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ABSTRACT

This article summarizes the detailed design of a subsonic wind tun-
nel for measurement of parameters and constants that are assumed in
the detailed design of unmanned air vehicle or remotely manned. For
the design of this wind tunnel was considered height correction fac-
tors because the location of this would be in the city of Bogota, thus
obtaining some conclusions on the analysis of fluid along the tunnel
and its behavior in the different sections.
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RESUMEN

Este articulo resume el diseno detallado de un tunel de viento
subsénico para la mediciéon de pardmetros y constantes que son asu-
midas en el diseno detallado de aeronaves no tripuladas o remota-
mente tripuladas. Para el disefio de este tinel de viento se tuvo en
cuenta factores de correccién por altura debido a que la ubicacion de
este seria en la ciudad de Bogotd, obteniendo asi algunas conclusio-
nes sobre el andlisis de fluidos a lo largo del tunel y su comportamien-
to en las diferentes secciones.

Palabras clave:
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INTRODUCCION

Durante los Ultimos ahos, el desarrollo de vehiculos
aéreos no tripulados (UAV o ART) y el interés actual por el
micro-vehiculo no tripulados (MAV's) ha estado en cons-
tante crecimiento. Los aviones de radio control (R/C) asf
como los disefadores de los mismos; han estado ligados
de la mano en este crecimiento. El hobby de pilotar un
avion R/C se ha estado convirtiendo un deporte profe-
sional con un crecimiento de competencias oficiales,
paralelamente el interés de los estudiantes de ingenieria
y las universidades sobre este tema han llevado el ho-
bby a una practica neta de ingeniera; las competencias
pasaron de simple hecho de volar a cumplir misiones y
requerimientos, que a futuro estos disefos pueden ser
considerados verdaderas obras de ingenieria. Desde el
nacimiento de la aviacion, las hélices han sido parte fun-
damental en el disefo de las aeronaves, cabe recordar
que para los ingenieros de esa época no existia el motor
a reaccién, y la medicion de rendimiento y comporta-
miento de las hélices era una gran ayuda para culminar
el disefio de la aeronave. En la actualidad los UAV y MAV
poseen hélices pequenas que operan a bajo nimero de
Reynolds; es decir en un rango entre 30000 y 400000;
ademas se debe tener en cuenta que las hélices no de-
ben exceder el numero Mach en la punta por cuestiones
de vibraciones y perdida del fluido.

Las mediciones de los comportamientos dindmicos
de un elemento pasando atreves de un fluido se reali-
zan mediante un tunel de viento; los cuales pueden ser
clasificados segun su configuracion, por lo cual la medi-
cion de rendimiento de una hélice se debe realizar con
su modelo a escala y teniendo en cuenta los pardmetros
requeridos para las misiones y requerimiento a los cua-
les va a ser asignada, porque basicamente no se puede
hacer una comparacion con un modelo a escala de una
hélice con la realidad.

Un tunel de viento para la medicién de pardmetros
de rendimiento de hélices debe tener un sistema de
medicion preciso y una calidad de flujo casi perfecta, la
necesidad de estas mediciones para un éptimo disefo
de una aeronave es un punto clave en rendimiento de
la aeronave.

PLANTEAMIENTO DEL PROBLEMA

El desarrollo de métodos, maquinas o estudios de
hélices en la industria aerondutica; es una de las pocas
aéreas que no se ha tratado, siendo este es un compo-
nente fundamental para el andlisis y disefio de aeronaves
, debido a esto, nace la necesidad de desarrollar un me-
dio de estudio a este componente como lo es un tunel
de viento enfocado principalmente a hélices, en el cual
se puedan analizar factores relevantes como velocidad
de viento, angulo de las palas, resistencia al avance, em-
puje, relacion de avance, coeficientes de empuje y po-
der, y eficiencia de la hélice, todo estos enfocados a un
analisis completo.

i/Como debe ser un tunel de viento para la prue-
ba de hélices de maximo 30 pulgadas (0.75 metros) de
didmetro?

JUSTIFICACION

El proyecto de investigacion tiene como propdsito
el disefio de un tunel de viento para realizar estudios de
rendimiento de hélices, debido a que la industria aero-
nautica no posee los equipos adecuados para realizar
un estudio tedrico-practico. El poco desarrollo en el es-
tudio de hélices y de instrumentos de medicion a nivel
mundial, ha llevado a la necesidad de disefiar un tunel
de viento; en el cual se puedan mostrar y analizar dife-
rentes tipos de hélices. Con este proyecto se podran ver
beneficiadas todas las personas interesadas en realizar
un estudio de rendimiento para hélices y complemen-
tar los calculos realizados en el disefio de una aeronave
donde los directos beneficiados serdn los ingenieros e
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investigadores debido a que se podrd mejorar algunas
investigaciones ingenieriles asf mismo relacionar estu-
dios realizados en diversos programas de simulacion y
comparar resultados de rendimiento mediante una base
de datos, teniendo en cuenta que existen factores que
nos pueden ayudar a determinar caracterfsticas relevan-
tes de estudio como lo son el rendimiento de la hélice,
el empuje dindmico, y otras que seran de gran ayuda a
la hora de establecer referencias de lo tedrico con lo real.

OBJETIVOS

Objetivo general
Disefar un tunel de viento subsoénico para pruebas

de hélices no mayores a 30 pulgadas de didmetro.

Objetivos especificos

- Disefar componentes y arreglos geométricos del tU-
nel de viento a partir de un procedimiento analitico
con base en los requerimientos de operacién y medi-
cién de parametros.

- Corroborar los datos previamente calculados por me-
dio de simulaciones en software de CFD.

- Realizar un anédlisis estructural de los componentes
principales del tunel de viento.

- Desarrollar un estudio de costos para evaluar la facti-
bilidad de la construccién del tinel de viento.

ALCANCES Y LIMITACIONES
DEL PROYECTO

El proyecto esta centrado en obtener un disefio de-
tallado de un tunel de viento para probar hélices hasta
de 30 pulgadas de diametro, usadas principalmente en
vehiculos aéreos no tripulados. El tunel de viento debe
permitir la obtencién de pardmetros tales como coefi-
ciente de empuje y coeficiente de torque para distintos
angulos de incidencia y coeficientes de avance.

La simulacién en software de CFD comprende el
andlisis de los componentes principales con simplifica-
ciones en la seccion del fan (para no modelar en detalle

el ventilador) y no se tendran en cuenta detalles en la
geometria con unas dimensiones reducidas comparadas
con las del tunel en general. Las simulaciones pretenden
verificar las presiones y velocidades obtenidas con los
cdlculos analiticos y estimar la calidad del flujo de aire en
la seccion de prueba mediante nimero de Reynolds; no
se simulara el comportamiento de una hélice dentro de
la seccion de prueba.

METODOLOGIA

El enfoque investigativo de este proyecto es em-
pirico-analitico pues esta orientado a la solucién de un
problema mediante un interés técnico y no enfocado
a la transformacion de un mundo social, ya que se rea-
lizara una retroalimentacion de los andlisis de modelos
matematicos y simulaciones computacionales con la
experimentacion buscando la solucién mas practica a
la necesidad de tener un tunel de viento para realizar
pruebas de hélices de maximo 30 pulgadas que sera de
caracteristicas de un tunel de viento abierto.

Figura 1. Partes del tunel de viento

SN

e

- -}h. '-.H\
T: e e
< ”
e | B8

Desarrollo del proyecto

Figura 2. Diagrama de flujo

Linea base de la seccidn de prueba

Lo primero que se realizé, fue una estadistica, la cual
fue desarrollada con el fin, de hacer una relacion de areas,
entre la seccién de prueba y el didmetro de las hélices. Al
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prueba del tunel de viento. Esto se puede observar en

( p— las tablas 1y 2.
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Disefio de los componentes y arreglos geométricos

",_I_—«__ del tunel de viento.
FiM )

\ / El disefio del tUnel empieza en la seccién ms impor-

tante y en la cual se concentra el andlisis de este pro-
obtener una estadistica de la relacion de dreas se puede yecto; la seccion de prueba; para empezar el disefio de

determinar un estimado para el porcentaje del drea total esta seccion se tiene como parametros de entrada los

que el disco de la hélice ocupara dentro de la seccién de siguientes datos:
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Tabla 4. Pardmetros de entrada

Datos seccion de prueba (SI)

Factor Valor Unidad
Velocidad 55 m/s
Didmetro de palas 0,762 M
Radio de palas 0,381 M
Area del disco 0,456 m2

Con estos datos se puede obtener una relacién del
area que forma el disco de la hélice en relacion con el
drea transversal de la seccion de pruebas del tunel de
viento; tomando como referencia los valores de la tabla
2.

A partir de esta seccién del tunel de viento, se des-
prende el disefo de los demas componentes del tunel
como son la seccién frontal o contraccion y la posterior
o difusor, donde se realizan los calculos pertinentes para
encontrar su geometria y valores de presion y velocidad

basandose en la ecuacion de Bernoulli como se muestra

en la tabla 5.
Tabla 5. Valores drea, presion y velocidad
par a las secciones del tunel de viento
Seccion Nombre Area Velocidad Presion
1 Settling chamber 21,07 (m2) 7.333(m/s) | 7383552
2 Seccion de contratacion | 21,07 (m2) 7.333(m/s) | 7383552
3 Seccion de prueba 2,80 (M2) 55 (m/s) 71379,97
4 Seccion del difusor 561 (m2) 27,5(m/s) | 7165252

Simulacién en CFD

Para la simulacién en CFD (Computacional Fluid
Dynamics) se realizé un volumen de control y enmallado
en un preprocesador (GAMBIT) para ubicar las caracte-
risticas de la malla como son la calidad de la malla, las
condiciones de frontera entre otras. Para realizar el vo-
lumen de control se tuvo en cuenta puntos en la geo-
metria para obtener sus coordenadas y realizar el dibujo

correspondiente.

Figura 3. Enmallado del volumen de control.

Al tener este volumen de control en el preproce-
sador se procede a realizar la simulacion el procesador
(Fluent) en el cual se le dan los siguientes valores de refe-
rencia para empezar la simulacion:

« Presién a nivel de Bogota: 73835,527 Pa

« Presion de entrada: Presion de Bogota.

-+ Velocidad de entrada: 7,333 m/s

- AP:69.8Pa

« Presion a la salida de la seccion difusor: 71652,52 Pa.
- Area de entrada: 21,07 m2.

. Areade salida: 5,61m?2.

Para evitar errores en la simulacion y que esta sea
mas precisa y a su vez no se tenga un gasto computacio-
nal elevado e innecesario se realiza un monitoreo de un
punto ubicado en la seccion de prueba donde se analiza

la velocidad a lo largo de las iteraciones como se mues-
tra a continuacion (Ver tabla 6).

Tabla 6. Datos de velocidad a lo largo de las iteraciones

Iteracion Velocidad Unidad
0 0 m/s
50 58,6 m/s
200 57,05 m/s
400 56,9 m/s
600 56.8 m/s
900 56,8 m/s
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ITERACIONES VS VELOCIDAD
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Con la certeza de que la solucién ha convergido se
procede a obtener las gréaficas con sus valores para reali-
zar la comparacion de datos.

Figura 4. Contornos de presion estdtica.
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Figura 5. Vectores de velocidad.
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Figura 6. Contornos de presién dindmica
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Tabla 7. Comparacion de datos..

Seccion Valor teérico = Valor en fluent | % de error

5652

VELELI]

73835527 72800

Comparacion de datos manuales con los
computacionales

Para el andlisis de resultados se tomé como refe-
rencia los valores calculados y los valores obtenidos en
Fluent, a partir de la simulacion mencionada anterior-
mente. Para el cdlculo del porcentaje de error se tomd
un valor que no fuera mayor al 5%, de lo contrario la dife-
rencia en el margen de error serfa muy grande.

Pese al gran numero de iteraciones el porcen-
taje de error en la seccion de prueba fue de 3,30, con
esto se comprueba que es un valor critico dentro de la
simulacion.

Analisis estructural y seleccién del material

A partir de las ecuaciones de elementos con pre-
sion interna, se logrd analizar la seccion de prueba, para
poder determinar el factor de seguridad en funcién del
espesor, el cual estd dado por los calibres encontrados
a nivel comercial. Donde se tendrdn dos esfuerzos, el
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tangencial (1) y el longitudinal (2). Se realizara el desarro- Figura 7. Probeta en la mdquina universal de ensayos.
[lo, a continuacion.

(1) Ep=Pi * Ai
() Au = 2Lt
Teniendo en cuenta que la seccion de prueba debe
ser diseflada en acrilico para poder observar el compor-
tamiento al interior de la misma se realizan los calculos

determinando el factor de seguridad correspondiente a
cada esfuerzo.

Tabla 8. Datos de esfuerzo en la seccién de prueba k

- La probeta fue ubicada en la maquina con los dos
Esfuerzo longitudinal

Presién interna 70864353 Pa instrumentos que se observan en la figura 7, para empe-
Base 2,053 m zar la prueba se tomd un dato de la distancia donde es-
Altura 136 m taban ubicados los puntos de apoyo, la rata de velocidad
Espesor 0,003 m de la prueba y los datos geométricos de la probeta, ob-
Esfuerzo longitudinal 1200082809 " teniendo los resultados de las figura 8 y 9 en una grafica
Esfuerzo acrilico 48000000 Pa »
Factor de sequrdad 1007 de esfuerzo vs deformacion.
g e ses ks 2997 Figura 8. Resultados primera probeta.
Esfuerzo tangencial I b s
Presién interna 73835,52 Pa { R —————
Altura 136 : -
Espesor 0,0025 i E - -
Esfuerzo tangencial 20009425.92 Pa i E- -1
Factor de seguridad 2,398 ;T " .;
Margen de seguridad 1,398 : :z I H
EH i
Para la seccion de contraccién y difusor se disefod : E

en fibra de vidrio para soporte impactos en caso de un _
desprendimiento de la pala o ingesta de elementos aje-
nos al estudio, ademés se va a reforzar con un nucleo de

i -

Coremat que proporciona propiedades de resistencia a __::}‘!: Eaad iR i Ry
3] a4 J-I[ 18 r :qqut CemEe e s
la flexion debido al gran tamano del tdnel. e LHe
Se realizaron pruebas acorde a las normas ASTM . e

s kS [
para materiales compuestos en cuanto a flexion para tess .

- 4+ -
comprobar las propiedades mecanicas del material. Se .- : e -
utilizaron dos probetas. I
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Simulacién FEA AN
Para compara el resultado de los esfuerzos de las

probetas con el andlisis computacional se realiza un es-

117
i

tudio por elementos finitos.

Figura 10. Deformacion de la seccién difusor.
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La seccion de difusor sufre el mayor esfuerzo en las
esquinas como se muestra en la figura 10. La seccion tie-
ne un esfuerzo méximo .63e8 Pa ubicado en las esquinas.
La deformacion en la seccién de prueba y sus esfuerzos
equivalentes se observan en la figura 11. El esfuerzo
maximo se observa en las esquinas con un valor de con
un valor de 46e8 Pa.

CONCLUSIONES

« Enla simulacién se logré comprobar que la longitud
del difusor no es factor que afecte el desprendimien-
to de la capa limite, debido a que este fenémeno
se genera muy cerca de la seccién de prueba y es
constante.

+ Se logré demostrar en las pruebas de flexion, que el

el s - ik esfuerzo cortante es el mas critico, siendo el nucleo

Figura 11. Deformacion seccion de prueba el material que soporta este esfuerzo y es por donde

AN

—— i ol - El material compuesto de fibra de vidrio y Coremat

sucede la falla.

proveen la resistencia y capacidad para soportar las

presiones ejercidas, ademas de su costo bajo en com-
paracion con otras fibras y nicleos.
- La secciéon de prueba tiene sus puntos de falla en las
esquina; debido a la fabricacion del acrilico como una
ldmina. El tunel al ser disefiado para hélices que van a
.- — v — T — e =

estar en rotacion, se debe tener en cuenta factor de

seguridad alto para prevenir un posible desprendi-
— . S —— . -
a miento de alguna pala y dafo.
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