié segons l'equacié 32. Font: extret del llibre Aerodindmica
y actuaciones del avién [15]

I = 2nK (34)

En els avions els remolins es produeixen per la diferéncia de velocitats que
porta el fluid pel intradés (per sota) i I'extradds (per sobre) de l'ala. A causa del que
ja hem comentat anteriorment, com més a prop ens trobem de l'eix turbillionari més
velocitat té el fluid al voltant seu i, per aplicacié de Bernoulli, es produeix una gran dis-
minucio de la pressio estatica del fluid. D’aixo ultim els avions en treuen profit per gene-
rar major sustentacié a la superficie alar mitjancant uns dispositius capacos de produir
remolins en ella, els strakes.

Ara podem pensar que la breu i senzilla introduccié que hem fet dels remolins ens
és poc util perd, com veurem més endavant, d'una banda el concepte de circulacié ens
ajudara a definir I'Efecte Magnus i a explicar per tant l'origen de la sustentacié en una
alai, d'altra banda, el concepte de vortex sera molt freqiient quan parlem de resisténcies.

2.5 NOMBRE DE REYNOLDS

Vam veure en l'apartat 2.4.3 que el punt de transicié de capa laminar a turbulenta
tenia lloc a una certa distancia de la vora d'atac de I'ala (1) i si poguéssim experimentar
amb diferents fluids i velocitats (v) veuriem que també depen de la viscositat (i) del fluid
i la densitat d'aquest (p). Va ser Reynolds el primer que va generalitzar totes aguestes
conclusions introduint un nou parametre adimensional denominat nombre de Reynolds
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que, expressat mitjancant la seglient equacid, determinaria la transicié d'un regim

laminar a turbulent:

_v-l-p (35)
u

R

Sitenim en compte I'equacio 23 podem expressar-la amb el coeficient de viscositat
cinematic (anomenem aqui a la velocitat com V):
_Vi (36)

Sabem que com més viscos és un fIZid més dificil ens resulta desplacar, és a dir,
com més elevada sigui la for¢a de viscositat més resisténcia oposara una capa de fluid
a canviar la seva forma. Segons aix0 ja podem comprendre el sentit que alberga que el
nombre de Reynolds realment sigui interpretat com el quocient entre les forces de con-

veccio i les de viscositat:

Fuerzas de conveccion
Fuerzas de viscosidad

Es a dir, com més petit sigui el nombre de Reynolds més forces de viscositat exis-
tiran i, per tant, més resisténcia a la deformacio estara oposant la capa de fluid (régim
laminar). Analogament, com més elevat sigui el nombre de Reynolds més elevades se-
ran les forces de convecci6®, formant-se d'aquesta manera el regim turbulent.

Podem observar aix0 a la figura 13 on es
veu l'evolucié del coeficient de friccié que ge-
nera en aquest cas una superficie plana per a
diferents nombres de Reynolds. El coeficient
de fricci6 és una conseqiiéncia directa de la
viscositat del fluid, aixd ho veiem en el grafic
guan vam comprovar que en regim laminar, on
les forces de viscositat que hem vist que eren

.020 ~

.010 4 ~
.008
.006
.005
.004 1
.003
.002

COEFICIENTE DE RESISTENCIA

.001

RN x 10°

elevades, el coeficient de friccid és elevat i va
disminuint com més petites es fan les forces de
viscositat i per tant més elevat és el nombre de  Figura 13

0.1 0.5 1.0 5.0 10.0

50

T
100

Font: extret del llibre Aerodindmica y actuaciones del avion [15]

Reynolds.

En aeronautica el nombre de Reynolds
és de gran importancia per poder predir quan tindra lloc la transicié tenint en compte

totes les variables de les que depén com sén:

e Larugositat de la superficie.

e Latemperatura de la superficie.

e Laturbuléncia de la corrent lliure d’aire.
e La distribucio de pressions.

10 Es denominen forces de conveccio no perqué hi hagi intercanvi de calor entre el fluid, sin6 pel semblant
moviment que presenten les particules en ambdues situacions ja que tendeixen a ascendir les que es
troben en una capa inferior a les capes superiors, formant el tipic cicle termodinamic de la conveccié.
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En I'equacio 35 el que realment s'esta calculant és el nombre de Reynolds local
atés que estem triant un punt especific de la corda del perfil alar, en canvi quan parlem
de nombre de Reynolds global introduim com a distancia a la vora d'atac la longitud
de la corda del perfil, I'envergadura, el fuselatge, etc. Amb aixo dit deduim llavors que
al llarg d'un perfil alar el nombre de Reynolds és diferent, el que ens porta a pensar
que I'espessor de la capa limit també sigui diferent al llarg del perfil a causa dels
canvis de velocitats dins de la capa.

Per calcular el gruix que té la capa limit en cada punt d'una placa plana segons el
régim de flux es tenen dos equacions:

§ =22% per a laminar (37)
RN

§ =272 per a turbulenta (38)
RN®

On x és la distancia del punt de la placa a la vora d'atac i el RN és el nombre de
Reynolds calculat en I'equacié 35 amb la distancia x.

En un vol comercial el gruix de la capa limit és aproximadament d'uns 2 o 3 cm.

El nombre de Reynolds és summament important en l'estudi del vol a nombres de
Mach baixos (flux incompressible) per aixd és necessari que per a aquest treball es
tinguin clars els principals conceptes que determinen aquest parametre.

Resumint aquest segon apartat:
e La velocitat del so disminueix amb l'altitud a causa de la disminucié de la
temperatura.

e Elnombre de Mach defineix la velocitat de vol amb una proporcié respecte a la
velocitat del so.

e La viscositat en els gasos augmenta amb la temperatura i és un parametre
summament important en l'estudi del comportament de la capa limit.

o Per representar un sistema de flux en moviment normalment s'utilitza el flux
estacionari per la seva simplificacié de calcul.

e Les linies de corrent i la trajectoria representen el comportament del flux en
moviment.

e L'equaci6 de continuitat i el Teorema de Bernoulli sén lleis fisiques que
confirmen la conservacié de I'energia en el flux.

e Segons Bernoulli quan la pressio disminueix la velocitat augmenta i viceversa.

e La capa limit pot ser laminar i turbulenta, tenint tots dos regims un
comportament, unes caracteristiques i, per tant, unes aplicacions diferents.

e Els vortex sbn resultat d'un comportament desordenat del fluid amb un cert
regim rotatori a partir del qual podem establir algunes equacions.
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Els vortex de punta alar sén els causants de la resisténcia induida i, per contra,
els vortex a la superficie alar controlats (provocats per strakes) augmenten la
sustentacio.

Elnombre de Reynolds és un parametre que permet calcular el gruix de la capa
limit i el punt de transicio d'aquesta.
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. TERMINOLOGIA

Es necessari que abans d'estudiar tant l'origen de la sustentacio i la resisténcia
com el calcul i representacié d'aquestes introduim els conceptes base que evitaran que
ens perdem en I'explicacié.

La forma del perfil i lainclinaci6 d'aquest respecte a la direccié del corrent
d'aire (angle d'atac) son factors de gran importancia en la distribucié de pressions
gue origina la sustentacid, pero aixd ho veurem més endavant.

Ara veurem la importancia que tenen algunes de les parts del perfil alar (figura
14) per determinar el comportament d'un perfil sotmés a un camp de pressions.

o G

Region de espesor[  Espesor maximo
R e | e . .
~ Superficie superior (extrados)

maximo

Linea de

Curvatura

Radio maxima curvatura media
de borde —_— e
de ataque Linea de cuerda
D/\/x o
Borde Superficie inferior (intradés) Borde
.de ataque de salida

} @ Cuerda }

’4—- Region de ——
curvatura maxima

Figura 14

Font: extret del llibre Aerodindmica y actuaciones del avion [15]

1. Liniade corda. Uneix la vora d'atac (v.a.) amb la vora de sortida (v.s.).

2. Corda. Es la longitud del perfil alar.

3. Linia de curvatura mitjana. Es una linia que defineix la curvatura mitjana que
tenen el intradds i I'extradés, és a dir, és equidistant a ambdues linies en tots els
punts. Aquesta és la linia més important a I'hora de definir un perfil ja que diu la
curvatura que aquest tindra. Quan la linia cau per sobre de la corda es diu que
és positiva i, per tant, que I'extradds té més curvatura que l‘intradds, quan és al
contrari se 'anomena negativa i quan coincideix amb la corda es diu que el perfil
€s simetric.

4. Curvatura maxima (m). Es la maxima amplitud que hi ha entre la corda i la linia
de curvatura mitjana. La distancia entre la v.a. i el punt on hi ha la curvatura
maxima s'anomena regi6é de curvatura maxima (p). En un perfil simétric no hi
ha curvatura maxima ni regié de curvatura maxima. Aquests valors se solen
donar en % de la corda i poden variar des d'un 3% en els molt prims fins a un
18% en els gruixuts.

30



5. Gruix maxim (t). Es la distancia maxima entre el intradds i I'extrados. La
distancia entre la v.a. i el punt on hi ha el gruix maxim s'anomena regié de gruix
maxim. En un perfil simetric del punt de gruix maxim coincideix amb la meitat de
la corda. Aquests valors també s’acostumen a donar en % de la corda.
Considerarem el gruix maxim perpendicular sempre a qualsevol punt de la linia
de curvatura mitjana.

6. Radio de vora d'atac. Es una mesura de 'agudesa de la vora d'atac. Aquesta
magnitud té gran importancia en les caracteristiques de perdua que veurem més
endavant. Un valor molt petit del radi pot provocar la separacié de la capa limit
molt a prop de la v.a. com passa en els perfils supersonics.

Per fer-nos una idea de la gran varietat de perfils alars que es poden construir
farem una classificacié una mica generica, tal com podem veure en la segient taula, on
els perfils es poden dividir segons:

La forma Las caracteristiques Les velocitats
Asimetric Lami_na_r§ (baixa resisténcia Subsonics
de friccio)
Transsonics (al llarg del perfil hi ha, a la
Simétric Alta sustentacio vegada, velocitats subsoniques i super-
soniques)
Baix moment de capcineig!* | Supersonics
Critics (major angle de pér-
dua)
Estrets (menor resisténcia)
De carga (molt gruixuts,
molta sustentacio i resistéen-
cia)
Populars (els més comuns)
STOL (amb flaps i slats*?)
Taula 4
Font: propia

3.1.1 NOMENCLATURA NACA DELS PERFILS

Amb l'objectiu de sistematitzar a tot el mon les caracteristiques dels perfils alars
als EE.UU, el NACA, National Advisory Commitee for Aeronautics (actualment NASA),
va dur a terme una investigacié amb diferents tipus de perfils, coneguts amb el nom de
perfils NACA que, definits per un conjunt de nombres, defineixen els parametres de
construccié de cada perfil. Encara aix0 hi ha altres tipus de perfils com el Clark Y,
Gotingen i RAF que van donar lloc a un altre tipus de nomenclatura.

11 E| capcineig és la inércia que té l'avio a rotar al voltant de I'eix transversal que s'estén d'una punta de l'ala
fins a l'altra.

12 E|s flaps i els slats son dispositius hipersustentadors que s'utilitzen per reduir la velocitat a les maniobres
(flaps) o per augmentar la velocitat dins de la capa limit (reduccio de la friccié6 amb slaps).
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Es van fer diverses séries amb una manera diferent d'especificar els parametres
de construccid. Generalitzant podem dir que en la nomenclatura NACA els nimeros que
hi ha darrere indiquen segons el seu valor les dades per poder construir un perfil com-
pletament, partint primer de la curvatura mitjana i després distribuint-hi sobre ella el gruix

v* VI Vl%

Figura 15
Font: extret del llibre Aerodinamica y actuaciones del avion [15]

Les primeres séries NACA van ser la 4, la 5 i la seva modificacio. Aquestes prime-
res series es van originar utilitzant equacions (una combinacié sobre caracteristiques
tedriques aerodinamiques en geometria) que descrivien la curvatura de la linia de cur-
vatura mitjana i la distribucié del gruix al llarg de la longitud de la superficie de susten-
tacio. Pero més tard, amb séries NACA com la 6, es van utilitzar métodes més teorics
gue geometrics per generar els perfils. Aquestes quatre séries principals son les que
veurem a continuacio:

o J

Serie NACA de 4 xifres
Com a exemple posem el NACA 4412, un perfil asimetric on:

e La 12xifra (4) indica la curvatura maxima (m) en % de la corda. Es a dir, el 4%
en el nostre cas.

e La22xifra (4) indica en desenes de la corda la regié de curvatura maxima (p). El
40% en este perfil.

e Les 32i4?xifra (12) indiquen I'espessor maxim (t) del perfil en % de la corda. En
aquest cas el 12%.

Aquests perfils tenen per defecte la regié de gruix maxim situada en un 30% de la
corda i, sianomenem t al gruix maxim, el radi de curvatura de lav.a. ésr =1,1t.

Aquesta seérie va tenir molt éxit com a guié de construccié en perfils simétrics com
ara el NACA 0009 on les dues primeres xifres indiguen que no hi ha linia de curvatura
mitjana i I'Gltima (9%) indica el gruix maxim en % de la corda.

Serie NACA de 5 xifres
Posem com a exemple per explicar la denominacio d'aquesta série un dels perfils
amb aquesta nomenclatura més utilitzats, el NACA 23012.

e La 12xifra (2) multiplicada por 0,15 déna el coeficient de sustentacio del disseny
(aquest terme ve explicat en 'apartat 4.4). Es a dir, un C, de 0,3.

e Les 22 32 xifres (30) indiquen el doble de la regié de curvatura maxima (p) en
percentatge de la corda. Llavors és el 15% en aquest perfil.
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Les 42 y 52 xifres (12) indiquen I'espessor maxim del perfil (t) en % de la corda.
En aquest cas el 12%.

Series NACA 4 i 5 modificada

Les series 4 i 5 poden ser modificades afegint-li després d’'un guié dues xifres més

gue indiquen:

La 12 xifra indica I'arrodoniment de la vora d’atac, O si es totalment agut i valors
majors si la v.a. és arrodonit.

La 22 xifra indica la regié d’espessor maxim en percentatge de la corda.

Aixi per exemple un NACA 4412-05 correspon al NACA 4412 perd amb una v.a.

afilada (0) i 'espessor maxim situat al 50% de la corda.

Seérie NACA de 6 xifres

Es en aquests perfils amb els que es va aconseguir mantenir el régim laminar de

la capa limit durant el 50% de la corda del perfil el que va significar, com veurem més
endavant, una gran reduccio de la resistencia de friccio.

Com a exemple posarem el perfil 66,-212:

La 12 xifra (6) indica la série a la que pertany i especifica que aquesta série ha
estat creada per originar major flux laminar. Série 6.

La 22 xifra (6) indica la regi6 en desenes de la corda on es produeix el minim de
pressio al perfil. En aquest cas en el 60% de la corda.

La 32 xifra (1) indica en décimes l'interval del C. ideal en qué s’ha d'’utilitzar per
aconseguir que la capa limit sigui laminar, és a dir, que existeixen valors de
pressid favorables tant a lintradés como a I'extradds. En aquest cas en un
interval de +0,1.

La 42 xifra (2) indica en desenes el coeficient de sustentacié ideal. En aquest cas
0,2.

Les 52 62 xifres (12) indiquen I'espessor maxim en % de la corda. El 12%.

Per tant en aquest perfil només s'aconseguira en la major part de la superficie

capa laminar si el Cigeal (0,2) no sobrepassem ni el 0,3 ni disminuim del 0,1.

Encara que existeixen altres tipus de nomenclatura NACA aqui exposem aquestes

4 perqueé les altres solen ser simplement o una derivacié d'aquestes o una representacio
geomeétrica de la distribucié de pressions que es desitja especificament en un perfil (com
la série NACA 1 o 16).

Vegem una taula on es resumeixin els principals usos, els inconvenients i els avan-

tatges de cada tipus de nomenclatura nomenada. La série NACA 4 i 5 modificada no ve
sintetitzada en la taula atés que és una derivacio de les series 4 i 5.
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Nomenclatura | Avantatges Desavantatges Aplicacions
- 1. Baix coeficient de sus-
1. Bones caracteristiques de S S
ardua tentacio maxim. - _ 1. Aviaci6 general.
‘o P L 2. Una resistencia relativa-
Serie 4 2. Poc moviment del centre de
e . ment alta.
pressié a altes velocitats. . .
N 3. Té moment de capci-
3. Poca friccio. .
neig.
1. Alt coeficient de sustentacié | 1. Desfavorables caracte- |1. Aviacié general.
Série 5 maxim. ristiques de perdua. 2. Avions de rodalies.
2. Poc moment de capcineig. 2. Una resistencia relativa- | 3. Avions de negocis.
3. Poca fricci6. ment alta.
1. Molta resisténcia fora
1. Alt coeficient de sustentacié | d’aquell interval especific
maxim. de condicions. .
o . : 1. Avions de combat.
2. Una resisténcia molt baixa per | 2. Alt moment de capci- . .
L o o e ; 2. Avions de negocis.
Série 6 un régim especific de condici- neig. . 2
3. Avions acrobatics.
ons. 3. Desfavorables caracte- . .
L . P . 4. Avions supersonics.
3. Optim per vols a altes veloci- |ristiques de pérdua.
tats. 4. Molt susceptible a la fric-
cio.
Taula 5
Font: propia

Sabent aix0 ja podem decidir que Série NACA s'adaptara millor a les nostres con-
dicions de treball experimental. La Série 5 és per a aixd una solucidé optima a causa de
propietats com:

Alt coeficient de sustentacié maxim. Per poder aixi reduir el protagonisme de
la resistencia a angles grans.

Poc moment de capcineig. Per evitar que la nostra ala al tinel de vent tendeixi
a picar o encabritar.

Poca friccid. Per disminuir la resisténcia de friccié i, a més, poder utilitzar
materials per al recobriment de I'ala més economics.

Males caracteristiques de pérdua. Atés que no ens trobem en un vol real
aquesta no és una caracteristica de molta importancia en el nostre treball.

Resisténcia relativament alta. Es una caracteristica que haurem de tenir en
compte a I'hora de comentar el grafic Cp-a de I'apartat 8.

Disseny basat en equacions geomeétriques. Es sens dubte una caracteristica
molt important ja que, encara que fem el disseny a ordinador, ens permetra
saber exactament un valor determinat en cada punt de la superficie sense
necessitat d'utilitzar un programari.

34




I, pel fet que és un dels perfils més utilitzats de la Serie 5 en aeronautica, hem
triat el perfil alar NACA 23012.

A mesura que anem avancant la feina ja podrem adaptar tant els grafics com altres
caracteristiques al perfil alar escollit.

_

NACA 232012

Figura 16 .
Font: extret del llibre Aerodinamica y actuaciones del avién [15] _LINEA DEL 25%s

. “‘\5\
3.2 SUPERFICIE ALAR (upeRRCE K

Una altra de les caracteristiques o= T I
principals que afecten les forces sobre ENVERGADURA LB) ;
un avio és la superficie alar i la forma d'a-
guesta. Vegem els conceptes principals ]L.c,cuggm MEDIA
que sortiran sovint en els apartats se-
guents. A la figura 17 hi ha les principals ENVERGADURA (b}
parts d'una ala: b.cx S

e Superficie alar. Es calcula
simplement multiplicant la
envergadura per la corda. En el
cas d’'una ala amb estretament

1= ﬁ) es calcula multiplicant per
Cr FLECHA REGRESIVA i FLECHA PROGRESIVA

la corda mitja.

S=b-¢ (39)
e L’allargament. Ve donat per la
relacio: .
Figura 17
A= b _ b? (40) Font: extret del llibre Aerodinamica y actuaciones del avion [15]
T s

e Linia del 25% de la corda. Es on es troba el centre aerodinamic, aquesta linia
ha estat decisiva per col-locar la cinta de turbuléncia de la part experimental.

e Fletxa (). Es l'angle que forma la perpendicular de I'encast amb la linia que
uneix el 25% de la corda des del encast fins a la punta.

e Diedre (8). Té molta influéncia en l'estabilitat de l'avié. Es troba tracant una
perpendicular a la linia de simetria de l'alcat de l'avid i veient I'angle que aquesta
forma amb la posicié de les ales.
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e Torsio (figura 18). Pot ser geomeétrica o aerodinamica. La torsi6 geomeétrica
consisteix basicament en que les cordes del encast de I'ala no estan en el mateix
pla que les de la punta de l'ala. La torsié aerodinamica consisteix en el canvi del
perfil alar al llarg de I'ala, se sol fer de manera que vagi augmentant de curvatura
a mesura que s'arriba a les puntes i aixi augmentar el C.max en elles.
Amb la torsi6 el que es busca és assegurar-se que mai hagi R
sustentacio nul-la en tota la superficie.

Punta del ala

Figura 18. A l'esquerra la torsio
geometrica i a la dreta I'aerodina-

Torsién
mica. T/ ___________

Font: extret del llibre Aerodinamica - — =
y actuaciones del avién [15] Gt

A

e Angle d’atac o d’incidéncia. Es I'angle que forma la corda de l'ala
amb la direccié del vento relatiu o corrent d’aire lliure.

La forma de la planta de I'ala és molt important tant en la resisténcia induida com
a les caracteristiques de pérdua. Per aix0, abans de decidir quina forma de planta tindra
la nostra ala caldra que vegem els conceptes anteriors i puguem descartar i seleccionar
la millor opcié.

Resumint aquest tercer apartat:
e Laforma del perfil alar és imprescindible per a la generacio de sustentacio.

e La nomenclatura NACA és una sistematizacié dels calculs per al disseny de
perfils alars.

e La superficie alar és un factor important en I'entrada en pérdua i la resisténcia
induida.
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4. SUSTENTACIO

Vam veure a l'apartat 2 els principals teoremes que ens ajudarien a comprendre
com es produeix la sustentacié en un perfil alar perd que, com vam dir en la introduccio,
no ens explicaven el perque se sustenta un avio, en aquest apartat doncs, considerant
I'ala en dues dimensions i la seva envergadura, per tant, infinita, introduirem els concep-
tes ja tractats per explicar l'origen de la sustentacio.

4.1 PRESSIONS A UNA LINIA DE CORRENT CORBA

A l'apartat 2.4.2 vam explicar el teorema de Bernoulli posant com a exemple una
particula en forma de cub que es desplacava en moviment rectilini uniforme (velocitat
uniforme per poder suposar la pressié constant a la linia de corrent). En aquest cas
simularem que es desplaca per la curvatura d'un perfil amb un cert radi de curvatura tal
com veiem en la figura 19.

Pe erior
Exemple: *
Linea de corriente con curvatura
A l'apartat 2.4.4 vam dir que p v
N 1

en els vortex, a mesura que ens 3
apropavem al centre, a causa de \
, .y r .
'equacio v, = la velocitat au- Poaterior
mentaba i, per tant, disminuia la
pressié, per aixd podem afirmar lla- Fuerza de Ia presion
vors que la pressio a la part interior Pt P

(pi) d’aquest cub sera menor que la

de la part exterior (p,). Aixi doncs  Figura 19
tindremque p; =pip, =p + dp. Font: http://iopscience.iop.org/0031-9120/38/6/001 [6]

D’igual manera que vam fer en 'apartat 2.4.2 podem definir la variacioé de pressio
Ssegonshcom:dp =h- Z—Z. On n és la direccio de la forga centripeta perpendicular en
tot moment a la linia de corrent.

Veiem que en aquest cas existeix, com en tot moviment circular, una for¢a centri-
2
peta (F = m%) gue és equivalent a la for¢a que exerceix la pressio (F = S - dp) i sabent

gue la massa és m = p - S - h si combinem totes les equacions anteriors:

Y 5.4 shlgy B
mg=oap R dn

Simplificant:

dp  v? (41)
dn p R
Aquesta equacio expressa que el gradient de pressions al voltant d'una linia de

corrent corba augmenta (per a una mateixa velocitat) com més gran sigui el radi de
curvatura d'aquesta superficie. D'aqui podem deduir:
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e Per qué els perfils alars tenen la v.a en forma de circumferéncia.

¢ Que quant més angle d’atac adopta el perfil més “s’allunya” d’aquest centre de
curvatura i per tant més diferéncia de pressions genera, amb el que aixo
comporta.

e Per qué els perfils amb major espessor generen meés sustentacio.

4.2 DISTRIBUCIO DE PRESSIONS A UN CILINDRE

En l'apartat anterior hem vist matematicament com es confirma que un fluid en
desplagar-se per una superficie corba augmenta la seva velocitat i disminueix la seva
pressié com més a prop es troba del radi de curvatura. Analogament amb el que comen-
tavem amb la capa limit, com més lluny de la superficie, més radi de curvatura i per tant
més diferéncia de pressions i velocitats entre dos punts (disminuint aquesta ultima). Ara
veurem un exemple en un cilindre on visualment es confirma I'anterior dit.

Suposem un fluid ideal (sense viscositat) en moviment amb una velocitat v. Enmig
del corrent introduim un cilindre tal com veiem en la figura 20.

PRESIONES
1 NEGATIVAS

N
o=

0

v Figura 20.
PRESIONES . H fnArmi
T —— N osmwas @ Font: extret del Illbrg Aerodmamma
—— e s y actuaciones del avion [15]

Veiem segons el dibuix que el corrent es dividira al voltant de I'obstacle i en el punt
0 la velocitat sera nul-la (punt de recés). En el punt 1 la velocitat tindra un valor vi més
gran que v. Si apliquem Bernoulli entre el punt O i un punt qualsevol del corrent d'aire
lliure a velocitat v:

1
pe+0=p+5pv’ (42)

On en aquest cas p: és la pressio en el punt de recés i p és la pressi6 estatica. Ara
si apliguem Bernoulli entre el punt 1 i O tindrem:

1 1 43
p+5pv’=p+5pv, “3)

Podem fer un sistema a partir de I'equacio 4.2 i la 4.3 que quedaria:

1
pe=p+5pv° (44)
1
pL=p—5pv° —v? (49)

A partir d’aquest sistema es pot concloure que la pressié en el punt de recés (py)
és superior a la pressié en el punto 1. Es a dir, que la pressio en el punt 1 és inferior a

I'atmosferica en una quantitat %p(vl2 — v?) a causa de 'augment de velocitat.
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Ara, doncs, si anomenem a les pressions superiors a I'atmosférica pressions po-
sitives i a les pressions inferiors pressions negatives tenim una distribucié de pressi-
ons en el cilindre tal com indica la figura 20.

Concloent, es confirma llavors que:

En aquells punts on la velocitat de l'aire és inferior a la de la corrent lliure
d'aire la pressié és positivai, en aquells on la velocitat és superior aladel corrent,
les pressions son negatives.

Si observem la figura 20 notem que no hi ha forces resultants en el cilindre a causa
de la simetria de pressions que d’ell en resulten. Aixd, dbviament, només passa en situ-
acions on el fluid és ideal, a diferencia del que passa en la realitat.

Ara bé, el pas de l'aire al voltant del cilindre no produeix cap tipus de forca, pero
si es superposen un corrent lineal amb una circulacio llavors si que s'originaran forces
resultants. Aquest efecte és I'anomenat Efecte Magnus.

4.2.1 EFECTE MAGNUS

Ara relacionarem I'exemple anterior amb I'exemple de l'apartat 2.4.4 dels remolins,
resultant doncs (figura 21):

Figura 21.
Font: extret del llibre Aerodinamica
y actuaciones del avién [15]

§+ﬂi

Aquesta ja és una suposicid més real, on el fluid ja no és ideal, té viscositat i al
superposar la velocitat lineal que porta el cilindre amb la velocitat del corrent,
aguest fluid se sent atret i tendeix a ser arrossegat a la direcci6 del cilindre, origi-
nant aixi una circulacié del corrent d’aire sobre el cilindre amb diferents velocitats en
cada punt (figura 22).

S A partir de la figura 22 es de-
Figura 22. La velocitat verme- ~ dueix que en el punt A la velocitat
lla és la del corrent i la blava la sera major i en el punt B sera infe-
de circulacio. rior. Segons Bernoulli, en el punt A

Font:http://www.sc.ehu.es/sbwe hi haura pressions neaatives i en el
b/fisica/fluidos/dinamica/mag- P 9

nus/magnus.htm [8] punt B pressions positives atés que
= la velocitat en el punt B sera inferior
a la que porta el corrent d'aire lliure.

Sent la velocitat del corrent d'aire V i la velocitat de circulacié (v,), aillant en I'e-

quacio 33 % = v, tindrem (figura 23):
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v——-’_—"__"_-—-__
—_— T Font: extret del llibre
a) b) e Aerodinamica y actu-
r aciones del avion [15]
— <— V=—
2nr 2nr 2nr

Veiem de la figura anterior que en tots els casos, sigui
quina sigui la velocitat de circulacié i de corrent, en la part
superior la velocitat sempre sera més gran que a la part infe-
rior. Aixi doncs, si per exemple agafem el dibuix a) la distri-
buci6 de pressions sera com la que indica la figura 24:

S'observa doncs que la distribucié de pressions, en
aquesta ocasio, és asimetrica, és a dir, les pressions nega-
tives (en valor absolut) de la part de dalt s6n superiors a la
part inferior, donant lloc a una forga cap amunt: la succio.

En un perfil alar passa una cosa semblant només que
en aquest cas no és la circulacio el que fa que hagin dife-
rents pressions siné la forma del perfil.

Figura 24.
Font: extret del llibre Aerodindmica y actua-
ciones del avion [15]

Hem vist que per originar sustentacido en un cilindre calia una circulacié sobre
aguest. De manera analoga només amb la forma del perfil podem aconseguir una sus-
tentacié amb una eficacia fins i tot major. L'Unica diferéncia és que en aquest cas no
sera la velocitat de circulacio del cilindre la que determini la distribucié de pressions

' en ell, sin6 que sera l'angle d'atac
que adopti aquest perfil el que la de-
termini (figura 25).

Figura 25.
Font: extret del llibre Aerodinamica y actua-
ciones del avion [15]

Tal com comentavem a l'apartat 4.1 és la mateixa curvatura del perfil la que pro-
voca aquesta diferencia de pressions que s'origina amb la circulacié en el cilindre. A la
figura 25 es pot veure com es juga amb la forma del perfil alar, canviant la curvatura en
cada punt segons com es vulguin distribuir les pressions, per originar sustentacio.
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Veiem llavors que el punt de recés (velocitat 0) s'ha desplacat a una posicié inferior
a la v.a. creant per tant en aquesta zona altes pressions que ajudaran a la sustentacio
del perfil. D'altra banda, veiem que a I'extrados la velocitat, respecte a la del corrent
d'aire lliure, augmenta en recorrer la superficie d'aquesta generant baixes pressions que
permeten la succié del perfil, ascendint-lo.

Amb aixd deduim que a major angle d'atac se li apliqui al perfil (més curvatura
presentara la circulacié del fluid) més diferencia de pressions entre I'extradds i I'in-
trados existira i per tant, més ascendira aquest. Encara que, tedricament (considerant
el fluid ideal) és cert, més endavant veurem a l'apartat 4.4 que hi ha un angle d'atac
maxim a causa de la viscositat de l'aire i, per tant, on juga un paper important la capa
limit.

Si integréssim la variacio de la distribucio de pressions per cada punt de la super-
ficie del perfil obtindriem el valor d'una forga resultant (la sustentacié) dirigida cap
amunt, perpendicular al corrent d'aire (cap a la zona on en valor absolut hi ha més
pressions) i aplicada en un punt anomenat centre de pressid. La posici6é d'aquest
punt depén de I'angle d'atac i de la forma del perfil.

En les equacions 42 i 43 hem vist que la pressi6 en el punt 0 (simulant l'intradds)
i en el punt 1 (simulant I'extradds) depenen tant de la densitat de I'aire com de la veloci-
tat. Aquesta forca resultant (q) obtinguda de la integracio de la distribucio de pressions
al voltant de tot el perfil dependra de les mateixes variables:

1
q=5 pv? (46)

La pressio6 dinamica o q:
e Es perpendicular al corrent d’aire.
o S’aplica al centre de pressié.

Hi ha un coeficient adimensional anomenat coeficient de pressié que, tal com
aclarirem més endavant en el seglient apartat, ens permet saber els valors de pressio
exactes d'un objecte real en el si d'un fluid partint d'un model idéntic a ell perd reduit a
escala. Sent p; la pressio estatica en una part del fluid no alterada per I'objecte i p; la
pressié estatica en el punt de la superficie de I'objecte avaluat, tenim que:

Cp = pi — P2 47
7PV?

Vam veure a l'apartat 2.4.3 que en un perfil alar havia dos tipus de régims laminars
del corrent quan es desplacava per la superficie. També vam dir que en el régim turbu-
lent la velocitat augmentava i, a mesura que avancavem, hem comentat moltes vegades
gue com més elevat sigui I'angle d'atac més sustentacio es produiria. Si combinem aixo
veurem que té molt sentit pensar llavors que, si el punt de transicié de la capa limit
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s'avanca, com més augmenta l'angle d'atac més velocitat s'aconsegueix a la superficie
alar i per tant més sustentacio. B€, doncs aix0 és el que passa realment (figura 26).

Figura 26. J Purto de transicidn

Font: extret del llibre Aerodinamica y
actuaciones del avién [15]

El problema el trobem quan ens adonem que Bernoulli només ens és util per a
regim laminar pero no per turbulent, amb el que necessitem recorrer a una nova solucio
per poder calcular la forca de sustentacié a diferents angles d'atac. | aqui és on pren
protagonisme el coeficient de sustentacio.

Segons Bernoulli en regim laminar la forca de sustentacio L i la superficie alar S.:

1

Aquesta expressio ens calcula la sustentacié per a tota la superficie cosa que, tal
com hem comentat, no passa en realitat, ja que a mesura que creix I'angle d'atac hi
haura més superficie contribuint a la sustentacié (superficie en turbuléncia) . Per tant,
per calcular I'eficiencia real de la for¢ca de sustentacio en relacié amb la distribucié de
pressions que es genera en tota la superficie s'utilitza el coeficient de sustentacié que
ve donat per la segluient equacio:

L
, - (49)
q- Sw

Per aclarir el concepte, si anomenéssim Sy' a la superficie de I'ala que contribueix
a la sustentacio i Sy a la superficie total de I'ala el C. quedaria aixi:

Aquest coeficient adimensional ve a ser una simple constant, diferent per a cada
tipus de perfil alar, que depén de l'angle d'atac:

C.=C-a (50)

Si representem graficament el coeficient de sustentacié en funcié de I'angle d'atac
i, si tenim en compte que la nostra ala esta volant a través d'un fluid amb velocitat i
densitat constant (q-S constant), obtindrem una grafica aixi (figura 27):

IMarxima susfenfacion
Sustentacion

.

Enfrada en pérdida

Figura 27.
Font: extret del llibre Aerodinamica y actua- oior Ao :

1 1A o gulo de Avolo de At
ciones del avion [15] e omanictra : ;C,SE-ZS’ e Atague

Anguio de e

42



Es pot observar que arriba un cert moment (di-
ferent segons el perfil perd aproximadament quan el
C. ronda entre el 1,5 i el 2) en el qual la sustentacio
(L) deixa d'augmentar amb l'angle. Es en aquest
moment quan es produeix I'entrada en pérdua del
perfil ja que l'aire ja no té un régim turbulent afavo-
ridor sind que es formen remolins darrere de l'ala
gue I'tnic que fan és fer malbé la distribucio6 de pres-
sions que originen sustentacio (figura 28).

Figura2s8. Podriem pensar que en introduir un altre pa-
Font: http:/fiopscience.iop.org/0031- 5 metre |'Gnic que hem fet ha estat complicar més
9120/38/6/001 [6] S .
S les coses perd no és cert, vegem per que.

Si en un tanel de vent augmentéssim la velocitat en el mateix perfil alar podriem pen-
sar que la grafica augmentaria la pendent per a cada velocitat diferent que li assignés-
sim. Perqué aixo no passi es divideix la sustentacio per q-S, que també depén de la ve-
locitat (equacié. 46), perqué d'aquesta manera, encara que augmentem la densitat o la
velocitat en el mateix perfil, el coeficient i 'angle amb els que s'entra en pérdua siguin
sempre els mateixos. Per tant, un mateix grafic ens serveix per a totes les condicions
possibles a les que se sotmet un perfil.

Al perfil NACA 23012 del nostre treball, a partir del software XFLR5 hem pogut ex-
treure la grafica C;, — a i comprobar que a diferentes RN el C max continua sent el ma-
teix (figura 29):

4.4.1 RELACIO VELOCITAT-ANGLE
D’ATAC

Si continuem desenvolupant I'equa-
ci6 49 introduint la 50:

= L L—1 2.5,-C
“q-s, o 2PTwie

Cy

Posem que estem en situacioé d'en-
lairament, és a dir, que I'Gnic que es pretén
€s que la sustentaci6 equilibri el pes de I'a-
vio (W):

W=%pv2-5w-c-a (51)

Figura 29. En aquesta grafica s'observa la rela-

cié C;, — a per RN de 100 a 150 milions. El Crmaxté
lloc al 1,25 aproximadament i el amax té lloc als 12°.
Font: propia

2w 1 . 2)
a =M—.C"§ sta < acritl'CO
w
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En el cas d'un vol horitzontal la L és equivalent al W, en una altra condicié de vol
el raonament d'equilibri seria analeg al de la equacié 52 amb la diferéncia que per raons
de canvi de trajectoria o girs on apareixen forces centripetes que incrementen el pes
que ha de sustentar 'ala s'utilitza el que anomenem factor de carga (n) per saber quant
ha augmentat el pes real de l'avid en funcié del pes net:

L (53)

Veiem a partir de I'equacié 52 que a I'hora d'enlairar I'avio, donat que no pot mo-
delar I'angle d'atac respecte del corrent, tindra per tant que agafar tal velocitat que, com-
plint I'equacid, equilibri seu pes. A partir d'aquest minut ja podra anar regulant I'angle
d'atac segons la velocitat relativa que porti i, atés que I'equacié 53 ens mostra una rela-
cid inversa entre l'angle i la velocitat, a mesura que vagi pujant un ira baixant l'altre i
viceversa.

4.5 TEOREMA KUTTA-JOUKOWSKI | LA TEORIA DE LA

CIRCULACIO

Veient els apartats anteriors arribem a una conclusio redundant i gue ens porta al
gue s'ha comentat en la introduccié:

Amb el teorema de Bernoulli no es pot explicar la sustentacié en un perfil.

Van ser el cientific alemany Kutta i el rus
Joukowski (figura 30) dos dels personatges més signifi-
catius en l'aerodinamica teorica gracies als seus treballs
sobre l'estudi de la sustentacié generada en un perfil bi-
dimensional (d'envergadura infinita) que alhora demos-
traven la ineficiencia de Bernoulli per explicar el procés
de sustentacio.

Tots dos cientifics van contribuir en I'estudi matema-
tic que relaciona la sustentacié generada en un perfil amb
la circulacié que es produeix al voltant d'aquest, obtenint
finalment I'equacié 54 del teorema Kutta-Joukowsky.

Figura 30.

Font: www.ultraligero.net/Cursos/va-
rios/por que vuela un avion.pdf [9]
L=p-v-T (54)

De l'equacio anterior s'obté la segiient conclusié:

La sustentacié depén de la circulacié que tinguem al voltant d'un contorn
arbitrari.

El problema es planteja ara quan, dit aix0, cal que es determini la circulacié en
funcio del perfil alar i I'angle d'atac. Aixo és el que més tard Joukowsky solucionaria amb
la seva transformacié conforme que ens mostraria de manera matematica la sem-
blanca de circulacions entre un perfil alar i un cilindre bidimensional mitjancant I'anome-
nada transformacié conforme de Joukowsky (figura 31).
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Explicant sense entrar en de-
talls, [l'aplicaci6 matematica de
Joukowsky (va ser la primera trans-
formada conforme) consistia en
transformar contorns en qué es co-
neixia el camp de velocitats i pressi-
ons (cilindres bidimensionals) en un
altre camp que circulés al voltant d'un
perfil definit per la transformacio .

Recordem que a l'apartat 4.4
hem dit que Bernoulli no era eficient
per a regim turbulent. Doncs bé, amb
el teorema Kutta-Joukowsky es va
demostrar que aquest s'ajustava molt
bé a I'experimental (figura 32), no-
més hi havia un punt a partir del qual
ja no era possible aplicar el teorema
i aquest punt és la pérdua.

Per a més precisié podriem
escriure el coeficient de sustentacio
com:
pv-I 2T

— (55)

C,= =—
L SW'%pUZ Sw

4.6 INFLUENCIA DE LA VISCOSITAT A LA SUSTENTACIO: LA

PERDUA

Vam veure en el grafic C.-a anterior que per alguna rad aquest tenia un maxim
que normalment sol estar entre els valors de C, menors de dos i de a entre 15°i 20°.
Des d'un principi del treball vam dir que la viscositat de I'aire és un dels factors més im-
portants en aerodinamica. Doncs bé, I'entrada en pérdua d'una ala es deu basicament
a la viscositat que, tal com vam veure en |'apartat 2.4.3, té un gran protagonisme pel

que fa a la capa limit.

Anteriorment vam comentar que la capa limit és imprescindible per originar sus-
tentacio ja que la seva circulacio controlada a través de la superficie alar era la que ge-

z=(a+1)-¢“ -2 Va - 21
a=1
A=01-0,12i I(Z)

Figura 31.
Font: extret del llibre Aerodindmica basica [16]
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Figura 32.
Font: extret del llibre Aerodinamica basica [16]

nerava la capritxosa distribucio de pressions que es requereix per al vol. Llavors, po-

dria volar una ala sense formar capa limit en la seva superficie? La resposta ens la
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doéna el mateix grafic de la figura 32 que ens mostra la decaiguda de la sustentacié
guan s'arriba a l'angle critic amb el que la capa limit es despren.

A la figura 33 s'aprecia el comportament Flux wrbulent

real de la capa limit en una superficie alar
guan l'angle és petit. Veiem el que ja sabiem,
que prop de la v.a. el flux és laminar i que des-
prés del punt de transicio la capa limit agafa  Figyra 33.

velocitat i gruix (capa turbulenta). El que ens  Font: extret del llibre Aerodinamica y actua-
presenta de nou aquesta figura és que a la  ciones del avion [15]

v.s. del perfil la capa limit turbulenta co-
menca a separar-se de la superficie del
perfil generant una estela de remolins dar-
rere d'ella. Aix0 passa quan la capa limit es
despren pero, per quina rad passa aixo? Per
explicar-ho de manera més senzilla tornarem
a I'exgmple dgl cilindre de la figura ?0 on.no Figura 34.

s’havien considerat els efectes de viscositat .. uiret del llibre Aerodinémica y actua-
(figura 34). ciones del avién [15]

Flux laminar T rd

NTE
GNA DE GRADIE
DE PRESIONES
CESFAVORABLES

Sabem que la velocitat en el punt de recés és 0 (pressions altes), que la velocitat
en el punt M és la maxima (pressions baixes) i que perqué la distribucié de pressions
sigui simétrica deu complir-se el mateix a l'altre costat del cilindre. Del punt de recés a
M es diu que hi ha un gradient favorable de pressions, és a dir, que augmenta la
velocitat del flux i a I'altre costat al contrari, €s a dir, un gradient desfavorable.

El flux hauria de tenir una velocitat V tal que fos capac d'arribar a l'altre punt de
re-mans amb velocitat 0, pero en realitat, a causa de les forces de friccio, aixo no
passa i el flux obté velocitat nul-la abans d'arribar al punt de recés, de manera que es
generen a mig cami altes pressions.

’

Perfil

Linea de separacién
Figura 35.

dﬁ‘;?g;,‘:n Font: www.ultraligero.net/Cursos/va-
rios/por_gue vuela un_avion.pdf [9]

La figura 35 s'assembla molt al que passa a la superficie. Observem que les forces
de friccié s'oposen a la direccié de les capes laminars, de manera que d'una en una
(comencant per la de velocitat 0) van prenent velocitats oposades i inferiors, és a dir,
creant zones de major pressié el que provoca que tinguin més dificultat per seguir avan-
cant, fins que ja no poden avancar més i es desplacen cap enrere a la recerca de zones
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amb menor pressié creant amb aixo remolins. Aixo té lloc en I'anomenat punt de sepa-
racio (diferent del punt de transicid) on es creen les famoses esteles turbillonaries
afavoridores de la resistencia de pressié que veurem més endavant a l'apartat 5.1.

Pel que s'ha dit anteriorment es dedueix llavors que en una capa turbulenta el punt
de separacio s’endarrereix atés que aquesta té més velocitat interna i pot mantenir-se
més temps adherida a la superficie alar. Es a partir d'aquest procés que es treu profit
amb l'efecte Coanda®®.

Aixi doncs, la pérdua consisteix en el despreniment de la capa limit quan
aguest té lloc prop de lav.a. a causa de lI'augment de I'angle d'atac ja que el fluid
no pot seguir el contorn de l'ala i per tant es despren la capa de la superficie.

Amb objectiu de retardar la pérdua es recorre a dissenys alars o dispositius
hipersustentadors que retarden el punt de transicié de la capa limit mitjancant I'apor-
tacio de velocitat a aquesta.

Segons la forma en planta de la superficie alar també hi ha diferents inicis d'en-
trada en pérdua, aixo es veu a la figura 36:

trenes RECTANGULAR

|

4
i

)

ESTHECHALN 111 ESTRECHAMIENTO
PO HALY GRANDE

Figura 36. En el cas de la planta triada per a la
nostra ala, I'entrada en pérdua correspondria al de
la planta amb estretament moderat.

Font: extret del llibre Aerodindmica y actuaciones
del avion [15]

i
§

LECH,

RIANGULAR
! ! REGRESIVA

i
I

FLECHA
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PRAOGRESION DE LA PERDIDA

i

4.6.1 VELOCITAT DE PERDUA

En aeronautica es parla de velocitat de pérdua perqué no s’acostuma a tenir dispositius
sobre I'avié que mesurin els angles perd, si n’hi ha que mesurin velocitats.

Perd no ens confonguem, la pérdua no té lloc a una velocitat determinada siné a un
angle determinat ja que la velocitat de pérdua anira variant segons sigui la condicio del
vol (horitzontal, viratge ...) i per tant segons el factor de carrega necessitat o la densitat
de l'aire (que, recordem, disminueix amb l'altitud). Veiem el valor variable de la velocitat
a la figura 37:

13 Aquest efecte consisteix basicament en la introduccié d'un raig d'aire dins de la capa limit per
augmentar la seva velocitat i retardar el seu despreniment.
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Figura 37

Font: http://campus.ort.edu.ar/descargar/repositorioarchivo/81760 [1]

Com hem vist arribara un moment en que l'avio arribi a I'angle critic, on la velocitat sigui
la de perdua, de manera que es veura obligat a reduir I'angle mentre augmenta la velo-
citat. Podem expressar I'equacio 51 segons les variables de qué parlem:

1 2
W= Epvcrit *Sw * Crmax

(56)

2w
Sw P Crmax

Verit =

Amb el que es pot raonar que si en la nostra ala hi ha una velocitat menor a la v
guan nosaltres la posicionem en l'angle de pérdua, no es produira sustentaci6 suficient
per igualar el pes i aquesta caura.

4.7 INFLUENCIA DEL TIPUS DE PERFIL AL COEFICIENT DE
SUSTENTACIO

Vam veure en apartats anteriors que la distribucié de pressions en un cilindre
simeétric no genera cap tipus de forces resultants. De manera analoga passa en els per-
fils simétrics on amb angle 0 no es produeix cap tipus de sustentacié i, per tant, el grafic
C, — a tindra uns valors diferents als del grafic d'un perfil asimétric, vegem-ho en la figura
38:

En una determinada ala el Cunix Sera

4 més gran quan:
ASIMETRICO

e Major sigui el radi de curvatura de

SIMETRICO DE la v.a.

MUCHO ESPESOR

SIMETRICO DE e Més gran sigui la curvatura del
FOCO ESRESOR perfil ja que aquesta augmenta la

circulacio de l'aire.

e EIl gruix tingui uns valors d'entre el
14%.

(Ve st it st
it

16 18 20 22

o -+
Ay
o—+
=
o+
rl
pm il 5,

e Més gran sigui el nombre de
Reynolds.

Figura 38. S'observa que per aconseguir sustentacio
nul-la en un perfil asimetric és necessari un angle negatiu.
Font: extret del llibre Aerodindmica y actuaciones del avion
[15]
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4.8 LA SUSTENTACIO A LA SUPERFICIE ALAR

Si considerem ara no només una seccio de l'ala siné I'ala completa veurem que la
succié produida per la diferencia de pressions entre l'intrados i I'extradds es tradueix en
tota la superficie alar com una circulacio del corrent del extrados al intrados i viceversa
per buscar aquest equilibri de pressions entre els dos costats (figura 39).

BORDE DE ATAQUE INTRADOS

Figura 39.
G fxfnioo-s -~ o ===z >, Font: extret del llibre Aerodindmica
= ) -,
AT B G ,ET:ADOS ! y actuaciones del avion [15]

AN
EXTRADOS

BORDE DE SALIDA

Aquesta circulacié del corrent per la superficie és el que, pel fet que a la punta alar
I'aire ja no té superficie per la qual desplagar-se, genera uns remolins com els de la
figura 40 a la punta alar que sén els principals causants de la famosa resisténcia induida
gque citarem més endavant amb més detall en l'apartat seglent.

Resumint aquest quart apartat:

e Lacirculacié del corrent d'aire en un cilindre en moviment
rotatori origina una distribucié de pressions equivalent a les
d'un perfil simetric amb angle i un perfil asimétric amb o sense
angle.

e La diferéncia de pressions entre l'extradds i lintradés
origina una forga resultant anomenada pressiéo dinamica i

Figura40. aplicada en un punt anomenat centre de pressions.
Font: www.ultrali-
gero.net/Cursos/va-
rios/por_que vuela un_avion.

pdf [9]

e El C. és un coeficient adimensional que permet aplicar el
teorema de Bernoulli per calcular la forgca de sustentacio de
manera fiable.

o Elteorema de Kutta-Joukowsky ens relaciona la circulacié de l'aire produida
en un perfil amb la sustentacié que s'hi genera i ens explica el perqué de la
semblancga entre la distribucio de pressions en un perfil aerodinamic i un cilindre
bidimensional.

e Laperduaté lloc quan la capa limit es despren molt a prop de la v.ai es crea un
gradient de pressions desfavorable a la superficie alar que no origina
sustentacio.

e Un perfil asimétric s'ha de posar en angles negatius per originar sustentacio
nul-la.

e La diferéncia de pressions entre extrados i intradds origina remolins.
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LA RESISTENCIA

Fins ara només hem parlat de la sustentacio, és hora que parlem de la forca que
va en la mateixa direccid que el corrent d'aire: la resisténcia.

Laresisténcia (sempre parlant en régim subsonic) es pot dividir en dos grans grups
segons el seu origen:

Resistéencia | Origen Tipus
Parasita (Dy) | Viscos Resistencia de friccio
Resisténcia de pressi6
Taula 6
Induida (D;) | Sustentacidé | Resisténcia induida Font: propia

Per tant la resisténcia total correspon a:

D = D;+D,

Vam veure en apartats anteriors que la causa directa principal de I'existéncia de
viscositat era la transicio de la capa limit laminar a turbulenta, pel que es pot deduir ara
gue, en parlar de resisténcia de fricci6 i de pressio, la capa limit sera el concepte res-
pecte al qual girara aquest apartat.

5.1.1 RESISTENCIA DE FRICCIO

Ja vam comentar amb anterioritat que l'aire és un gas i, encara que imperceptible-
ment, s'adhereix a les superficies. Aixi doncs, el corrent d'aire que flueix a través de l'ala
s'adhereix al material d'aquesta en certa manera creant la famosa capa limit que, com
ja vam dir, produeix menys friccio si és laminar.

Per tant, perqué la resisténcia de friccié sigui la menor possible s'ha de re-
tardar la transicio de la capa limit el maxim possible. Aixd pot aconseguir-se creant
un perfil molt esvelt que, per tant, produeixi poca alteracié en la velocitat de l'aire a la
superficie i generi un nombre de Reynolds reduit.

5.1.2 RESISTENCIA DE FORMA

Ara és quan se'ns presenta el principal dubte: ¢capa limit laminar o turbulenta?
Després de l'apartat anterior és obvi que contestariem: laminar, perd veiem qué és la
resisténcia de forma.

Vam veure a l'apartat 4.6 que la pérdua es produeix per un gradient desfavorable
de pressions que despren la capa limit i genera una estela trubillonaria en conseqiéncia.
Dins d’aquesta estela hi ha un camp de pressions que genera una for¢a en la ma-
teixa direccio pero sentit oposat al moviment del perfil, aquesta forga és la resis-
téncia de forma o de pressi6.
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Si volem retardar el despreniment de la capa limit i, per tant, la formacié de la
estela, hem de dotar a l'aire d'una major velocitat que la que s'obté amb la capa laminar,
per tant, deduim que per reduir laresisténcia de forma és necessari que latransicio
de la capa limit s'avanci el més aviat possible. Tal i com vam veure amb la pérdua,
per retardar el despreniment hem d’avancar la transicié de la capa limit (augmentar
el RN augmentant la velocitat) per aconseguir regim turbulent en més part de la super-
ficie alar i aixi, en augmentar la velocitat dins de la capa, aconseguir que aquesta es
mantingui adherida per més temps a la superficie. A la figura 41 s'aprecia la diferéncia
entre |'estela que genera un mateix perfil cilindric a diferents velocitats.

Figura 41. A l'esquerra un corrent inci-
dent amb poca velocitat ia la dreta un cor-

_——ﬁ ﬁ rent amb velocitat elevada. L'ample del dei-
A —

(= o o xant és un indicador de la resisténcia de

— e —’\/____ forma.
T T T TS —  Font: extret del liibre Aerodinamica y actu-

aciones del avion [15]

Per tant, tornant a citar la pregunta del principi podem veure la contradiccié que
ens planteja disminuir les dues resisténcies. Si reduim la resisténcia fricci6 augmentem
en consequencia la resisténcia de forma i viceversa, per aixo en aeronautica se solen
fer estudis que optimitzen en cada cas quin percentatge de superficie alar ha de tenir
cada régim perqué la reduccio de la resisténcia sigui maxima. Aixod ho podrem visualitzar
més detalladament en l'apartat de grafiques 5.4.

Aquest tipus de resisténcies son el preu a pagar per obtenir sustentacié en
un perfil. Per poder-ho comprendre millor explicarem de manera molt general els tres
principals tipus de remolins existents en una superficie alar.

5.2.1 SISTEMA DE VORTEX A LA SUPERFICIE ALAR

En l'apartat 2.4.4 haviem comentat que els remolins tenen una intensitat constant
i que, segons l'equacio 33, quan el radi era O la velocitat havia de ser infinita cosa que
en la realitat no es produeix a causa que existeixen els efectes de viscositat del fluid. El
gue no haviem comentat és que una de les condicions obligatories a complir en un vor-
tex és que mai poden acabar per complet en el si del fluid sin6 que o bé han de tancar
sobre si mateixos o0 sind han d'acabar en els confins del fluid. Dit aixo ja podrem com-
prendre perqué els diferents remolins que hi ha en una superficie alar es consideren
com un sol sistema tancat.

e Vortex lligats (figura 42). So6n aquells
remolins de diferents intensitats que es
troben a l'interior del fluid en regim turbulent
i que a primera vista no sén apreciables, sind
qgue sb6n simplement una representacio
grafica del moviment rotatori del fluid. Figura 42.

Aquests haurien d'acabar a la punta alar  Font: extret del llibre Aerodinamica y actu-
perd llavors no es compliria la condici6  aciones del avion [15]
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esmentada anteriorment (han de tancar-se sobre si mateixos), €s per aixo que
es prolonguen generant els remolins de punta alar.

e Vortex de punta alar (figura 43). Aquests remolins si que son visibles a simple
vista i son originats a partir de la diferéncia de pressions existent entre I'extradés
i I'intradds on els remolins lligats de dues superficies es troben al final de I'ala.
Segons el model de Prandtl aguests remolins sén més intensos com menys
envergadura té |'ala ja que els remolins lligats tindran més energia com menys
recorregut superficial facin. A cada ala es produeixen aquests dos remolins que
es perden corrent avall girant cada un en sentits contraris i deflactant el corrent
al seu pas.

Figura 43.

Font: extret del llibre Aerodi-
namica y actuaciones del
avion [15]

TORBELLINO DE
PUNTA DE ALA

e Vortex inicial. Aquest remoli es pot veure a simple vista quan es produeix un
canvi en la sustentacié del perfil. Per que es produeix aquest petit vortex aigles
avall del corrent? La resposta és senzilla i té relacié amb la tercera llei de Newton.
El canvi de velocitats genera un canvi de circulacié en l'aire que ha de ser
compensat d'alguna manera (figura 44) i aquesta compensacio la porta a terme
un remoli (figura 45) que en girar en sentit contrari al de la corrent en certa
manera equilibra el canvi produit en el fluid. Com exemple, imaginem un perfil
alar al qual li donem sobtadament molta velocitat des del repds i quan arriba a
una distancia similar a la de la seva corda ho parem en sec, el resultat seria un
remoli inicial A per compensar l'arrencada i un remoli final B per compensar la
parada (figura 46)

(c)

Figura 46.
Font: extret del llibre Aerodinamica basica
[16]

Figura 44.
Font: extret del llibre Aerodinamica g
basica [16]

Figura 45.
Font: extret del llibre Aerodinamica basica
(16]

L. Prandtl va sintetitzar els tres tipus de remolins comentats en un sistema de re-
molins anomenat linia de vortex en ferradura (figura 47) que simulaven la distribucio
de remolins real en una ala amb envergadura finita i a partir del qual es podia trobar la
deflexié del corrent d'aire originada pel pas de I'ala en funcié de la circulacié d'aquesta.
Aguestes equacions requereixen un nivell matematic superior al que es requereix en
aquest treball pel que ens limitem Unicament a introduir el concepte.
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Torbellines desprendidos

Torbellinos desprendidos

Figura 47.

Font:www.ultraligero.net/Cursos/va-

rios/por_gque vuela un_avion.pdf [9]

DEFLEXION HACIA
ABAJO

Dient-ho de manera simple,
la superficie alar pertorba la velo-
citat i la trajectoria del corrent
d'aire del seu voltant ja que l'aire
reacciona en sentit contrari a ca-
dascuna de les seves accions.
D'aquest fet és del que s'aprofita
I'ala per generar sustentacio, és a
dir, deflacta una gran massa d'aire
al seu pas cap avall amb el sis-
tema de remolins que deixa al seu
pas perqué el corrent li respongui
amb la mateixa for¢a (sustenta-
cio) cap amunt (figura 48) de va-

dv
lor F =m-— sent m la massa

d'aire afectada per la deflexi6 de
les ales.

Perd no tot s6n avantatges per a produir sustenta-
cid, sind que ens trobem que aquesta deflexié de l'aire
produida ha canviat la direccio de l'aire, és a dir, que

ara l'avié no esta volant a un cert angle respecte a la di-

Figura 48.
Font: extret del llibre Aerodina-

reccié del corrent sin6é que esta volant a un cert angle
respecte a la direccié del corrent deflactat. Aixi

micay actuaciones del avién [15]  doncs, I'angle amb que estara volant el perfil sera sem-
pre més gran que el que es pretén tenir (figura 49):

Anteriorment vam definir la sus-
tentaci6 com aquella forca perpendicu-
lar a la direccié del corrent relatiu. Ara
podem apreciar que la forca resultant

sera doncs, perpendicular alanovalinia —
de corrent deflactada perd aquesta
forca resultant no sera ni de bon tros tota
la sustentacié del perfil, sind que si la
descomponem veurem el que en la figura
50 se'ns mostra:

Figura 50. =
Font: extret del llibre Aerodinamica y actu-
aciones del avion [15]

CORRIENTE LIBRE DEL AIRE

Figura 49.
Font: extret del llibre Aerodindmica y actuaciones
del avion [15]
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5.2.2 CALCUL DE L'ANGLE INDUIT

Existeix un unic tipus de planta alar capac de deflactar I'aire de manera uniforme:
I'el-liptica. Si consideréssim per al calcul de I'angle induit altra superficie alar qualsevol
hauriem d'introduir altres parametres correctors. Per aixo primer calcularem l'angle ba-
sant-nos en la suposicio que la nostra ala fos el-liptica (encara que no ho és).

Tenint en compte el que s'ha dit en l'apartat anterior, la forca en resposta a la
deflexié de l'aire és la sustentacio, de manera que:

dv m (57)

L=m-—= —-dv=m'-w
dt dt
Anomenant m' a la massa d'aire deflactada per segon i w a l'increment de veloci-
tat vertical cap avall.

Exemple:
\\\1
A la figura 51 suposem que l'area d'aire que o \\*
resulta afectada per la deflexié de l'ala és una cir- AR > (A
cumferéncia i que la mateixa envergadura de l'ala — U,
és el seu diametre. >
Y — =
Seguint la figura 51 i canviant a € per a sabem g Y
gue l'angle induit és:
tan ; =% (58) sent w = % i substituint en
58 ens queda: Figura 51.

Font:www.ultraligero.net/Cursos/va-
rios/por que vuela un avion.pdf [9]

L (59)
tan a; =——
m v
Sent m*
, PV p - Area afectada - longitud , (60)
m = = =p- AV
t temps
Substituint en 5.3:
L 61
tanaq; = m ( )
| recordant la definicié de L:
1
7. .SW.CL.VZ CL’SW (62)
tana; = - = -
p-A-V? 24

Sabent que I'area afectada és equivalent a una area circular de diametre igual a

z 2
la envergadura (b) de laala. Esadirque A’ = n(g)2 =7 b:, que substituint en 62 queda:
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2.-C,-S, (63)
mh?

2
| recordant la definicio d’allargament (A = ;’— ) ens queda una equacio final:

tanq; =

12~CL (64)
m-A

a; = tan”

Aguesta equaci6é ens constata que la resisténcia induida és conseqléncia
directa de la generaci6 de sustentacio.

Tal com vam dir al principi d'aquest apartat dins de la resisténcia total hi ha dos
tipus de resistencies ben diferenciades: la parasita i la induida.

El calcul exacte de la resisténcia parasita €s molt complex i sofisticat pero el seu
valor és practicament invariable per a angles petits com els que considerarem en aquest
treball, de manera que el suposarem constant.

En canvi, per al calcul de la resisténcia induida s'introdueix un factor anomenat
factor d'eficiéncia o factor ei que compensa l'error produit en:

1) Considerar Dp constant (hipotesis no exacta ja que creix, encara que minimament,
amb 'augment de I'angle d’atac).

2) Considerar que la deflexio de l'aire és uniforme en una ala no el-liptica.
Recordant la figura 50 podem deduir que:

D; = L -tana; (65) substituint per 'expressio de I'equacio 64:

D;=1L -% (66) itenint en compte amb el factor d’eficiéncia els errores comes-

SOS:

D;=1L- n.CAL.e (67) isubstituint per 'expressio de L ens queda I'expressio definitiva

de la resisténcia induida;

C.2 (68)
D:=q-§—M
T4 A e
El factor d'eficiéncia sol oscil-lar entre 0,6 i 0,95 influint molt que Il'ala estigui
posicionada en la part baixa o la part alta de l'avid pel fet que la Dy augmenta molt en el
cas, per exemple, d'una ala baixa on la capa limit del extrad6s es combina amb les
capes del fuselatge produint un major fregament.

Per al calcul de la resisténcia total es fa de manera analoga al que haviem fet amb
la sustentacio, és a dir, obtenim un coeficient adimensional que ens permeti representar
la resisténcia a un perfil sense dependre sempre de la variacié de la velocitat o la den-
sitat, sin6 només de l'angle d'atac:
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b (69)

O el que és el mateix:

1 70
D =2pv? Sy (Cop+ Coo) 7o

5.4 CORBA POLAR | FINESA

Per representar la funcié de la resisténcia en un grafic primer hem de recordar
que:

C2 (71)

Cp = Cpy + —o—
b br " n.oA-e

Com que el denominador de la funcié anterior en cada avié és constant també
podem veure l'expressié 71 escrita de la seglient manera, on k s una constant:

Cp = Cpp + kC? (72)

Si representem Cp en funcié de C. i tenint en compte que Cpp no té cap relacio
amb la sustentacio i que el consideravem constant podrem percebre que el grafic ens

guedaria de la segliient manera (figura 52):

CL A Cop
1.2 1 Coi . . . .
Figura 52. Cop es manté constant i Cpi creix rapid tot
1'? 1 o . i que els valors de Ci ja no augmenten més a donat que
0.8 A ° el perfil ja ha entrat en pérdua. La corba polar o grafic
0,6 - CL-Cp és simplement una transformada de les dues fun-
0.4 | cions de resisténcia anteriors.
Font: extret del llibre Aerodindmica y actuaciones del
0.2 4 avion [15]
0

Un dels valors més importants és l'anomenat finesa (f):

C L . . . , ..

C—L 0. Aquest valor ens indica com evolucionen per a cada angle ambdés coefici-
D

ents, tant de resisténcia com de sustentacio, de manera que podrem saber quin és el

punt en el qual, tal com ens interessa, la sustentacié sera maxima respecte la resis-
téncia. Si observem la figura 53 veurem que aquest punt de maxima finesa és aquell en

gue la tangent és maxima.

1 Figura 53. En el punt B Iens frobem en ar]-
~ Font: extret del libre ~ 91€S @amb valors petits atés que el C. és
Aerodinamica y actu-  petit respecte el Cp. El punt A de la po-

c cernezamaxinay  aCiOnes delavion [15]  lar correspon a angles d'atac elevats.

M Pero en el punt C és on la tangent és

2 - maxima, és a dir, és el punt de la polar on tindrem major
rendiment. A I'angle de finesa maxima és on els avions po-

cl)
den planejar, és a dir, anar amb els motors a la minima potencia.

C

®
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Resumint aquest cinque apartat:

e Laresisténcia aerodinamica es divideix en parasita si té origen en els efectes
de la viscositat i en induida si és consequéncia de la sustentacio.

e Laresisténcia de forma és un tipus de resisténcia parasita originada arran del
gradient advers de pressions de l'estela turbillonaria formada darrere del perfil.
Per reduir I'efecte d'aquesta interessa aconseguir més superficie alar amb regim
turbulent.

o Laresistéencia de friccié és un tipus de resistencia parasita causada arran de
la friccio de I'aire amb la superficie de I'ala. Per reduir I'efecte d'aquesta interessa
aconseguir una capa limit laminar en tota la superficie.

e Elsistemade vortex lligats a I'ala, de punta alar i inicials generen una deflexié
del corrent que genera una forca en sentit contrari anomenada sustentacio.

e Aquesta deflexi6 del corrent provoca que la direccio6 d'ella canvii i per tant I'angle
d'atac desitjat no sigui el corresponent, originant aixi una component en la
direcci6 del corrent deflactada anomenada resistencia induida.

e Lacorba polar és el grafic que ens representa el Cp en funcié del C.

o De la tangent de la corba polar extraiem un nou concepte, la finesa, que ens
permet saber I'angle d'atac per al qual hi ha maxim rendiment o maxima finesa.
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6  WINGLETS

Hem comentat les diferents resistencies que existeixen en reégim subsonic i les
caracteristiques de cadascuna d'elles. També vam dir de quina manera es podien reduir
els dos tipus de resisténcia parasita, perd encara no hem comentat com reduir la resis-

.. tencia induida que de fet representa practica-

resistencies en vol subsénic ment un 40% de la resisténcia total (figura 54).

També comentavem que la resisténcia induida

W esta relacionada amb els remolins i que la gene-

SRR racio d'aquests esta molt lligada també a l'angle

Bl d'atac al que es posicioni el perfil. Per tant, si si-

tuem el perfil amb un angle d'atac elevat estem

reduint la velocitat de I'aire a la superficie del perfil

i, en consequéncia, tenim més part del perfil amb

turbuléncies, d'aqui precisament que la contribu-
ci6 de la resisténcia induida vagi disminuint amb la velocitat (figura 55).

M Resisténcia de pressio

Figura 54.
Font: propia

Donat que la Di només comenga

100 a disminuir a valors de 60 m/s i en el

- nostre tnel la maxima velocitat seran
an 11 m/s és logic que en aquest treball
3 ens centrem en comentar principal-
g% ment la manera de reduir aquesta re-

i sisténcia.

0 50 100 150 200 250
Velocity, m/s

Es ben cert que per reduir la in-
Figura 54. tensitat dels remolins de punta alar I'i-
Font:http://www.academia.edu/2861657/Experimen-  deal seria tenir una ala amb un gran
tal_study_ of vortex shapes behind _a_wing_equip- allargament, fent aixi que la poténcia
bed with_different winglets [10] d'aquests per la superficie a mesura

que es desplacen vagi disminuint i arribin als extrems de I'ala amb la menor intensitat

possible. Perd també és cert que un gran allargament implica més resisténcia para-
sita.

No seria fins al juliol de 1976 quan el Dr. Whitcomb donés la primera definici6 del
qgue, segons el doctor, reduiria fins un 20% la resisténcia induida: els winglets.
Whitcomb descriuria un winglet com una petita estructura amb perfil aerodinamic que
s'estén en vertical en els extrems de les ales per tal de disminuir la poténcia dels
vortex que s'hi generen.

6.1 COM FUNCIONEN ELS WINGLETS?

Recordem com es produia la resistencia induida, de forma resumida es pot dir que
era deguda a l'energia comunicada pels remolins a l'estela que deixa la superficie de
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I'ala i que originaven una deflexié (downwash) del corrent que creava sustentacio i al-
hora originava una nova component en la for¢a resultant. A la figura 55 veiem gra-
ficament el comentat:

Upwash g /) Upwash
g (?é”
et

Figura 55. A la imatge es dedueix que, quant més ampla sigui I'estela deflactada cap avall, més
energia li estan comunicant els vortex, de manera que una disminucid de la resisténcia induida su-
posa un “estretament” de 'estela.

Font: extret del llibre Aerodinamica basica [16]

Queé és el que fan els winglets per reduir aguesta resistencia? (figura 56)

Menys ener- Menys de-

gia comuni- flexio del Menys angle

cada a la es- corrent cap induit.
tela. a baix.

Reducci6 de
la intensitat
del vortex.

) WM GLET
Figura 56. v shed
. <. _ OKELEX®N

Font: propia WINGLETY

6.2 TIPUS DE WINGLETS

Després de la innovadora solucié de Whitcomb les companyies aeronautiques co-
mencarien a desenvolupar nous dissenys d'aquests dispositius i a estudiar els resultats
d'aquests en proves en tunels de vent. En el segiient apartat veurem alguns d'ells, tots
prometedors pero algun més posats en practica que altres.

59



6.2.1 BLENDED WINGLET

Va ser patentat el 1993 per Louis B. Grazter de Aviation Partners Inc. Com es pot
veure a la figura 57 la geometria d'aquest dispositiu sembla ser un allargament de l'ala
a l'extrem de manera vertical. Amb aix0 qué es guanya? Doncs bé, de manera senzilla
es podria dir que és una manera d'enganyar a la circulacié d'aire i fer-li creure que té
més superficie per la qual desplacar-se a mesura que s'acosta a la vora de sortida, de
manera que l'aire del extradds i el intradds pugen pel winglet (que va estrenyent cada
vegada més) fins arribar a la punta d'aquest de la qual es despren un petit vortex amb
menys intensitat (figura 58) que en una ala convencional.

Figura 57. A la figura 1C s'aprecia la fletxa re-
gressiva (A) del winglet per fer que el corrent es
desplaci en diagonal (més trajectoria). A la figura
1A s'aprecia el perfil aerodinamic del winglet. A la
figura 1C veiem la curvatura (@) que evita interfe-
rencies entre el corrent ascendent del winglet i el
corrent superficial de l'ala.

Font: http://www.academia.edu/2861657/Experi-
mental_study of vortex shapes be-
hind_a_wing_equipped with_different winglets
(10]

Figura 58. A I'esquerra apreciem els vortex que
es generen en una ala convencional i a la dreta en
una ala amb winglets. Veiem que el vortex s'ex-
pandeix més elevat que el de I'ala convencional,
el que fa que no interactui de manera immediata
amb la deflexio d'aire de la superficie de l'ala.
Font: extret del llibre Aerodindmica basica [16]

6.2.2 SPIROID WINGLET

Patentat el 1991 de nou per Grazter de Aviation Partners Inc, aquest dispositiu
és un dels més innovadors pel que fa al que proposa la seva geometria. La seva estruc-
tura es basa en una espiral tancada a la punta de I'ala que difereix dels altres dispositius
perqué planteja la proposta de crear una ala aparentment infinita, on l'espiral sigui el
tancament de l'ala, sent fidel d'aguesta manera a la teoria de I'ala amb envergadura
infinita del fisic Prandtl.

60



Hi ha dos tipus de Spiroid winglets segons el sentit de I'espiral: el FWD Spiroid i el
AFT Spiroid. A les figures 59 i 60 podem visualitzar respectivament amb més detall les
diferencies geomeétriques de tots dos winglets i els vortex que origina un Spiroid winglet.

Figura 59. A l'esquerra un FWD Spiroid i a la
dreta un AFT Spiroid.
Font:www.ultraligero.net/Cursos/va-
rios/por_que vuela un_avion.pdf

Figura 60. A I'esquerra els vortex en una ala convencional i a la dreta els vortex en una ala amb
Spiroid winglet. S'observa que en el vortex de la dreta la circulacié d'aire al voltant del remoli és uniforme
en tota la seva trajectoria mentre que en el vortex de I'ala convencional la circulacié va augmentant de
diametre deflactant més corrent del seu voltant a mesura que avanga.

Font: extret del llibre Aerodinamica basica [16]

6.2.3 WING-GRID WINGLET

Es dels winglets més innovadors, patentat el 1998 pel Dr. Ulrich La Roche del
Laboratori de Mecanica de Fluids de [I'Institut d'Enginyeria Brugg-Windisch a Suissa.
Aquest tipus de dispositiu té el seu origen ni més ni menys que a les aus, ja que amb ell

;,,f;} es pretenen simular les plomes rasurades que té l'au a la vora margi-
/ / nal (figura 61) i que esta comprovat que a sobre de retardar I'entrada

N _/ en perdua tambe redueixen moltissim la intensitat dels remolins de

{?,:;L/\/“ punta alar.

En els assajos de Smith i altres (2001) s'experimenta amb cinc

Figura 61. plaques en els extrems d'un perfil NACA 0012. Cadascuna d'aquestes

Font: extret del - plaques es col-loca en diferents angles respecte a la corda del perfil i

Ir:r']tl’éz b’;;t’;'ﬁ:i s'obté finalment que la millor configuracio és la segiient: la primera

placa amb un angle de -20°, la segona a -10°, la tercera alineada a la

corda, la quarta a + 10° i la cinquena a + 20°. Els resultats experimentant amb diferents
angles es mostren a la figura 62.

Figura 62. La imatge mostra la polar resul-
e o _ tant del perfil convencional i després s'exposen
els resultats obtinguts en I'experiment que sén
visiblement millors. Els quadrats blancs corres-
ponen a la seglient configuracié d'angles: -10°,
-6°, 0°, 0°, 0°. Quadrats negres: -10°, -6°, 0°, +
2°, + 5°, Cercles: -10°, -6°, 0°, + 6°, + 10°. Dels
tres, els quadrats negres son els que tenen
una finesa maxima major segons mostra la po-
lar.
Font: extret del llibre Aerodinamica basica [16]

08 —r>n | a
cr
06— § -~

0.4 ——

X

02

5]
[ —
=
Lo

61



6.3 DISTRIBUCIO DE PRESSIONS DARRERE DE L'ALA PER ALS
DIFERENTS WINGLETS

Resulta interessant veure la diferent formacié de vortex en cada un dels winglets
esmentats anteriorment perqué aixi puguem extreure les nostres propies conclusions.
Les fotografies que es mostren a continuacio son d'un altre estudi realitzat en 2004 per
alguns integrants de la Universitat de Tecnologia Aeroespacial de Teheran (Iran). Aquest
estudi es va realitzar en un tanel de vent amb una velocitat maxima de 45 m/s i un RN
de 200.000.

En els grafics 'altura del vortex es representa en l'eix de coordenades () i 'ample
del vortex en l'eix d'abscisses (1). En I'estudi s'analitzen els vortex generats per cada
winglet amb els segients angles d'atac: 0°, 10°, 15° i -5°. Posteriorment també s'analit-
zen els resultats que s'obtenen amb un Wing-grid winglet i I'ala convencional quan es
forca la capa limit a ser turbulenta.

6.3.1 DISTRIBUCIO DE PRESSIONS AMB ANGLE Qe.

P, (Pa)
87339.6
873313
87323.7
87316

P, (Pa)
86919.6
86917.5
86912.5
86911.4
86907.5
86906.3
86902.5
86901.6
86897.5
86892.5
86887.5

P, (Pa)
869215
86917.4
oo
& S
] 26892
[ 68926
26886.3
86880.1

368739
86867.7
86861.5

0.85

7 5 n

(¢) FWD Spiroid

(a) Bare Wing

P, (Pa)
87339.6

87314.4|
87308.1
§7301.8]
87295.5
87289.2|
87282.9|

n

(d) AFT Spiroid (e) Wing Grid

Figura 63. Distribucié de pressions darrere de I'ala amb diferents winglets i a= 0°.
Font: http://www.academia.edu/2861657/Experimental_study of vortex shapes behind a wing_equipped with diffe-
rent winalets [10]

e Veiem a la figura 63 (a) que pel fet que el perfil utilitzat no és simeétric hi ha
diferents pressions a l'extradés i al intradés. També s'aprecia un vortex molt
definit amb una disminucié de -60 Pa respecte a la pressio total del corrent
exterior, el que suposa un augment de la velocitat en el vortex. El vortex arriba a
¢=0,9 i una alcada no superior als 0,05.
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e Alafigura 63 (b) observem una disminucio de la pressio total de -32,1 Pa, molt
menys que en el cas de l'ala sense winglet. En quant a distribucio de les baixes
pressions veiem que es reparteixen per tota la superficie del winglet generant un
Unic vortex molt desplacat cap amunt ¢ = 0,55 i amb un diametre molt reduit.

o Alesfigures 63 (c-d) veiem uns vortex que difereixen molt pel que fa a la forma
dels altres. La disminuci6 de pressio en els FWD i AFT winglets és
respectivament de -77,1 i -56,7 Pa. Notem que els vortex de tots dos tenen una
forma molt semblant encara que estan girats 90° un respectivament de ['altre,
mentre el vortex en FWD té aproximadamentn =0,1i7=0,2 el de 'AFT té unes
dimensions den=0,25i¢=0,1.

e Alafigura 63 (e) s'aprecien dos vortex, un amb poca alcada i l'altre que adquireix
una alcada de T = 0,1. El vortex principal té un diametre de n = 0,08 i en ell
s'aprecia una disminucio de la pressio de -72,3 Pa.

Amb un a nul es dedueix que el winglet més optim és el Blended winglet atés
que la dissipacié de la intensitat del vortex és molt efectiva (Ap = -32,1 Pa) i l'altura
d'aquest és la més elevada ¢ = 0, 55. Veurem a continuacioé que a mesura que l'angle
creix I'efectivitat de cada winglet passa a ser ben diferent.

6.3.2 DISTRIBUCIO DE PRESSIONS AMB ANGLE 10e.

P, (Pa)
$7539.2
§7530.2
875211
87512.1
87503
87494
874849

1874759

87466.9
87457.8
87448.8

0.1

0.2

0.7 08 08 1
n

L
15

(a) Bare Wing

1

n "

(d) AFT Spiroid (e) Wing Grid

Figura 64. Distribucié de pressions darrere de I'ala amb diferents winglets i a= 10°.
Font;_http://www.academia.edu/2861657/Experimental_study of vortex shapes_behind _a_wing_equipped_with_diffe-
rent winalets [10]
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e Veiem a la figura 64 (a) que el vortex ha canviat considerablement, s'ha
eixamplat (abans n = 0,04 i ara n = 0,4) i ha disminuit I'alcada (abans ¢ = 0,05 i
ara ¢ = -0,02). Veiem que la diferéncia de pressions s'ha incrementat moltissim
en canviar l'angle d'atac, si abans eren -60 Pa ara son -383,1 Pa (segons la
diferencia entre la pressié exterior del corrent d'aire lliure i la de linterior del
vortex 87.898,5 - 87.515,4 (Pa)) el que implica un vortex amb molta intensitat i,
atés que en la superficie alar no hi ha rastre de cap variacio de pressions, tota
I'energia esta concentrada Unicament en un sol punt.

e Alafigura 64 (b) en aquest cas veiem que el Blended winglet quan adopta cert
angle d'atac genera dos vortex, el primer adquireix menys altura ¢ = 0,08 i el
segon { = 0,54, tot i que en aquest cas el diametre de tots dos és molt més gran
si ho comparem al vortex de la figura 63 (b). La dissipacio de la intensitat del
vortex ja no es genera també en la superficie alar com passava amb angle zero
sind que ara es concentra en aquests dos vortex on Ap =-90,4 Pa.

e Araquan ens fixem en les figures 64 (c-d) ja apreciem grans diferéncies. Mentre
a FWD el vortex generat mou el corrent cap amunt en AFT el vortex de diametre
petit mou el corrent cap avall. Aquesta evoluci6 dels remolins d'un AFT i un FWD
girada 90° cap a lI'esquerra un respecte de l'altre representa un comportament
diferent i que seria interessant poder apreciar en el nostre experiment. Pel que
respecta a la disminucioé de la pressio en aquest cas el AFT winglet sembla tenir
una millor dissipacio (Ap =-92,2 Pa) que el FWD (Ap =-132,9 Pa).

e Alafigura64 (e) en aquest cas, a diferéencia de amb angle nul, veiem que només
es genera un vortex de dimensions molt semblants al de la figura 63 (a) perd que
adquireix una algada superior ¢ = 0,08 i una distribucié del corrent en I'ala molt
diferent. Veiem que la disminucié de la pressié és de -145,1 Pa perd que la
dissipacio de la intensitat del remoli té lloc en gran part de la superficie i no
Unicament en el vortex.

A mesura que augmentem l'angle percebem com cada winglet desenvolupa una
funci6 de dissipaci6 diferent. Mentre els Spiroid i el Wing-grid winglet dissipen gran
part de I'energia també en la superficie alar, el Blended winglet no ho fa, de manera
que la intensitat del corrent esta concentrada en els vortex. Vegem que ocorre amb
angles grans.
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6.3.3 DISTRIBUCIO DE PRESSIONS AMB ANGLE 15e.
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Figura 65. Distribucié de pressions darrere de I'ala amb diferents winglets i a= 15°.
Font: http://www.academia.edu/2861657/Experimental_study of vortex _shapes behind_a_wing_equipped_with_diffe-
rent winglets [10]

e Veiem a la figura 65 (a) que el vortex segueix la mateixa tendéncia que vam
veure amb angle 10°, és a dir, a mesura que I'angle s'incrementa el vortex d'una
ala sense winglet tendeix a desplacgar-se cap avall (¢ =-0, 03) i allunyar-se de la
punta alar (amb angle 10°n = 0,94 i amb 15°n = 0,9). La disminuci6 de la pressio
en aquest cas és de -383,2 Pa el que no difereix molt de la figura 64 (a).

e Ara veiem més definit en la figura 65 (b) la tendéncia del Blended winglet a
mesura que s'augmenta lI'angle. Desplaca el primer vortex cap a l'arrel de I'ala
(amb angle 10°n = 1iamb 15°n = 0,9) i el segon vortex, encara que amb altura
similar a les figures anteriors, perd moltissima intensitat el que provoca que la
dissipacié d’aquesta es concentri ara en el primer vortex que a més esta massa
deflactat cap avall, cosa que no interessa per a la Di. En aquest cas Ap =-168,5
Pa.

o Apreciem en les figures 65 (c-d) que una d'elles ha canviat molt la seva forma
(AFT) i en canvi I'altra manté la distribucio del corrent semblant a la que tenia
amb angle 10° (FWD). Veiem que en el cas del FWD el vortex tendeix a
eixamplar-se en la direcci6 de la punta de I'ala i a dirigir-se cap amunt, cosa que
no passa en els altres winglets. D'altra banda en AFT notem un gran canvi, ara
el vortex s'ha desplacat totalment cap avall i s'ha allunyat de la punta de l'ala
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(amb angle 10°n = 1,04 i amb 15°n = 0,75). Pel que respecta a la disminucio de
pressié notem com els dos adquireixen valors molt inferiors al del Blended
winglet (a diferéncia de amb angle nul), mentre Ap = -161,4 Pa en FWD en AFT
Ap =-118 Pa.

e Alafigura 65 (e) la tendéncia dels vortex en aquest winglet és a elevar-se cap
amunt. La disminuci6 de pressio adquirida és notablement petita: Ap = -121 Pa.

Una vegada ja hem vist les tendéncies de cada winglet a mesura que s'augmenta
'angle d'atac, és a dir, en el moment en qué D; pren un paper més important, ens hem
adonat de dues coses:

1) El Blended winglet té resultats optims amb angle nul o molt reduit.

2) Els Spiroid i el Wing-grid winglet adquireixen major rendiment a mesura
que incrementa l'angle d'atac.

6.4 GRAFICS DE DISTRIBUCIO DE PRESSIONS A LA LINIA
D’ENVERGADURA | DE CORDA PER DIFERENTS WINGLETS

El seglient estudi es va efectuar pel mateix equip d'investigacié de I'apartat anterior
amb l'objectiu d'obtenir uns resultats més exactes sobre les variacions del Cp per a
diferents winglets i angles d'atac. Es van prendre els valors de Cp seguint la linia que
uneix el 25% de corda de cada extrem de l'ala i d'altra banda es van mesurar els
obtinguts en la corda del perfil. L'estudi es va realitzar amb 26 petits sensors de pressio
en l'extradds i 25 en l'intradds disposats tal com indica la figura 66:

T A continuacié es mostraran i comen-
taran els resultats obtinguts en l'ala sense
Tates les dimensinns en em . . . '
winglets i amb winglets per a un angle d'a-
I |
M

= M//Kv/"/"/k tac relativament elevat (quan la Di pren

protagonisme) per analitzar les respostes
de cada winglet davant els remolins lligats
a la superficie i després trobar relacions
amb la distribuci6 de pressions darrere de
11 1 lalade l'apartat 6.3.

196

14,3691
12.648

116

26 s

Figura 66. Els sensors que mesuren la pressio de la corda (en vertical) es troben a 1 = 0,654.
Font: http://www.academia.edu/2861657/Experimental_study of vortex shapes behind a_wing_equip-
ped_with_different_winglets [10]
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6.4.1 GRAFICS DE Cp DE L’ALA SENSE WINGLET A DIFERENTS o
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Figura 67. Distribucié de pressions a I'ala sense winglets a 0,5 i 10 graus. El grafic de la dreta mostra la distribucio
de pressions en la linia de corda i el de I'esquerra a I'envergadura. Les linies de punts pertanyen a les dades del intra-
dos i les no puntejades a I'extradés.

Font: http://www.academia.edu/2861657/Experimental_study of vortex shapes behind a_wing_equipped with_dif-

ferent_winglets [10]

Per comencar a analitzar aquests grafics en el primer que hem de fixar-nos és
gue, al contrari que normalment, en els grafics de Cp en funcié de la corda, els coefici-
ents negatius se situen per sobre dels positius. Aixo té una logica explicacié si recordem
com es generava sustentacié en un perfil, amb pressions inferiors a l'estatica en I'extra-
dos i superiors en l'intradds, quedant-nos coeficients negatius en la part superior.

Del grafic de la dreta s'observa que:

1) A major angle més diferéncia de pressions entre l'intradds i I'extradés i, per
tant, major sustentacio.

2) En el punt on el perfil t¢ més gruix és on s'obtenen les pressions més baixes
en el extradds.

Del grafic de I'esquerra veiem que:
1) Lavariacié de la pressi6 en l'envergadura de l'ala és practicament constant.

2) Amb angle 10°i en un interval de 0,4 < n < 0,8 hi ha una brusca disminucio
de la pressio deguda al comencament de I'entrada en péerdua del perfil amb
aquest angle d'atac. Aixo és perque l'ala amb qué es va realitzar I'experiment
tenia un comencament d'entrada en pérdua propia d'una planta alar amb
estrenyiment moderat (recordem la figura 36).
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6.4.2 GRAFICS DE Cp DE L’ALA AMB BLENDED WINGLET A o 100
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Figura 68. Distribucié de pressions en la corda i envergadura de I'ala amb Blended winglet.
Font: http://www.academia.edu/2861657/Experimental_study of vortex shapes_behind _a_ wing_equipped with_diffe-
rent winglets [10]

Si comencem analitzant els grafics per la dreta veurem que del primer podem ex-
treure la seglient conclusio:

1) Amb el Blended winglet s'obté una diferéncia de pressions entre extrados i
intrados molt més gran que a l'ala sense winglet, el que confirma que el Blended
winglet produeix més sustentacio.

| si analitzem el segon:

1) Veiem que el Blended winglet evita agquest augment brusc de la pressi6 a la
punta alar (n = 0,8) generant encara el gradient de baixes pressions que es
necessita per a la sustentacié. Aixd es deu al fet que, atés que el winglet es
comporta com una continuacio de l'ala en vertical, I'aire de la superficie de l'ala
no es troba sobtadament amb el corrent de I'exterior (altes pressions) sind que
es topa amb una barrera que en la seva superficie també esta generant baixes
pressions.

6.4.3 GRAFICS DE Cp DE L'ALA AMB SPIROID WINGLET A o 10°
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Figura 68. Distribucié de pressions en la corda i envergadura de I'ala amb FWD Spiroid winglet.
Font: http://www.academia.edu/2861657/Experimental_study_of vortex shapes behind_a_wing_equipped with_diffe-

rent_winglets [10]
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Observant ambdos grafics veiem que:

1) Amb un Spiroid FWD tant el punt de maxim Cp com la variacié del gradient a
I'entrada en perdua sén similars a I'ala sense winglet amb I'Gnica diferéncia que
a l'entrada en pérdua s'obtenen a prop de la v.a valors de pressiéo més baixos
amb el winglet, el que significaria que un FWD Spiroid estaria retardant I'entrada
en perdua del perfil al mantenir un gradient de pressions favorable en gran part
de la superficie.

2) Alav.a. veiem que el flux d'aire entra amb una pressié major a la que es té amb
una ala sense winglet i va prenent valors negatius més rapidament. El que
observem ens estaria constatant que un FWD Spiroid manté un gradient
favorable de pressions en aquelles parts de I'ala més susceptibles a condicions
de vol desfavorables quan a augmenta. Aquest fenomen s'intentara comprovar
amb la prova de la trajectoria dels fils sobre I'ala.

—a&——— PBARFE Upper ———— PBARE Upper
——w— BARE Iower 25 - ——»—— BARE Lower
= =& — AFTSPIRODD, Upper r - —& — AFTSPIRQID, Upper

- —x — AFTSFIRQID, Lower r - —w- — AFTSFPIRQID, Lower

.3:._
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Figura 69. Distribucié de pressions en la corda i envergadura de I'ala amb AFT Spiroid winglet.
Font: http://www.academia.edu/2861657/Experimental_study of vortex_shapes behind_a_wing_equipped_with_diffe-

rent_winglets [10]

De la mateixa manera que amb el FWD Spiroid, amb I'AFT Spiroid si analitzem ambdéds
grafics observem que:

1) A diferéncia de I'FWD Spiroid I'AFT modifica més el gradient de pressions del
intradds que el de I'extradés.

2) Obtenim pressions més baixes amb el FWD Spiroid que amb el AFT en
I'extradds.

3) L'entrada en pérdua amb I'AFT Spiroid es té amb pressions altes i amb una
baixada brusca d'aquestes just a I'arribar al winglet (n > 0,8).

4) Mentre el FWD Spiroid redueix les pressions prop de lav.s, I'AFT ho faen la v.a.
Aix0 pot ser degut, de nou, a aquesta evolucié girada 90° dels remolins de tots
dos Spiroid a causa de la geometria de l'espiral. En I'experiéncia de l'apartat 9
es raona aquest comportament.
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6.4.4 GRAFICA DE Cp DE L'ALA AMB WING-GRID WINGLET A o 10°

En I'estudi amb el Wing-grid winglet nomeés es va fer una comparativa en el cas de
la corda, veient aquesta podem dir que:
1) La distribucié de pressions obtingudes no és
2 T B e optima per a una millor sustentacid, de fet la
r — b - WINGGRID, Upper

- - meeemn e Mitjana de Cp negatius en tota la superficie és
inferior amb aquest winglet que sense ell.

;n-s% 2) L'tnic rellevant és la pujada de pressions que
of es produeix en la v.a i la feble reduccié de pres-
sio en arribar a la v.s.
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Figura 70. Distribucié de pressions en la corda i envergadura de I'ala amb Wing-grid winglet.
Font: http://www.academia.edu/2861657/Experimental_study of vortex shapes behind _a_ wing_equip-
ped_with different winglets [10]

6.5 DISTRIBUCIO DE PRESSIONS AMB LA MAJOR PART DEL

PERFIL AMB REGIM TURBULENT

Per al seguent estudi es va forgar la transicio de la capa limit de laminar a turbu-
lenta en el 10% de la corda amb el que s'obtenia que el 90% d'aquesta tindria regim
turbulent. Com es forc¢a la transicio? Molt facil, es va col-locar una cinta adhesiva ano-
menada cinta de turbuléncia (figura 71) i utilitzada en aeronautica per manipular els di-
ferents valors de resisténcia segons siguin les funcions que desenvolupara l'avié. En
general aquesta cinta el que aconsegueix és que el flux d'aire s'adhereixi més rapid a la
seva superficie alar per aixi retardar el despreniment de la capa limit (figura 72).

Figura 71.
Font: http://www.academia.edu/2861657/Expe-
rimental_study of vortex shapes be-
hind a_wing equipped with different winglets
(10] Figura 72. Al'esquerra I'ala sense cinta
de turbuléncia i a la dreta amb ella.
Font: http://campus.ort.edu.ar/descargar/re-
positorioarchivo/81760 [1]

Es va estudiar amb régim turbulent:

e Ladistribuci6 de pressions al voltant de la corda de I'ala amb un FWD winglet i
amb un angle d'atac de 10° (figura 73).
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La distribucié de pressions darrere de I'ala amb un AFT winglet i amb un angle

d'atac de 10° (figura 73).
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Figura 73. A l'esquerra el grafic

Tubusioi——— AFTSPIROID, Uppr corresponent al FWD Spiroid i a la

- —- - arrseirom, upper dreta el AFT Spiroid. Les linies de
& T T T ARTERRODAIMET o nts corresponen a la distribucié
sense regim turbulent i les no punteja-
des a la distribucié amb regim turbu-
lent.
Font: http://www.acade-
mia.edu/2861657/Experimen-
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Analitzant els dos grafics trobem certes similituds en l'interval prop de lav.a i, a
mesura que ens acostem a la v.s, les diferencies van fent-se més plausibles, vegem-ho
en el quadre:

Similituds

Diferéncies

FWD
Spiroid

AFT
Spiroid

El punt del extradés on s'acon-
segueix un Cp més alt coincideix
amb el punt de transicié (10%
de la corda).

El grafic s'ha desplagat lleugerament cap avall respecte
al de les linies puntejades, és a dir:

-A I'extrados l'increment de la pressié a partir de n>
0,14 ha augmentat més rapidament.

-Pero al intradds les pressions s'han mantingut més al-
tes.

Amb la qual cosa, la variacio extradds-intradés ha com-
pensat que el Cp no hagi variat significativament.

El grafic s'ha estret respecte al grafic de linies punteja-
des, és a dir:

-A I'extrados l'increment de la pressié a mesura que
ens acostem a la v.s és molt més pronunciat que en el
cas del FWD.

-A l'intradés les pressions s6n més baixes.

Es a dir, el Cp ha variat significativament.

Taula 7

Font: propia

Com a conclusié deduim que la sustentacié amb régim turbulent obtinguda
per una ala equipada amb AFT Spiroid o FWD Spiroid sera més gran en aquest
altim que en el primer.

6.6 VARIACIO DE C., Cp | L/D AMB DIFERENTS WINGLETS |

ANGLE D’ATAC

En un altre estudi realitzat pel Departament d'Enginyeria Aeroespacial de la Uni-
versitat de Tamkang, a Taiwan, es va realitzar el disseny 3D a ordinador d'una ala amb
Blended winglets i Spiroid winglets per posteriorment ser analitzat per un software no
gratuit anomenat Fluent. Aquest software calcula dades tals com el C, el Cp i la finesa
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(L/D) que produiria un flux amb determinades caracteristiques de nhombre de Reynolds
i Mach al voltant de l'objecte que s'hagi realitzat.

En l'estudi es va triar un perfil alar simétric NACA 0012, un Blended winglet i un
Spiroid winglet. EI nombre de Mach que es va simular en |'estudi va ser de 0,41. Els
resultats van ser els exposats a la taula i representats en el grafic. Hem afegit una se-
gona part en la taula on, mitjancant percentatges, s'especifica de manera més visual la
diferéncia entre els valors d'una ala amb winglet i una ala sense winglet respecte els
valors d'aquesta Ultima, segons la funcié:

|valor ala sense winglet — valor ala amb winglet|

0= - 100
valor ala sense winglet
0° 100 162 02(%) | 10°(%) | 162 (%)
Ala sense winglet 0,197959 1,143554 1,48335
CL Ala amb Blended winglet 0,208566 1,170745 1,516322 5,36| 2,38 2,22
Ala amb Spiroid winglet 0,214354 1,173776 1,52035 8,28| 2,64 2,49
Ala sense winglet 0,026709 0,095149 0,189349
Co Ala amb Blended winglet 0,02667 0,094136 0,188198| 0,15 1,06 0,61
Ala amb Spiroid winglet 0,026481 0,09204 0,186616| 0,85 3,27 1,44
Ala sense winglet 7,411811] 12,018534 7,833938|
L/D Ala amb Blended winglet 7,820135] 12,433668| 8,057063 5,51 3,45 2,85
Ala amb Spiroid winglet 8,055375| 12,752373] 8,146965 8,68 6,11 4,00
Taula 8
Font: propia
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Figura 74. Grafics de CLen funcié de I'angle amb diferents winglets.
Font: propia
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Figura 75. Grafics de Cp en funcié de I'angle amb diferents winglets.
Font: propia
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Figura 76. Grafics de L/D en funci6 de I'angle amb diferents winglets.
Font: propia

6.6.1 ANALISIS DELS RESULTATS OBTINGUTS
Veiem en el cas de:
e L'alasense winglet que:

o Els valors de C. augmenten molt lentament amb o en comparacié amb
I'ala amb winglets.
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o Els valors de Cp augmenten rapidament amb o en comparacié amb l'ala
amb winglets.

o Elsvalors de finesa son relativament baixos donat que la resisténcia pren
valors massa alts i la sustentacié massa baixos.

e L'alaamb Blended winglet que:
o Els valors de C, creixen rapidament a mesura que creix I'angle.
o Elsvalors de Cp sén massa elevats en comparacié amb el Spiroid winglet.

o Els valors de finesa sén baixos a angle nul atés que la resisténcia per a
aquells angles és elevada i, a mesura que creix I'angle, van augmentant
a causa de, majorment, la gran sustentacid que s'experimenta amb
aguells angles.

e L'alaamb Spiroid winglet que:

o Elsvalors de C. sén els més elevats des d'un bon principi i s'incrementen
bastant a mesura que creix lI'angle.

o Els valors de Cp es mantenen sent els més reduits amb un interval de
diferencia notable a mesura que creix l'angle.

o Els valors de finesa son els més elevats en tot moment encara que cal
destacar que el punt en qué s'obté un interval de diferéncia més gran en
relaci6 a la resta és als 10°.

6.6.2 CONCLUSIONS DELS RESULTATS EXPOSATS

Com a conclusio hem de dir que:

1) Tant amb el Blended winglet com amb el Spiroid winglet s'obtenen valors
elevats de sustentacio en comparaciéo amb l'ala convencional.

2) Amb el Spiroid winglet s'obtenen uns valors de Cp optimament reduits en
comparacio amb el Blended winglet.

3) Els valors de finesa per al Blended winglet sén forca elevats pel sol fet que
el C_ és elevat.

4) Els valors de finesa per al Spiroid winglet son els més elevats perqué, tot i
tenir valors de C. semblants al Blended winglet, aguest ultim no té els valors
de Cp tan reduits com els que s'obtenen amb el Spiroid.
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6.7 CONCLUSIONS EXTRETES DELS ESTUDIS | ASPECTES A
DEMOSTRAR A L’EXPERIMENT

Havent vist els comportaments de diferents winglets davant de situacions diver-
ses, en aquests estudis hem pogut, de moment, veure la nostra hipotesi principal ser
corroborada per ells.

En efecte, els Spiroid winglets sén els
dispositius alars que, en comparacié amb els
Blended winglets i els Wing-grid winglets, ofe-
Desconegut reixen un comportament més optim al'hora
de reduir la resistencia induida.

Els Spiroid winglets I Hj ha dos tipus de
son els mes optims | Spjroid winglet
per reduir la D;

Perd d’altra banda, hem descobert una
de les coses que en la nostra primera hipotesi
no haviem plantejat perqué desconeixiem.
Aix0 és: els Spiroid winglets poden dividir-se en
FWD Spiroid i AFT Spiroid segons l'orientacio

iroi de l'espiral.
AFT Spiroid winglet FWD Spiroid p

winglet

Grafic 1.
Font: propia

Resumint aquest sisé apartat:
e Laresistencia induida representa el 40% de la resistencia total i creix amb
I'increment de I'angle d'atac (reduccié de la velocitat relativa).

e L'objectiu dels winglets és dissipar la intensitat del vortex.

e Alguns dels winglets més prometedors son els Blended, Spiroid (AFT i FWD) i
Wing-grid winglets.

e Les distribucions de pressions darrere de I'ala mostren que:
o Peraangles molt reduits el Blended winglet és més optim.

o A mesura que s'incrementa I'angle amb el Spiroid winglet s’obtenen
millors resultats a causa de I'0ptima orientacio del vortex i a la
reduccio de la intensitat d'aquest.

e Lesdistribucions de pressions al voltant de la cordai I'envergadura de
I'ala amb winglet mostren que amb un angle elevat (10°):

o El Blended winglet obté un bon gradient de pressions quan l'ala
convencional es trobaria ja entrant en pérdua.

o Amb el FWD Spiroid s’origina un C_ superior al que s'obté amb AFT
Spiroid.
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o Amb el Wing-grid winglet s'obté una lleugera reduccio de la
sustentacio.

En les distribucions de pressions al voltant de la corda d'una ala amb FWD i
AFT Spiroid i forgant un regim turbulent en el 90% de la corda s'aprecia que el
winglet que millor aconsegueix mantenir una optima distribucio de
pressions és el FWD Spiroid winglet.

S'obtenen millors resultats de C., Cp i L/D en una ala equipada amb
Spiroid winglet que amb Blended winglet.
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7. METODOLOGIA PER L’ESTUDI

7.1 TUNEL DE VENT

Com ja hem pogut comprovar, les forces aerodinamiques Unicament depenen de
la velocitat relativa existent entre la velocitat de 'avié i la del vent. Aprofitant aquest fet
es pot realitzar doncs, un estudi aerodinamic de manera senzilla sense necessitat de
posar en moviment els dos factors sind Unicament un d'ells i, obviament, en el nostre
cas resulta molt més senzill posar en moviment l'aire abans que un perfil alar.

Un tunel de vent és un instrument que, aprofitant I'anterior dit i amb una determi-
nada geometria, ens ajuda a desenvolupar estudis sobre les respostes aerodinamiques
que generen diferents solids. Per poder desenvolupar un estudi d'aguesta manera es
necessita que el tunel de vent consti d'unes determinades parts amb una forma especi-
fica per, através de la geometria, poder obtenir un corrent d'aire amb unes determinades
caracteristiques.

Seguint el principi de continuitat (apartat 2.4.1), atés que en el nostre treball el flux
dins de tunel sempre estara en regim incompressible, podem comprovar que aquest es
fa efectiu en el cas del tinel de vent tal com mostra la figura 77:

Méximo: 1212 Campo de velocidad [m /5]

X

Cam po de velocidad [m /5]
u o

-

035 04 045 05

25 03
Arc-length

0
Minimo: 0

Figura 77. S'observa que a mesura que la superficie de la boca d'entrada va disminuint les velocitats de

I'interior del tanel van augmentant.
Font: http://kimerius.com/aerodin%C3%Almica-4/ [14]

7.1.1 GEOMETRIA DEL TUNEL DE VENT

La geometria d'un tinel de vent és essencial per obtenir velocitats optimes per a
un bon estudi aerodinamic. L'aire, tal com comentem en el primer apartat d'aquest tre-
ball, és un gas que s'adapta al recipient al qual se li conté i per aixo varia les seves
propietats segons les dimensions d'aquest. Amb el tinel de vent s'aprofita aquest
efecte ja explicat i denominat Venturi per augmentar la velocitat als valors que es vul-
guin i jugant tnicament amb la geometria del tunel.
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Hi ha diferents tipus de tlnels de vent segons les velocitats que s'assoleixen en

ell o si l'aire circula indefinida o definidament. Per motius de senzillesa a I'hora de
construir-lo, el nostre tinel de vent és de circuit obert i les velocitats que s'hi aconse-
gueixen no superen els 11 m/s.

POPro-HzZm

Un tanel de vent es compon de tres seccions (figura 78):

4. Difusor

2. Cono de aceleracion

3. Camara de ensayos Figura 78.
s s Font: http://kimerius.com/aero-
A din%C3%Almica-4/ [14]

>0 -

1) Ventilador. Produeix el corrent daire a velocitat determinada. El nostre
ventilador és el que es mostra a la figura 79:

El cabal que té segons els ampers que se li subministrin i la pressio estatica-
ca ve donat en la segient taula:

Pressio estatica Caudal Intensitat
mm H20 méfh A
00 1400,0 77
25 1280,0 8,0
50 1140,0 82
75 1040,0 82
10,0 840,0 8,1
12,5 620,0 83
15,0 430,0 84 )
17,5 250,0 82 Figura 7_9
200 00 83 Font: propia
Taula 9
Font: propia

2) Con d'acceleracid. S'encarrega d'augmentar la velocitat de I'aire
segons l'efecte Venturi jugant amb la disminucié de les superficies.

3) Reixeta laminadora del flux (figura 80). S'encarrega de laminar
el corrent d'aire el maxim possible.

4) Anemometre (figura 81). Mesura la velocitat i temperatura de l'aire
en el nostre ttnel de vent amb el que ens permet saber la pressi6 ~ Figura 80
simplement utilitzant les equacions dels gasos ideals. Font: propia
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5) Leds, bateries, quadre d'interruptors i circuit regulador de tensio
del ventilador (figura 82). Ens permeten, respectivament, il-luminar la
cambra d'assaigs per a la visualitzacié del fum, alimentar el ventilador,
encendre i apagar leds i ventilador i regular la poténcia del ventilador

enunintervalde 24V ail2V.

Leds » ‘ Interruptores Circuito pwm

Figura 82
Font: propia

Baterias de 12V

Figura 81
Font: propia

L

6) Dinamometre (figura 83). Ens permet saber la for¢ca de sustentacio que esta

originant l'aire en la superficie alar.

7) Cambra d'assaigs. Es on se situa el model a assajar.

8) Difusor. Té la funcié de disminuir la velocitat de l'aire i expandir,

s’explica la seva forma allargada i el seu eixamplament a la sortida.

Les mesures del nostre tunel de vent son les seguents (figura 84):

17 cm | 24cm | | 39 cm |
~ |

l4cm |
| 21cm |

30 cm

83 cm

Figura 84
Font: propia
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7.1.2 MATERIALS | CONSTRUC-

. . Metacrilato Fibra de vidrio
CIO DEL TUNEL DE VENT \
Per construir el nostre tanel de ‘LH
vent hem utilitzat els segiients materi- | Madera Resina epoxi y
. . aglomerada catalizador
als (figura 85):
Cubo de agua Pegamento de dos
componentes
Carton Pintura negra en spray
Papel de cocina o — Cinta adhesiva de
aluminio
[
Figura 85 Cola blanca Pistola de pegamento
Font: pr6p|a o) de silicona
&

Per fer la cambra d'assaigs hem utilitzat una planxa de metacrilat, un cop tallada,
hem enganxat les arestes amb cola de dos components creant aixi un prisma rectangu-
lar.

D'altra banda, per fer el con d'acceleracié s'ha aprofitat la forma del cub d'aigua
per recrear la contraccio de la boca del tinel. Mitjancant paper de cuina, cola blanca i
endurint amb l'assecat s'ha agafat la forma desitjada (figura 86). Un cop hem tingut el
motlle del con hem aplicat a sobre d'aquest una capa de fibra de vidre per aconseguir la
duresa necessaria. Hem deixat assecar la fibra de vidre, se li ha aplicat una pintura
negra en esprai i, finalment, s'ha recobert la part interna del con amb cinta adhesiva
d'alumini per aconseguir una superficie uniforme i de poca friccio al pas d'aire (figura
87).

Figura 86 Figura 87
Font: propia Font: propia
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De manera semblant a amb el con d'acceleracio, en el difusor hem utilitzat la ma-
teixa técnica del paper maixé per agafar I'estructura perd aquesta vegada utilitzant un
prisma de cartré creat previament com a motlle. Un cop endurit el paper maixé s'ha
procedit a aplicar fibra de vidre per obtenir la duresa necessaria i finalment s'ha folrat
l'interior amb cinta adhesiva d'alumini.

Quedant finalment el tunel de vent (sense el ventilador i amb la camera d’assaigs
buida) com es mostra a la figura 88:

__a Figura 88
Font: propia

7.2 ALA | WINGLETS

L'ala és una de les parts fonamentals del nostre experiment atés que és amb ella
amb la qual comprovarem els fenomens de sustentacio i compararem els resultats ob-
tinguts amb els realitzats a ordinador.

D'altra banda els winglets son, en certa manera, la part innovadora del nostre
treball. Aixo és degut en gran part al fet que la complexitat del seu estudi fisic i matematic
no ens permet en una sola secci6 del treball comprovar la seva reduccio de resisténcia
induida numéricament, de manera que l'nica solucié que ens queda és comprovar de
manera experimental en un model de proves reduit, com és el nostre.

Nosaltres hem simulat quatre exemples de winglets: el Blended winglet, el FWD
Spiroid winglet, I'AFT Spiroid winglet i el Wing-grid winglet.

7.2.1 GEOMETRIA DE L'ALA | ELS WINGLETS L gm
La geometria de I’ala ve donada en la seguent taula 9 : i

i dibuix (figura 89)

Perfil alar NACA 23012

Envergadura 10 cm

Superficie 75 cm?

Corda mitja 7,5cm

Estretament 0,5

Allargament 1,33 Taula 10 o

Fletxa progressiva | 3,75° Font: propia Figura 89

Font: propia
Pel que respecta a la geometria dels winglets, s’ha intentat ser fidel al disseny
exposat a les imatges de I'apartat 6.2.
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7.2.2 MATERIALS | CONSTRUCCIO DE L'ALA | ELS WINGLETS

El material utilitzat per fer l'ala i els winglets és el de la figura 90:

Madera Pegamento de dos Per fer I'ala hem tallat un
aglomerada componentes tros de fusta de roure i
o / I'hem polit seguint el pa-
: w tré6 d'un perfil alar NACA
Madera de roble Cinta adhesiva de 23012. tal com mostra la
aluminio - !

figura 91.
Chapa de Barniz . .
a,u,,',’i,,io Després de tallada se i
ha aplicat una capa de
cola de dos components
Figura 90 per aconseguir una superficie amb poca friccié que permeti
Font: propia un retrocés en la transicié de la capa laminar a turbulenta.

Finalment li hem aplicat un recobriment de vernis i el resul-
tat es pot veure a la figura 92.

Figura 91
Font: propia

Per fer els winglets hem tracat en fusta aglomerada el patré d'un perfil NACA 23012 amb
una corda de 5 cm. Després de ser retallat hem modelat la xapa d'alumini obtenint la
geometria dels winglets. Finalment els hem recobert amb cinta adhesiva d'alumini per
acabar de crear la forma desitjada (figura 92).

Tant en I'ala com en els winglets s’han muntat dos encaixos mascle i femella respecti-
vament per poder unir i separar winglet i ala durant I'experiment.

Seguint els passos anteriors, per a cada winglet hem simulat la forma (aproxi-

Figura 92. A la part esquerra de la imatge s'aprecia el métode de construc-
cio i a la dreta, la primera imatge de la part superior, correspon a un Blended
winglet, la segona a un FWD Spiroid i un AFT Spiroid respectivament i de la
part inferior a un Wing-grid winglet.

Font: propia



Aspectes a experimentar

7.3 METODE D’ESTUDI EXPERIMENTAL

Un cop introduides les estructures amb les que es dura a terme l'estudi i exposa-
des les seves dimensions ja podem introduir que es pretén realitzar, com i per a que

amb els instruments de l'apartat anterior.

La variacio de la sustentacio a
diferents RN

El despreniment de la capa limit

La trajectoria del flux amb régim
turbulent

La variaci6 de la trajectoria del
flux amb diferents winglets

Els diferents vortex generats amb
diferents winglets

Grafic 2.
Font: propia

Figura 93
Font: propia

Figura 94
Font: propia

Figura 96
Font: propia

Uns eixos travessen l'ala en
vertical (figura 93)

Fum per visualitzar i variacié
de I’angle de l'ala (figura 94)

Fum per visualitzar-lo i adhesio

de la tira de turbulencia per forcarla—

transici6 (figura 95)

Enganxant a la superficie de
I'ala petits fils que indiquin la direc- ——
cion del flux (figura 96)

Visualitzant-lo amb fum (figura
97) S

Figura 95
Font: propia

Figura 97
Font: propia
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Objectius amb
XFLR5

Grafic 3.

Font: propia

. INFORMACIO PROPORCIONADA PEL SOFTWARE XFLR5

Tal i com vam comentar en la introduccid, en aquest treball s'inclou una part com-
putacional que realitzarem amb un software anomenat XFLR5. Aixi doncs, aquest
software ens permetra calcular d'una manera més precisa molts dels parametres aero-
dinamics explicats en I'apartat teoric i que ens ajudaran a comprendre millor la part ex-

perimental.
XFLRS ens permet:

e Modificar diferents perfils NACA.

e Analitzar les variables aerodinamiques (mitjancant grafics) que tenen lloc en
una simulacié amb un flux predeterminat per l'usuari.

e Dissenyar la teva propia superficie alar.

o Representar la distribuci6 de pressions que té lloc en una superficie alar amb
uns parametres de flux predeterminats per l'usuari.

Sabent aix0 podem sintetitzar els nostres objectius principals a realitzar amb

aguest software en el seglient esquema:

Analitzar els grafics d'un NACA 23012 en funcio
dels parametres obtinguts en el nostre tinel de vent.

Dissenyar una superficie alar amb les dimensions
de I'ala experimental.

Analitzar la distribucio de pressions que es gene-
rara en la nostre ala amb les condicions del nostre
tanel de vent.

L'Gnic inconvenient que
se'ns presenta amb aquest
software és que, donat que és
gratuit, no podem dissenyar
els nostres propis winglets i
coneixer el valor de les dife-
rents variables aerodinami-
gues que amb aquests es do-
narien. Per tant, ens limitarem
a analitzar la nostra ala sense
winglets i aquests Unicament
els podrem comprovar de ma-
nera experimental en el nostre
tunel.

Hem d'aclarir que en aquest apartat no es pretén explicar el funcionament del pro-
gramari, és a dir, ens limitarem Unicament i exclusivament a comentar els resultats per-

sonalitzats que aquest ens ofereix.

Es logic pensar que per realitzar aquesta analisi personalitzat primer hem de
coneixer quins seran els parametres que es donaran en el nostre tanel de vent, per aixo

ara els exposarem.
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1. Calcul dela densitat i el coeficient de viscositat dinamic.

Es imprescindible coneixer aquests dos parametres per poder calcular el RN que tin-
drem en el nostre tunel de vent. El problema d'aquests parametres rau en la seva variabilitat-
tat, és a dir, d'un dia per l'altre no son constants, per la qual cosa haurem d’establir una
mitjana de temperatures i pressions per poder calcular-los.

Per calcular la densitat recordarem I'equacié 15 dels gasos perfectes que relacio-
nava les tres variables de la seglient manera:

14 RI 14
RI-T

Atés que a Barcelona tenim un clima bastant constant podem cometre un petit error
calculant la temperatura mitjana dels mesos en qué realitzarem I'estudi per poder calcular
la densitat. Segons la informacié que hem trobat, les temperatures mitjanes dels mesos
d’octubre, novembre i desembre el 2013 sbn respectivament 20 °C, 13 °C i 9,3 °C. Segons
el qual:

p= mass _ nN,m
T=2222= 1400 14°C +273K = 287K velfu - aRIIE
R«
Per calcular la pressié mitjana utilitzarem la férmula barometrica (fi- N,

gura 98) que ens calcula partint de la constant de Boltzmann la pressiéa wberofmiies P — P =M/l
. . . . = =re

una certa altitud i temperatura de l'aire el que ens permet obtenir una N, = Aongedeo's mumber =4 "E

aproximacio bastant ajustada.

= mass of one molecule

k= Boltzmann’s constant
-mgh

Pn = Po€ T R - gos constant

Sent m en l'aire 28,9644 g/mol, k 1,38-1023, la temperatura al nivell

h
del mar 288 K, la pressi6 al nivell del mar 101.300 kPa i l'altitud de Barce- \<\
lona 25 m la pn ens déna: B

—mgh Figura 98.
Pn =poe kT =100998,98 = 101000 kPa Font: http:/hyperphysics.phy-
astr.gsu.edu/hbasees/kinetic/bar-

. R . ; for.html#c1 [13]
Tenint aixd podem calcular la densitat recordant que R' és 287 J/kg-K.

p 101000
R'-T 2872

p= =1,22 kg/m3
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Temperatura Viscosidad  Viscosidad Desnsidad

° Celslus i (dindmica) v (cinemdtica) ko/m3 Sabent que la pressio obtinguda és molt propera a la que

-40 1.5310E-5 0.990E-5 1.45

-35 1535E-5 1035E-5 130 obtenim a nivell de mar i que la densitat no varia notablement per
-30 1.560E-5 1.080E-5 1.41 i . i i i . A
-25 L585E-5 LI25E-5 139 300 kPa de diferéncia podem determinar la viscositat dinamica
-20 1.610E-5 1.170E-5 1.37 . .,
a5 L63SE-5 1215E-5 135 a partir de taules (taula 11) en funcio de la temperatura suposant
-10 1.660 E-5 1.260E-5 1.33 ., .
s Le8SE.s 105E.s 141 la pressio a nivell de mar.
+00 1.710E-5 1.330E-5 1.29
+05 1.735E-5 1.385E-5 1.27 . , . . - .
10 760E.s 1440E.5 125 Pel que tindriem que la viscositat més ajustada a la nostra
[+ L795E3 148085 123 situacio seria p=1,78-10° kPa-s
+20 1.800E-5 1.520E-5 1.21
Taula 11 . i .
Font: extret del llibre Aero- 2. Mesura de la velocitat a la camera d’assaigs
g::g?g‘;]y actuaciones del Hem col-locat 'anemometre en la camera d’assaigs

(figura 99) i la velocitat resultant ha estat de 5,2 m/s quan el
ventilador estava a 12 Vi d’11m/s quan funciona a 24 V.

3. Calcul del nombre de Mach

=22 20015 0 M=2=22=0,032

v
M=== =
C 343 c 343

4. Calcul del nombre de Reynolds

Figura 99.
Sabent els valors de densitat, de viscositat, de velocitat i que la corda mitjana de Font: propia

la nostra ala és 0,075 m. Calculem el nostre RN a la cambra d'assaigs amb els extrems
de l'interval de velocitats que s'obtenen en ell.

vl 5,2:0,075-1,22 11-0,075-1,22
RN =22 RN =——=26.730 RN =—F-—7-—
u 1,78-1075 1,78-1075

= 56.545

5. Calcul del punt de transicié i 'espessor de la capa limit

Tal i com vam veure en la figura 13 d'aquest treball la transicié de la capa limit
tenia lloc a un RN = 0,5-10° pel que, en ser molt més elevat que el nostre RN, deduim
gue en la nostra ala existira un régim laminar en tota la seva superficie a menys que
nosaltres forcem la transicio.

Pel que fa al gruix de la nostra capa limit, podem calcular si tenim en compte
I'equaci6é 37 que ens permetia calcular en regim laminar.

_52x _ 520,075

_5,2:0,075
RN ~ 26730 -

56545

o) = 14,5 um 0 =69 um
Com més elevat és el RN menys gruix té la capa laminar a causa de l'augment de

la velocitat (més adhesid). En canvi, a regim turbulent (equacié 38):

_037x _ 037:0,075
T RNO2 T 2673002

0,37-0,075

6
5654502

=3,61lmm o0 6= =3,11mm

Observem que la capa té més gruix a regim turbulent i que, com més velocitat
porta el fluid del seu interior més prima es presenta.

6. Calcular el minim C_ que ha d’existir per a que hi hagi sustentacié
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.s . .z 1
Per saber aix0 hem de recordar la seglent equacio W = Epvz Sy - C, que ens

permet saber el coeficient a partir del qual I'ala comenca a sustentar-se. Sabent que la
superficie de la nostra ala és de 75 cm? i el seu pes de 40 gr ja podem calcular:

c o= _2W C, = 0,08
L= pp2s, L™ 122522751073

0,08

=032 o Cj=—7T—"7-—
’ L™ 122112751073

= 0,07

Pot notar-se la gran diferéncia que es produeix a 'augmentar la velocitat.

El primer a lo que es procedeix és a dissenyar el nostre perfil alar NACA 23012. A
la figura 100 s’especifiquen les seves dimensions.

Camber

Value

Max x-pos

Thickness
Value

Max X-pos

%Chord

%Chord

%Chord

%Chord

Figura 100. Camber és la curvatura del perfil i on indica value i max-x-pos es refereix a la curvatura
maxima i a la regio de curvatura maxima respectivament. Thickness és I'espessor del perfil i de nou en

les caselles seglents s'especifica el valor d'aquest i la regié en funcié de la curvatura.
Font: propia

El segiient pas és determinar els parametres als que es portara a terme I'analisi
per a que aquest sigui el més fidel possible a la experiéncia real.

5 Batch foil analysis LE | 28

Foil Selection Tnitialize the boundary layer after unconverged points

@ current foil only (@) Foil list [C] mitialize the boundary layer after each polar calculation

Foillist |

[¥] store OpPoints Max. iterations 100

Analysis Type

Re= 26730 Ma=0.000 Nec= 9.00

@ Tper O Tpe2 O Typez O Typed Alpha = 0.000  ...converged after 7 iterations
ot Vit Mpma - 2l000 Taca ateer 100 Lvesavions .
Alpha = 3.000 d after 100 " i =
e s ] mms o s e o | Figura 101. S'introdueix el nombre de Rey
in ax Tcrement | Alpha = 6.000 nolds calculat i, atés que no es produira transi-
Reynolds = 26.730 26.730 10.000 ., , . .
kT e cio de la capa limit a aquest RN, es deixen els
ho %00 apartats de Forced transitions a zero. Fixem
Forced transitions |'ang|e méXIm a 200
Top transition location (X/c) 0,00 ) < .
Bottom transition location (x/c) 0,00 Font: propia
Analysis Range
Specify @) Alpha ©a [ From Zero
Min Max Increment
Alpha = 0,00 20,00 1,00
cancel | [_skpopp ] [ Skip Polar dose |
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Una vegada realitzat 'analisi anem a estudiar les grafiques que s’hi generen.

8.2.1 GRAFICA Cp PER UN PERFIL NACA 23012

Fixed speed polar
Reynolds = 27 000

Forced Upper Trans.
Forced Lower Trans.

NACA 23012 12%
Thickness

Max. Thick.pos.
Max. Camber
Max. Camber pos.
Number of Panels

Upper Trans.
Lower Trans. =

Fixed speed polar
Reynolds
Mach

Forced Upper Trans.
Forced Lower Trans.
Alpha

Ccl

NACA 23012 12%

Thickness < Cm
Max. Thick.pos. cd
Max. Camber L/D
Max. Camber pos.
Number of Panels

Upper Trans.
Lower Trans.

Figura 102. La imatge superior mostra les pressions de extradés i intrados per al perfil amb angle de
8° i la inferior a 20°. S'observa que en el primer cas el gradient de pressions és molt més gran que en el
segon a causa del fenomen de la perdua que s'ha produit en un interval entre aquests dos angles.
Font: propia

8.2.2 GRAFICA C.- PER UN PERFIL NACA 23012

NACA 23012 12%:
1

Figura 103.
Font: propia
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En el grafic es percep:
e L'entrada en pérdua del perfil (marcada per una circumferéncia vermella).

e La grafica torna a créixer després de I'entrada en pérdua perd en aquest cas els
valors de Cp sén ja massa elevats com per tenir-ho en compte.

e Perqué el nostre perfil s'elevés havia d'existir un coeficient minim de 0,32 que, en
ampliar el grafic, hem comprovat que es produeix a un a de 2,4°. Aixi doncs, perqué
el perfil se sustenti s’ha de col-locar aquest a un angle de 2,4°.

Figura 104. veiem que coin-
cideix I'angle en qué es produeix
el CLmax amb l'angle en que es
produeix major gradient de pres-
sions a la figura 102.

Font: propia

NACA 23012 12%
— T1_Re0.027_M0.00_N9.0

Amb les dades de la figura 104 ja podem calcular la velocitat minima que ha d'existir
per sobre del nostre perfil quan aquest es col-loqui a un angle de 8° perque I'ala no caigui
en entrar en pérdua.

En I'equacio 56 del treball trobem com calcular sabent en aquest cas que el Cimax =
0,82.

_ 2W B 0,08 — 3926
Verit = S b Coman 7.5 1073 122082 2™/

8.2.3 GRAFICA Cp- PER UN PERFIL NACA 23012
Veiem que:

e Amb angles petits el Cp es manté
petit atés que la Cpi no té gaire efecte i
a mesura que l'angle creix, i el seu
efecte amb ell, el Cp s'eleva
sobtadament.

e Hi ha un moment de Cp minim que
ampliant el grafic es pot comprovar que
es produeix a un a de 7° quan hi ha un
Cp = 0,039.

Figura 105.
Font: propia
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8.2.4 GRAFICA Cp-C. PER UN PERFIL NACA 23012

Si tracéssim una tangent
a cadascun dels punts da-
guesta grafica podriem saber
on es produeix el maxim C, res-
pecte al Cp.

Més practic que l'anterior
per aixo és la grafica L/D-a que
ens informa directament d'a-
qguest punt mitjangant un punt
relatiu a ella.

NACA 23012 12%
— T1 Re0.027 M0.00_NS.

Figura 106.
Font: propia

8.2.5 GRAFICA L/D- PER UN PERFIL NACA 23012

Aquesta és de les gra-
fiqgues més significatives de
les quatre anteriors per la in-
formacio que és capa¢ de
proporcionar-nos. En ella
podem saber I'angle de ma-
xim rendiment de la nostra
ala.

Ampliant veiem que
aquest punt té lloc a un a de
7° quan el valor de C./Cp és
de 19,7.

Figura 107.
Font: propia
£ s o 200 T N e Per veure més exactament els
MR o1 oa | om  xme_wep xmewec[Gi/ea]:  PUNES que hem comentat es mostren a
e -5,000 -0,446 0,036] -0,012 1,000 =-0,000|-12,243] . .
2| -4,000 -0,349 0,030| -0,007 1,000 -0,000|-11,447 Ia taUIa 12 eIS Valors prInCIpaIS'
3 -3,000| -0,273 0,028 -0,000 1,000 -0,000fF -9,761
4 -2,000 -0,197 0,028 0,005 1,000 -0,000f} -7,137
5 -1,000 -0,124 0,028 0,009 1,000 -0,000 -4,389
6 0,000 -0,058 0,030 0,011 1,000 -0,000| -1,929 TaUIa 12
[7 1,000 -0,002 0,034 0,011 1,000 -0,000] -0,070 Llegenda:
8 3,000 0,442 0,030} -0,006 -0,000 1,000f 14,911 " N
9 4,000 0,526 0,031 -0,002 =-0,000 1,000| 17,008 e Envermell les columnes d'interes.
10 5,000 0,610 0,033 0,001 =-0,000 1,000] 18,635
11 6,000 0,692 0,035 0,005 -0,000 1,000 19,639 * En groc es remarca que encara amb angle
12| 7,00d 0,770 0,039] 0,007 -0,000 1,000|[15,702 1° en aquest perfil i amb aquestes
3 8,000 0,819 0,048 0,009 -0,000 1,000 17,142 ) s .
14 9,000 0,627 0,090| -0,009 -0,000 1,000 6,985 condicions el C. és negatlu‘
15 10,000 0,623 0,106} -0,015 -0,000 1,000 5,858 Y En Verd slassenyalen I'angle | el CLméx.
16] 11,000 0,632 0,121} -0,020 -0,000 1,000 5,213

e En taronja es donen els valors exactes de
l'angle i CL/Cpb al punt més optim.
Font: propia

[beete Al ports] [ Delete pont
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Un cop tenim els grafics que ens informen de les variables que afecten al perfil
alar ja podem, aprofitant els parametres de les analisis anteriors, dissenyar la nostra ala

en 3D (figura 108).

A la figura 109 es mostra el panell amb les dades per a I'analisi, calculats anteri-
orment, i en la figura 110 es pot visualitzar la distribucié de pressions que ens genera el

software.

P
& wing Edition

V] symatrc © Rght Side

Figura 108. En el nostre cas és només una ala
on I'envergadura sén 10 cm, la corda per l'arrel

Insert before secton 2| |Insert afer section 2 | Dekete section 2

0

0,050

y (m) chord (m) offset (m)
1 0,000 0,10
/2| 0,100

0
U,

Descrption:

dihedra:
000

000

de l'ala s6n 10 cm i per la punta s6n 5 cm.

Font: propia

B nayes Derna — (7 s S
Polar Name Polar Type
Wing Name ©) Type 1 (Fixed Speed)

V] Auto Analysis Name

T1-5.2 m/s-VLM1-x0.000mm

Plane and Flight Data

Type 2 (Fixed Lift)
Type 4 (Fixed a0a)

Flight Characteristics

Free Stream Speed = 5.20 m/s Wing Loading = 0.000kg/cm?
- TipRe = 15000
o= o
RootRe = 30 000
p= 0.00
Inertia properties Aerodynamic Data
Use plane inertla Unit @ International Imperial
Plane Mass = 0.040 kg
p= 1.220 kg/m3
X_CoG = 0.000 mm
Z.coG = 0000 mm V7 1703 pals
Wing analysis methods Ground Effect
C3 Ground Effect
ORI
Height = 0| mm
3D Panels
Options Reference Area and Span for Aero Coefficients
V] viscous ©) Wing Planform
[] Tilt. Geom. Wing Planform projected on xy plane

Figura 109. Veiem que les pressions més baixes (blau
fosc) tenen lloc a la part frontal de I'extradds i les més eleva-
des es produeixen en l'intrados. A la imatge es representen
les normals dels panells de la superficie.
Font: propia

Figura 110. Simulaci6 amb viscositat

Free stream speed: velocitat del corrent lliure d’aire.

[ omer ]

Plane mass: massa de les ales (en aquest cas).

Font: propia
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9. RESULTATS DE L’ ESTUDI

A l'apartat 7.3 es va especificar quins eren els objectius experimentals d'aquest
treball i com es realitzarien. Un cop realitzats, hem obtingut uns resultats que, en tot
moment, hem intentat vincular amb els exposats en els estudis de l'apartat 6 per poder
aixi trobar similituds i diferéncies i, finalment, extreure les nostres propies conclusions
sobre I'experiéncia.

9.1 LA VARIACIO DE LA TRAJECTORIA DEL FLUX AMB DIFE-
RENTS WINGLETS

A l'apartat 6.4 vam introduir un estudi que, mitjancant sensors, obtenia els valors
de pressio sobre l'ala per a diferents winglets. Atés que nosaltres no disposem d'aquest
material hem triat un altre métode. La distribucio de pressions en un perfil esta intima-
ment vinculada amb la trajectoria del flux, per tant, si observem les linies de corrent
d'aquest sobre de la superficie podrem percebre un comportament diferent.

Per a aixd0 hem acoblat a la nostra ala fils i, amb el ventilador, hem fet la mateixa
experiéncia en tots els winglets per obtenir resultats de cada un d'ells a diferents angles.

9.1.1 TRAJECTORIA DEL FLUX A o Qe

Réaim turbulent = /4 "
N 4
(Al A\ A B
et o /: a7y RN
N\

\

LR XN VKTIN AT

Flux cap a la punta

Gt 203

Figura 111. Els fils reflecteixen la trajectoria de les linies del fluid a través de la superficie alar amb « 0°.
A la primera fila a I'esquerra hi trobem I'ala sense winglet, la segona correspon a una ala equipada amb Blen-
ded winglet, la tercera correspon a un Wing-grid winglet i les dues ultimes a un AFT Spiroid i un FWD Spiroid
respectivament.
Font: propia
1. Ala sense winglet. En aquesta imatge és perceptible que la transicié de la capa
limit es produeix a partir de la tercera linia de fils i que les turbuléncies es van fent
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més visibles com més ens acostem a l'arrel de I'ala. Observem que al centre hi ha
una disposicié dels fils confusa, alguns es veuen succionats cap a l'arrel de l'ala i
altres cap a la punta d'aquesta.

2. Blended winglet. Amb aquest winglet ja es percep el canvi de tendéncia de la
trajectoria del fluid. Veiem a la part del darrere que els fils es posicionen en una
direccid, cap a l'arrel de I'ala. Aix0 es deu a la depressié que forma el propi winglet
a la seva superficie en passar l'aire al voltant seu.

3. Wing-grid winglet. A la fotografia podem veure com la trajectoria del fluid no es
modifica molt en comparacié amb el Blended winglet, tots dos tendeixen a desviar
el flux cap a l'arrel. El que si es percep és un increment de la pressi6 a la v.a que, si
recordem el grafic de la figura 70, podem comprovar que es corroboraria en aquesta
imatge.

4. AFT Spiroid. En aquest winglet percebem una clara suavitzacio de la turbuléncia
gque véiem a l'ala sense winglet.

5. FWD Spiroid. En aquest cas veiem com la trajectoria del flux tendeix a anar cap a
la punta de l'ala, al contrari que en el Blended i el Wing-grid. Aixo pot ser degut al fet
de tenir el comencament de l'espiral per davant i per darrere tenir la part oberta, el
flux d'aire que travessa el final del winglet succiona el flux de la superficie. D'altra
banda també és perceptible la suavitzacié de la turbuléncia.

9.1.2 TRAJECTORIA DEL FLUX A o 10°

Reducci6 de la succié cap

Increment de
la pressio a la
v.a

a la punta alar
Succi6 cap a
l'arrel i cap a
la punta alar

Figura 112. Els fils reflecteixen la trajectoria de les linies del fluid a través de la superficie alar amb a 10°.

A la primera fila a I'esquerra hi trobem l'ala sense winglet, la segona correspon a una ala equipada amb Blended
winglet, la tercera correspon a un Wing-grid winglet i les dues altimes a un AFT Spiroid i un FWD Spiroid res-
pectivament.

Font: propia
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Succi6 de la part
davantera oberta
de l'espiral

1. Alasense winglet. A 10° ja veiem com en tots els casos el regim turbulent s'avanca
a la corda del perfil. A la superficie sense winglet la trajectoria del flux continua sent
desordenada i els fils tendeixen a separar-se en el centre d'aquesta, uns succionats
cap a l'arrel i els altres cap al remoli de la punta alar.

2. Blended winglet. En aquest cas veiem que, al contrari que amb l'ala sense winglet,
els fils que tendeixen cap a la punta alar estan sotmesos a una succié més reduida-
da, aix0 és un indici que el remoli generat ha estat desplacat de la punta alar pel
Blended winglet i que, per tant, es manté el gradient favorable de pressions que es
requereix tal com vam veure a l'apartat 6.4.2.

3. Wing-grid winglet. A l'apartat 6.4.4 haviem vist en el grafic de pressions d'aquest
winglet a la v.a presentava una sobtada pujada de pressid. Veiem en aquesta imatge
el representat en el grafic si observem el moviment dels fils de la v.a de la nostra
ala. D'altra banda presenta una trajectoria del flux semblant a I'ala sense winglet,
desordenada.

4. AFT Spiroid. A l'apartat 6.4.3 en el grafic de la figura 68 es constatava que la
distribucio de pressions en la superficie era molt semblant a la d'una ala sense
winglet. A la fotografia percebem, en efecte, una trajectoria desordenada que, tot i
aixi presenta una succié a la punta alar més suau.

5. FWD Spiroid. A la fotografia pot ser que no es percebi adequadament pero, en
realitzar I'experiencia es va observar com els fils tendien a enganxar-se a la paret de
I'espiral del winglet. El que si es distingeix és la tendéncia del flux, igual que a angle
nul, a desplagar-se cap a la punta alar.

9.1.3 TRAJECTORIA DEL FLUX A o 200

Succi6 del vortex de
punta de ala

Figura 113. Els fils reflecteixen
la trajectoria de les linies del fluid
a través de la superficie alar amb
a 20°.

A la primera fila a I'esquerra hi tro-
bem l'ala sense winglet, la segona
correspon a una ala equipada amb
Blended winglet, la tercera corres-
pon a un Wing-grid winglet i les
dues ultimes a un AFT Spiroid i un
FWD Spiroid respectivament.

| Font: propia

Succio del vortex
posterior

1. Ala sense winglet. La disposicié dels fils a 20° no difereix en gran mesura de Il'ala
a 10°.
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2. Blended winglet. Tal i com veurem en I'experiéncia del fum es constata que com
més angle adopta el perfil més forca presenta el vortex de punta alar (més
importancia té la resistencia induida). En aquesta fotografia s'observa la influéncia
del vortex en veure la succi6 que provoca en els fils més propers a ell.

3. Wing-grid winglet. De la mateixa manera que amb el Blended winglet, a major grau
es nota la preséncia del vortex de punta d'ala en la direccié dels fils de la periféria.

4. AFT Spiroid. Als 20° és quan percebem la diferéncia de comportament d'un Spiroid
winglet enfront dels altres. En aquest cas ens interessa la trajectoria que adopten
els fils que envolten el winglet, atés que els del centre de la superficie tenen un
comportament similar al dels altres comentats. L'espiral oberta de I'AFT Spiroid
provoca que els fils es desplacin cap a I'obertura principal, és a dir, es presenta una
pujada de pressions prop de la v.a a causa de la geometria del winglet. Aquest
mateix comportament va ser el que vam destacar a I'apartat 6.4.3 del treball.

5. FWD Spiroid. A diferéncia de I'AFT Spiroid perd seguint amb la mateixa analogia de
comportament del fluid, en un FWD Spiroid els fils sén succionats per la cavitat
posterior oberta de I'espiral mentre que a la v.a es produeix una depressio a causa
de la paret de I'espiral.

De tot l'analitzat en aquest experiment aixd Ultim és el més rellevant. Segons
aguests resultats i, unint-los amb els estudis vistos en la part teorica del treball, podem
deduir el seguent:

e EI Blended winglet manté un gradient favorable de pressions a angles
relativament petits.

e Un Wing-grid winglet presenta una trajectoria del fluid i, per tant, un gradient de
pressions en la superficie molt semblant al d'una ala sense winglet.

e EIl Spiroid winglet presenta una resposta diferent a la trajectoria del flux quan
s'augmenta l'angle d'atac i, per tant, quan més preséncia té la resisténcia
induida.

o AVTAFT Spiroid, a causa de la geometria oberta de I'espiral per davant i
tancada per darrere, es produeix un gradient favorable de pressions prop
de la v.a i, a mesura que s'acosta a la v.s aquest gradient de pressions
no es mante.

o Al FWD Spiroid, a causa de la geometria tancada de I'espiral per davant
i oberta per darrere, es produeix un gradient de pressions favorable a
prop de la v.s, és a dir, en aquells valors de la corda on el gradient de
pressions tendeix a incrementar-se a causa del despreniment de la capa.
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9.2 VORTEX GENERATS AMB DIFERENTS WINGLETS

En l'apartat 6.3 d'aquest treball vam exposar els estudis d'una universitat de Te-
heran que analitzava la distribucié de pressions darrere d'una ala equipada amb dife-
rents winglets. De nou, nosaltres no disposem de la tecnologia que es requereix per
detectar variacions de pressié amb tanta precisio i, per aixd, hem optat per un altre me-
tode que també ens porti a determinades conclusions.

Per a aixd hem realitzat fum descomponent aigua oxigenada del 30% mitjancant
dioxid de manganeés, originant d'aquesta manera un vapor d'aigua dens i dotat de velo-
citat inicial que ens permetés visualitzar la trajectoria del fluid i els remolins que es ge-
neren darrere de cada perfil.

Analitzant el desplacament i la forma dels remolins que genera cada winglet po-
dem discernir quin d'ells presentaria unes caracteristiques més optimes per a la reduccio
de la resistencia induida.

9.2.1 VORTEX GENERATS DARRERE DEL PERFIL AMB o Q°

Vortex deflactat cap
avall

Figura 114. Trajectoria que realitzaria l'aire a través dels diferents winglets amb o 0°. Ala sense winglet, Blended
winglet, AFT Spiroid, FWD Spiroid i Wing-grid winglet respectivament.
Font: propia
1. Ala sense winglet. S'ha pogut observar que el flux de I'extradds i el del intradds a
la punta alar o en l'arrel de I'ala (en aquesta fotografia és a l'arrel) s'uneixen originant
una deflexio de I'aire del voltant cap avall en forma de vortex.

2. Blended winglet. En aquesta imatge es visualitza molt bé I'accio "d’ala en vertical "
gue realitza el Blended winglet, unint els corrents de l'intrad6s i I'extradds a una certa
alcada que impedeixi la deflexio de l'aire circumdant al voltant de I'ala.

3. AFT Spiroid. S'observa com el winglet dispersa el remoli en forma de tub, de
manera que el dirigeix cap a una trajectoria concreta i sempre amb la mateixa
intensitat.
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FWD Spiroid. Igual que amb I'AFT Spiroid, aquest també adreca el remoli amb una
Unica diferéncia, I'eleva per sobre de l'ala.

Wing-grid winglet. Aquest winglet, com es veura més endavant, origina un remoli
dirigit cap avall pero6 amb una forma peculiar.

9.2.2 VORTEX GENERATS DARRERE DEL PERFIL AMB a 10°

Figura 115. Trajectoria que realitzaria l'aire a través dels diferents winglets amb o 10°. Ala sense winglet,
Blended winglet, AFT Spiroid, FWD Spiroid i Wing-grid winglet respectivament.

Font: propia

1. Alasense winglet. Observem el mateix comportament que amb angle 0°.

2. Blended winglet. Notem que, a mesura que creix l'angle, tot el corrent que passava
al voltant d'ell i que aconseguia elevar a 0°, es veu desplacat cap avall amb el mateix
angle que l'ala.

3. AFT Spiroid. A 10° manté la trajectoria del vortex semblant a la que presenta amb
0°.

4. FWD Spiroid. A 10° manté la trajectoria del vortex semblant a la que presenta amb
0°.

5. Wing-grid winglet. Durant I'experiéncia es va visualitzar com l'aire passava per les

diferents ranures del winglet, superposant-se el flux desplacat per cadascuna d'elles
I'un sobre l'altre i generant un vortex cap avall.
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Vortex resultat de la super-
posicio dels corrents de
cada extrem del winglet

Vortex desplagat cap
amunt

|
|

Figura 116. Trajectoria que realitzaria |'aire a través dels diferents winglets amb o 20°. Ala sense winglet,
Blended winglet, AFT Spiroid, FWD Spiroid i Wing-grid winglet respectivament.
Font: propia
1. Alasense winglet. Amb un angle de 20° la deflexi6 que produeix I'ala al voltant de
tota la seva envergadura ja és destacable. Veiem com l'aire de la v.s es deflacta cap
avall pertorbant l'aire circumdant.

2. Blended winglet. Durant I'experiéncia es va observar que el Blended winglet
desplagava el vortex generat cada vegada més cap avall a mesura que creixia
I'angle.

3. AFT Spiroid. En aquestes imatges €s evident la gran diferéncia entre la resposta
d'un Blended winglet i un Spiroid, veiem com, mentre el Blended ha desplacat
drasticament el remoli cap avall, 'AFT en aquest cas segueix mantenint la trajectoria
del vortex perpendicular al corrent.

4. FWD Spiroid. A diferencia de la resta de winglets i, en concret, de I'AFT, el FWD ha
desplacat el remoli cap amunt, a una algada molt superior a la de I'altre Spiroid. Aixo
ens estaria corroborant els resultats que va obtenir la universitat de Teheran (apartat
6.3.3 del treball).

5. Wing-grid winglet. Observem la curiosa forma de tirabuixdé que adopta el remoli
originat per aquest winglet. També cal destacar que, a diferéncia del comportament
del Blended winglet, el Wing-grid deflacta menys corrent circumdant al seu pas atés
gue la propagacio del seu vortex €s plana, mentre que la del vortex del Blended és
en vertical cap avall.
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9.2.4 VORTEX GENERATS DARRERE DEL PERFIL AMB o 40°

Vortex desplacat cap
amunt

Deflexié de I'aire
circumdant

Figura 117. Trajectoria que realitzaria |'aire a través dels diferents winglets amb a 40°. Ala sense winglet,
Blended winglet, AFT Spiroid, FWD Spiroid i Wing-grid winglet respectivament.
Font: propia

1. Ala sense winglet. S'observa la deflexié de l'aire al voltant de tota la superficie de
l'ala.

2. Blended winglet. Es percep el mateix comportament que a 20°.

3. AFT Spiroid. Amb un angle de 40° aquest winglet segueix dirigint el remoli a una
alcada optima.

4. FWD Spiroid. Es destacable la resposta que ofereix un FWD Spiroid a mesura que
s'augmenta l'angle d'atac. Veiem que continua desplagant el remoli cap amunt, per
tant aconsegueix una reduccio de la resisténcia induida a aquests angles que els
altres winglets no sén capacos d'oferir.

5. Wing-grid winglet. La resposta del winglet a 20° és similar a la que s'obté a 40°.
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9.2.5 VORTEX GENERATS DARRERE DEL PERFIL AMB a -10°

Tendéncia a despla-
car el vortex cap avall

Figura 118. Trajectoria que realitzaria l'aire a través dels diferents winglets amb o 40°. Ala sense winglet,
Blended winglet, AFT Spiroid, FWD Spiroid i Wing-grid winglet respectivament.
Font: propia

1. Ala sense winglet. S'observa la interferéncia entre el corrent de I'extradds i el del
intradds als vortex que s'aprecien a l'arrel de l'ala.

2. Blended winglet. A -10° el vortex en aquest winglet segueix una trajectoria
perpendicular al corrent.

3. AFT Spiroid. Podem visualitzar com, amb angle negatiu, 'AFT Spiroid presenta un
comportament contrari al que ofereix amb angles elevats. El remoli segueix una
trajectoria parabolica, que tendeix a desplacar-se cap avall.

4. FWD Spiroid. Durant |I'experiéncia es va comprovar que el FWD Spiroid també tenia
la mateixa tendéncia a deflactar el vortex que la de 'AFT Spiroid.

5. Wing-grid winglet. Les respostes obtingudes d'un Wing-grid a angle negatiu sén
molt similars a les vistes anteriorment. El vortex tendeix a desplacar-se cap a sota.
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9.2.6 VORTEX GENERATS DARRERE DEL PERFIL AMB a -20°

e

Superposicié del corrent
de I'extradés i del intra-
dos

Desplagcament del vortex
cap avall

Figura 119. Trajectoria que realitzaria l'aire a través dels diferents winglets amb o 40°. Ala sense winglet,
Blended winglet, AFT Spiroid, FWD Spiroid i Wing-grid winglet respectivament.
Font: propia

1. Alasensewinglet. Observem que, a mesura que reduim l'angle, els vortex generats
per la superposicié de corrents es veuen incrementats, en aquest cas, a l'arrel de
l'ala. En un avi6 real no es produirien aquests remolins en aquesta zona atés que
I'arrel esta enganxada al fuselatge de l'avié. Perd si que es pot observar que sén
aguests mateixos remolins els que es generen a la punta alar.

2. Blended winglet. Durant el procés es va poder advertir el mateix comportament que
a -10°, és a dir, el Blended winglet a angle negatiu manté una trajectoria del vortex
en linia recta.

3. AFT Spiroid. De nou es va apreciar com el Spiroid winglet amb angle negatiu tenia
tendéncia a desplacar el remoli en forma parabolica cap avall.

4. FWD Spiroid. Amb angle negatiu el FWD Spiroid desplaca el remoli cap a baix fins
i tot més que un AFT Spiroid.

5. Wing-grid winglet. Durant I'experiéncia vam poder observar que en aquest winglet,
a mesura que se li reduia I'angle, el remoli pla que aconseguiem amb angles positius
el perdia.
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9.2.7 ALTRES COMPORTAMENTS OBSERVATS DURANT L'EXPERIENCIA

creix 'angle

o

Vortex inicials

Deflexio del vortex a mesura que

El fluid s’adapta a la ge-
ometria de I'espiral

Figura 120. Trajectoria realitzada pel fum en, respectivament, una ala sense winglet, una ala amb Blended win-

glet un FWD Spiroid i un AFT Spiroid.
Font: propia

En aquestes fotografies s'aprecia molt bé una de les caracteristiques de les que
hem parlat durant el treball, el concepte de vortex inicial (apartat 5.2.1 del treball) i altres,
com la deflexié del corrent en un Blended winglet a mesura que augmenta l'angle o la
forma d'espiral que adopta el remoli creat per un Spiroid.

Sintetitzant els resultats d'aquest apartat destaquem llavors que:

e Un Blended winglet no presenta una convenient orientacio del vortex a
angles elevats.

e Un Wing-grid winglet amb un angle major deflacta el vortex cap avall, per
tant, no presentaria una bona resposta per reduir la resisténcia induida.

e Els Spiroid winglet presenten a angles elevats una orientacio del vortex
originat cap amunt pero, en canvi, quan es redueix el seu angle dirigeixen el
vortex cap avall.

o Un FWD Spiroid, com hem vist, produeix un vortex desplacat a més
altura que l'originat per un AFT Spiroid.
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9.3 LA TRANSICIO DE LA CAPA LIMIT MITJANCANT LA TIRA DE
TURBULENCIA

A la part teodrica del treball li hem donat molta importancia a la transicio de la
capa limit per a la generaci6é de sustentacid. Per demostrar aquesta transicio visual-
ment hem utilitzat una tira de turbuléncia que forci el canvi de capa laminar a turbu-
lenta sobre del nostre perfil.

Entrada en pérdua
del perfil

Figura 121. Comparacié del comportament del fluid en una ala amb régim laminar i una altra amb régim laminar
i turbulent. La primera fotografia a I'esquerra correspon a un a de 0°, la segona de la part inferior a un o de 20° i
I'dltima a un a de 40°.
Font: propia
1. Amb angle nul ja pot apreciar-se que, mentre el flux en la superficie de I'ala sense

tira de turbuléncia presenta un desplagcament lineal i adherit a la superficie, en l'altre

cas no s'observa que el flux estigui adherit prop de la v.s.

2. Amb un angle de 20° s'incrementen les diferéncies a les linies de flux. Observem
que l'ala sense tira ja presenta turbuléncies darrere d'ella a causa de I'increment de
I'angle. En canvi amb la tira de turbuléncia notem que darrere d'aquesta el corrent ja
s'ha separat totalment de la superficie.

3. Amb un angle de 40° els resultats ja s6n clarament visibles. A la imatge inferior
veiem com el despreniment de la capa limit (entrada en pérdua), a causa de I'elevat
angle, té lloc uns centimetres després de quan ho fa 'ala amb tira de turbulencia.
Darrere d'aquesta Ultima ja es percep el regim turbulent que buscavem.
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Al principi del treball es va estudiar la idea de realitzar una experiéncia on es po-
gués analitzar la variacié de la sustentacio per a un mateix nombre de Reynolds en una
ala amb diferents winglets. Durant I'evolucié de la part practica ens hem trobat amb di-
ferents problemes i aguest ha estat un d'ells.

La dificultat rau en el fet que, I'ala que hem utilitzat per a la experiéncia del fum i
preteniem analitzar en la sustentacid, no s'eleva a una tensié maxima del ventilador de
24V, on té lloc la maxima velocitat possible.

Davant d'aquest inconvenient s'ha decidit construir una altra ala més lleugera i
amb una planta regular (en forma de rectangle de 10 x 14 cm) amb paper cartrd. S'han
construit de nou altres rails i el resultat és el que es mostra a la figura 122.

% En aquest cas l'ala si que s'eleva i, sorprenent-
‘ g‘ ment, no ho fa perque sigui més lleugera que l'altra ja
;-_-# que no ho és. Té una massa menor pero amb una dife-

rencia de només un gram. Hem deduit per tant que el
problema no rau en el pes sin6 en la superficie de
l'ala. Es a dir, la superficie d'actuacié de qué disposa
I'aire és més gran en aquesta ala que en l'anterior.

Per tant, realitzarem l'estudi amb aquesta ala i
amb ajuda d'un dinamometre i un anemometre podrem
trobar la relacié sustentacio-nombre de Reynolds (L-
RN) que busquem. En el disseny de l'ala s'ha intentat

Figura 122. ser el més fidel possible a les dimensions de la corda i
Font: propia en la curvatura del perfil a I'ala de les altres proves (fi-
gura 123).

Plane Name
Wing Span
xyProj. Span
Wing Area
xyProj. Area

-140 m
-140 m
.014 m?

-014 m® Figura 123. Ala part inferior a

.000 kg

e i I'esquerra es mostren les dimen-

=200, o ‘ sions de l'ala: una envergadura

.000°

o i de 14 cmi una corda de 10 cm.

-000° j Font: propia

Plane Mass

Wing Load
Root Chord

MAC
TipTwist
Aspect Ratio
Taper Ratio
Root-Tip Sweep
Mesh elements

L[| | 1 (| | I
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L'experiencia s'ha realitzat amb l'ala a un angle d'atac de 10° que permetés ele-
var-la a velocitats relativament petites per poder visualitzar la diferéncia de sustentacioé.
El métode d'estudi ha estat el que podem veure a les figures 124 i 125.

!

Figura 124. s'ha gravat el di-
namometre amb camera en tot
moment per observar el despla-
¢ament d'aquest.

Font: propia

Figura 125. sha gravat amb ca-
mera l'anemometre per constatar
quina velocitat portava el vent quan
el dinamometre es desplacava a de-
terminats valors.

Font: propia

En realitzar I'experiéncia s'han obtingut els segients resultats de la taula que

posteriorment hem representat en el grafic segtent.

Velocitat de I’'anemo- Valor del dinamome- | Forga de sustentacio
RN
metre (m/s) tre (N) (N)
4,2 21589,88764 0,075 0,025
5 25702,24719 0,067 0,033
5,7 29300,5618 0,062 0,038
6,7 34441,01124 0,045 0,055
7,8 40095,50562 0,03 0,07
Taula 13.
Font: propia

10000 20000 30000 40000 50000
RN

En realitzar l'experiéncia
es va verificar, com bé vam co-
mentar en la part tedrica del tre-
ball, gue a mesura que augmen-
tava la velocitat de l'aire, és a dir
el RN, creixia la sustentacio.

Grafic 4.
Font: propia
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. CONCLUSIONS

A l'inici del treball ens vam questionar la por dels humans a investigar una cosa
que mai hagi estat provada, alguna cosa poc intuitiva de ser o no un éxit. Vam posar
com a exemple la falta d'investigacié i construccié dels Spiroid winglets i ens vam pre-
guntar si aixo podia ser per la seva poca eficiéncia respecte a altres winglets més tradi-
cionals com el Blended winglet o altres més innovadors perd més instintius com el Wing-
grid winglet.

A mesura que hem avancat el treball la nostra hipotesi inicial s'ha vist corroborada.
Els Spiroid winglet presenten un comportament favorable respecte alaresisténcia
induida en comparacié al que ofereix un Blended winglet o Wing-grid winglet.
Pero, durant I'estudi, hem anat trobant afirmacions que, en certa mesura, ens han obligat
a polir la nostra hipotesi inicial. Una d'elles és I'existéncia de dos principals tipus de
Spiroid winglet: 'AFT Spiroid i el FWD Spiroid.

Amb l'objectiu de donar solidesa a la nostra hipotesi s'han exposat durant el treball
dos estudis de la Universitat de Teheran i de Taiwan que ens han ajudat a ratificar la
nostra metodologia i els resultats en l'estudi experimental. En ells es demostrava per
una banda, I'eficiencia del Blended winglet a angles reduits i la del Spiroid i el Wing-grid
winglet a angles superiors i, per l'altra, uns valors de sustentacié majors i de resisténcia
menors en una ala equipada amb Spiroid winglet que amb Blended winglet.

Durant el procés experimental hem comprovat el possible comportament de cada
un dels winglets davant la reduccié de la resisténcia induida analitzant tant la trajectoria
del flux com la formacié de vortex al tunel de vent. A I'estudi han estat corroborats els
seguents punts:

e Un Blended winglet no presentaunagran reduccio de laresisténciainduida
pel fet que, encara tenir un bon comportament a angles reduits, quan la
preséncia d'aquesta resisténcia és major el Blended winglet no ofereix resultats
favorables.

e Un Wing-grid winglet podria presentar major oposicié a la resistencia
induida que un Blended winglet a angles majors perd no es pot dir el mateix
dels Spiroid.

o Els Spiroid winglets sén, respecte als dos anteriors, els que redueixen la
resisténcia induida amb angles grans de forma més adequada. Pero, al
contrari que aquests anteriors, a angles molt reduits presenten un
comportament desfavorable.

e D'ambdéds Spiroid winglets el que presenta una disposicié del corrent i un vortex
més afavoridor per alareduccio de laresisténcia és el FWD Spiroid winglet.

La conclusié ultima del treball és que, efectivament, els Spiroid winglets s6n els
qgue millor reduirien la resistencia induida a vol real en réegim subsonic pero, dins
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d'ells, n'hi ha un en especial que destaca per oferir una major eficacia, el FWD Spiroid
winglet.

Amb aquest treball hem pogut demostrar que en aeronautica encara queden mol-
tes possibilitats de disseny d'estructures que mereixen ser més estudiades i posades en
practica. Innovacio és una paraula que al principi infon respecte i necessita molt de sa-
crifici, com I'eleccié d'aquest treball, perd que, en concloure, és capag¢ d’omplir a qual-
sevol amb una gran satisfaccioé.
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NOMENCLATURA

p: pressio
, . : ) 2
¢ altura adimensional per sobre de I'envergadura de I'ala, Ty

. . 2x
7. envergadura adimensional, ~

p: densitat

A: fletxa

A estretament

I: diedre

a;: angle d’atac induit
ap: angle d’atac geomeétric
a: angle d’atac

W: treball, F - Ax

v:: velocitat de rotacio
V:volum

T: temperatura

Sw: superficie de l'ala
S: superficie

RN: nombre de Reynolds, WTp

r: radi

q: pressioé dinamica, %pvz

Q: quantitat de calor transmesa

pe: pressio total o pressio d’'impacte
ps. pressio estatica

P o W: pes, mg

n: nombre de mols
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n: factor de carrega

M: nombre de Mach, %
M: moment

P
m: massa -

L: sustentacio

K: constant

g: gravetat

Froz: fOrca de fregament

F: forca

f: finesa

E: energia

D,: resisténcia parasita

D:: resisténcia induida

D: resistencia total

C: velocitat del so en el buit
c.. corda del perfil a la punta

¢:: corda del perfil a I'encast

.. ., L
C.: coeficient de sustentacio, %

.. . . . . D
Cpp: coeficient de resisténcia parasita, q—z

.. . .. . D;
Cpi. coeficient de resistencia induida, q—;

.. . . D
Cp: coeficient de resisténcia total, e

Ce: coeficient de pressio estatica, —pzc;gpl

c. corda
c.p.: centre de pressio
c.a.: centre aerodinamic

b: envergadura
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v.s: vora de sortida
v.a.: vora d’atac
A: allargament

Ap: increment de la pressio
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