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RESUMEN 

 

Este proyecto de investigación busca simular las condiciones de la atmósfera de Marte y 

ver como un perfil aerodinámico se comporta bajo dichas circunstancias, buscando abrir las 

puertas para el futuro diseño de aeronaves que permitan una exploración más eficiente y rápida 

de la superficie marciana.    

 

También, busca comprender la complejidad del flujo en la atmósfera de Marte, dada su 

baja densidad en comparación con la de la tierra, y el apoyo que da un bajo coeficiente de 

gravedad. Estos dos factores reducen la fuerza y eficiencia de elevación, lo que hace aún más 

complejo el vuelo en la atmósfera de Marte. 

 

Palabras Clave: Marte, superficie aerodinámica, atmósfera, diseño, modelación, número de 

Reynolds, perfil alar, coeficiente de sustentación, coeficiente de arrastre. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 



ABSTRACT 

 

This research project seeks to simulate the conditions of the Mars atmosphere and see 

how an aerodynamic airfoil behaves under these circumstances, seeking to open the doors for 

the future design of aircraft that allow a more efficient and faster exploration of the Martian 

surface. 

 

Also, it seeks to understand the complexity of the flow in the Mars atmosphere, given its 

low density compared to that of the earth, and the support given by a low gravity coefficient. 

These two factors reduce the lifting force and efficiency, which makes the flight in the Mars 

atmosphere even more complex. 

 

Keywords: Mars, aerodynamic surface, atmosphere, design, modeling, Reynolds number, alar 

profile, lift coefficient, drag coefficient. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 



CAPÍTULO I. INTRODUCCIÓN 

 

Comenzando con los primeros intentos de sobrevuelo en Marte en la década de 1960, 

la exploración humana del planeta rojo ha evolucionado a través de medios cada vez más 

sofisticados, con el uso de orbitadores, módulos de aterrizaje estacionarios y, más 

recientemente, vehículos exploradores que recorren grandes distancias en busca de nuevos 

conocimientos. Sin embargo, a pesar de la discusión desde los primeros días de exploración 

espacial, no se ha evaluado con claridad la exploración de Marte a través del uso de sistemas 

aéreos. 

 

El uso de sistemas aéreos podría cerrar una brecha de resolución en las capacidades 

actuales de exploración de Marte, mientras los orbitadores proporcionan imágenes de gran 

área y los  móviles proporcionan imágenes detalladas limitadas por la línea de visión desde su 

ubicación, un sistema aéreo puede actuar como una plataforma de reconocimiento hacia 

adelante, ayudando a identificar objetivos científicos prometedores o mapeo del terreno. Los 

sistemas aéreos también podrían algún día llevar sus propias cargas científicas a áreas que 

son inaccesibles para los robot tipo Rovers. 

 

Este proyecto de investigación, se centra en un conjunto de desafíos, a saber, aquellos 

relacionados con las características aerodinámicas de un perfil alar cuando este opera en un 

ambiente marciano, y cómo estos afectan el desempeño de un vehículo aéreo.  

 

Dos aspectos principales del medio ambiente, describen la dinámica de vuelo de un 

sistema aéreo en Marte: 

 



 Atmósfera: La atmósfera marciana está compuesta principalmente de CO₂, bajo estas 

condiciones solo corresponde al 1–2% de la densidad atmosférica de la Tierra a nivel 

del mar, lo que es equivalente a altitudes de la atmósfera terrestre de aproximadamente 

100.000 pies. 

 Gravedad: La gravedad marciana es aproximadamente el 38% de la gravedad de la 

tierra. 

El efecto de la densidad reducida es una disminución en la capacidad de generar 

sustentación para cualquier sistema aéreo. La gravedad reducida aunque es útil, no compensa 

esta reducción. Más allá de esto, en el ambiente marciano también influye la dinámica de vuelo  

que es menos obvia pero altamente conflictiva, que finalmente influyen en el diseño del perfil 

aerodinámico. 

 

Diseñar un sistema aéreo para Marte también presenta serios desafíos en términos de 

pruebas, verificación y validación. Es prácticamente imposible replicar completamente el 

ambiente de Marte en la Tierra. Esto obliga a una mayor dependencia del análisis, modelado y 

simulación del sistema, combinado con pruebas limitadas en ambientes parcialmente 

replicados. 

 

Al enfocarse en el diseño del perfil, el problema se puede definir como la determinación de 

una geometría en particular que satisfaga ciertas características y restricciones de diseño, 

estas pueden ser aerodinámicas, geométricas o de naturaleza estructural. Para el diseño de un 

perfil en las condiciones de Marte, debemos evaluar cual nos permita obtener condiciones 

suficientes para generar sustentación en la superficie de Marte, para ello debemos contemplar 

los coeficientes de sustentación, arrastre y momento de cabeceo en función de ángulo de 

ataque. 



1.1. Planteamiento del problema 

 

El desarrollo de un vehículo aéreo para vuelo en Marte, tiene ciertas dificultades, el 

vehículo debe despegar y aterrizar en terreno no preparado y navegar sin ayudas externas 

como el GPS. Sin embargo, no solo estos aspectos son desafiantes, hay otras condiciones que 

son exclusivas de volar en Marte: 

 

• La atmósfera y la gravedad son diferentes a la de la Tierra. 

• Existe poca información previa sobre cómo estas diferencias afectan la dinámica de 

vuelo en el entorno marciano. 

• El entorno no se puede replicar por completo para realizar pruebas en la Tierra. 

 

Como resultado de lo anterior, nos vemos obligados a confiar en modelos detallados, 

análisis y simulación, combinados con pruebas en ambientes parcialmente replicados en la 

tierra.  

Los modelos analíticos simples y los argumentos de escala son útiles para comprender las 

diferencias fundamentales entre el vuelo en la Tierra y Marte. Este análisis lo podemos  

extender con modelado de alta fidelidad, combinando la dinámica de los cuerpos y su 

comportamiento aerodinámico en ambientes simulados, que permitan guiar el diseño de los 

futuros vehículos aéreos y sus algoritmos de control en ambiente marciano.  

 

Bajos las condiciones desafiantes de la atmósfera de Marte, surge la siguiente pregunta, 

¿qué tipo de perfil aerodinámico puede generar la sustentación suficiente que permita el vuelo 

de una aeronave en la superficie de Marte? 

 



1.2. Objetivos 

 

1.2.1 Objetivo general 

 

Diseñar y analizar un modelo de perfil aerodinámico de una aeronave que permita generar 

sustentación en la atmósfera de Marte para mejorar las tareas de reconocimiento de terrenos 

no conocidos. 

 

1.2.2 Objetivos Específicos 

 
 Analizar y caracterizar las condiciones de la atmósfera de Marte para emular las 

características propias que se deben considerar en el diseño de un perfil aerodinámico.  

 Identificar perfiles aerodinámicos que se ajusten a las condiciones previamente 

obtenidas de la atmósfera de Marte para establecer la mejor configuración o 

parametrización del diseño a evaluar. 

 Diseñar y modelar el perfil aerodinámico seleccionado que determine el máximo 

coeficiente de sustentación, y mejor desempeño en el ambiente de emulación de la 

atmósfera de Marte. 

1.3. Justificación 

 
La evolución de la humanidad y la necesidad de explorar nuevos planetas que puedan 

albergar vida humana, hace necesario contar con sistemas que sean eficientes y permitan una 

rápida exploración, para esto se puede usar dispositivos aéreos proporcionando capacidades 

de misión que van más allá de las órbitas satélites, naves espaciales y robots tipo rovers. Los 

sistemas aéreos pueden permitir examinar Marte en resoluciones visuales más amplias y 



distancias mucho más largas. Podrían acceder y aterrizar en lugares designados de manera 

controlada y podría usarse para transportar o recuperar pequeñas cargas útiles requeridas para 

investigación y exploración del planeta rojo.  

 

Estos sistemas podrían mejorar las misiones móviles, explorando rápidamente rutas 

transversales seguras, o proporcionar reconocimiento en posibles destinos de objetivos 

científicos y, como sistemas independientes, podrían usarse para explorar áreas a las que los 

robots tipo Rovers no pueden llegar, también pueden considerarse elementos de una 

arquitectura de retorno de muestra donde podrían usarse para la recuperación oportuna de 

pequeñas muestras científicas de regreso a la Tierra a través de ascenso en Marte. 

 

El desafío para el uso de sistemas aéreos en Marte es la delgada atmósfera de dióxido 

de carbono con aproximadamente el 1% de la densidad de la atmósfera de la Tierra. Los 

Robots tipo Rovers que han llegado hasta la superficie de Marte, han proporcionado 

información importante para describir la composición de su atmósfera, esta información es el 

comienzo para simular su comportamiento y el desempeño de un perfil aerodinámico bajo estas 

condiciones, sabiendo que es más delgada que la terrestre y apoyada por un coeficiente de 

gravedad menor al nuestro. 

 



CAPÍTULO II. REVISIÓN BIBLIOGRÁFICA 

 
Aunque se han propuesto conceptos de vehículos aéreos para Marte desde los 

primeros días de la exploración espacial, los desafíos completos del vuelo en la atmósfera 

extremadamente delgada, fría y compuesta principalmente de CO2 de Marte, solo se hace 

evidente después de las misiones Viking Lander de la década de 1970. Durante 

aproximadamente dos décadas después, solo se estudiaron los conceptos de aviones de 

Marte. Savu y Trifu (Savu & Trifu, 1995) estuvieron entre los primeros en considerar las 

implicaciones de diseño de los helicópteros de Marte; sin embargo, su trabajo no fue llevado 

más allá de su estudio inicial. 

 

En 2000, la Universidad de Stanford y Laboratorio de Propulsión a Chorro de la NASA 

(JPL por sus siglas en inglés), intentaron una prueba de concepto de un pequeño rotor en 

condiciones atmosféricas similares a Marte en una cámara de vacío en el JPL (Kroo & Kunz, 

2000). No se publicaron resultados experimentales de esta prueba inicial. Independientemente, 

al mismo tiempo, el Centro de Investigación Ames de la NASA publicó una serie de 

documentos que estudian los desafíos técnicos de varias configuraciones de helicópteros de 

Marte y otros vehículos aéreos planetarios de elevación vertical (Aiken, Ormiston, & Young, 

2000) (Young, Vertical lift – not just for terrestrial flight, 2000) (Young, 2000) (Young, Chen, 

Aiken, & Briggs, 2000). 

 

En 2000, Sikorsky Aircraft y el Centro de Investigación Ames de la NASA copatrocinaron 

la Competencia Internacional de Diseño Estudiantil sobre el tema de un helicóptero de Marte. 

Thompson (Thompson, 2001) y Datta et al. (Datta, Roget, Griffiths, Pugliese, & Sitaraman, 

2002) son documentos resumidos que describen las entradas de diseño de helicópteros de 



Marte del Georgia Tech y la Universidad de Maryland respectivamente. En 2002, se publicaron 

los primeros resultados experimentales para una prueba de desplazamiento del rotor en 

condiciones similares a las de Marte (Young, 2002). Durante la siguiente década y media, la 

NASA Ames continuó publicando ocasionalmente artículos (Young & Aiken, 2001) (Young, 

2002) (Young, Aiken, Gulick, & Mancinelli, 2002) (Young, Aiken, & Briggs, 2004) (Young, Lee, 

Briggs, & Aiken, 2005) sobre el tema de los vehículos aéreos planetarios, tanto los vehículos 

aéreos de ala fija como de elevación vertical. 

 

A medida que pasó el tiempo, el interés creció lentamente, y los artículos de otros 

autores, organizaciones y países comenzaron a publicarse en los helicópteros de Marte y los 

vehículos aéreos planetarios de elevación vertical (Tsuzuki, Sato, & Abe, 2004) (Song & 

Underwood, 2007). En 2014, JPL y AeroVironment publicaron un documento inicial sobre lo 

que finalmente se convertiría en la base conceptual para el esfuerzo actual del Mars Helicopter 

(MH) (Balaram & Tokumaru, 2014). El diseñó del MH se realizó en colaboración con 

AeroVironment Inc., NASA Ames Research Center y NASA Langley Centro de investigación, 

para explorar la posibilidad de un despegue y aterrizaje vertical de un vehículo aéreo no 

tripulado (UAV) para vuelo en Marte.  

 

Dado que el ambiente marciano proporciona mayores desafíos para el diseño de UAV. 

En 2014, Balaram et al. Publicaron un artículo en el que describen el diseño conceptual del 

actual MH (Balaram & Tokumaru, 2014). Más recientemente, Grip et al. publicaron un artículo 

que describe la dinámica de vuelo del MH y pruebas experimentales en los 25 pies en el 

simulador espacial del JPL (Grip, 2017). Balaram et al. Describen las características clave del 

diseño y los resultados de un prototipo a gran escala (Balaram J. , 2018). 

 

El diseño del UAV es un helicóptero coaxial, alimentado con energía solar, posee una 



masa de aproximadamente 1,8 kg y un diámetro de rotor de 1.21 m. El helicóptero es 

alimentado con batería, permitiendo vuelos de hasta 90s, los cuales se realizarán de forma 

totalmente autónoma debido a la demora de comunicación entre Tierra y Marte. 

 

La composición del ambiente marciano es 95% de CO2 con el 5% restante compuesto 

de trazas de gases. Se produce una variación estacional de aproximadamente el 20% de la 

masa atmosférica planetaria en Marte, debido a la condensación y sublimación polar de CO2 

(Young & Aiken, 2002). Una visión general de la composición del ambiente marciano es 

presentada en la tabla 4. 

 

Tabla 1: Comparación de la composición de la atmósfera de Marte (Lodders & Fegley, 
1998) 

 

 

Young et al. realizaron pruebas tempranas de desplazamiento del rotor aislado a 

presión reducida. (Young, Aiken, Derby, Demblewski, & Navarrete, 2002) El experimento se 

realizó en una gran cámara ambiental de la NASA Ames que puede reducirse a densidades 

atmosféricas y presiones representativas de la atmósfera marciana. Corfeld et al. Presentaron 

un intento inicial de predecir el rendimiento de desplazamiento del rotor. (Corfeld, Strawn, & 

Long, 2002) 

 

El número de Reynolds basado en acordes del rotor MH está en el rango 𝑅𝑒 # ≈ 103 a 

104. Este rango de números de Reynolds se considera "números bajos de Reynolds". El 



rendimiento de la superficie aerodinámica en bajos números de Reynolds no se comprende 

bien (Leishman, 2006). Para la investigación basada en la Tierra, los Micro Vehículos Aéreos 

(MAV), los insectos y el vuelo de las aves caen en este rango de números de Reynolds 

(Saxena, 2008). 

 

A pesar de la escasez de investigación sobre muy bajos números de Reynolds, se 

identificaron varias referencias valiosas. Hoerner proporciona una multitud de referencias 

empíricas de bajo número de Reynolds (Hoerner, 1965) (Hoerner & Borst, 1985). Schmitz 

trabajó sobre aerodinámica de un avión modelo y consideraciones de pruebas túnel de viento 

(Schmitz, 1967). Bussmann y Ulrich investigan la inestabilidad de la capa límite y comparan 

las ubicaciones de separación laminar experimental y analítica (Bussmann & Ulrich, 1947). 

McMasters y Henderson discuten la síntesis de un perfil aerodinámico a baja velocidad 

(McMasters & Henderson, 1979), y Mueller escribe extensamente sobre el ala aerodinámica 

para aplicaciones MAV (Mueller, 2001). El reciente interés en el vuelo atmosférico marciano 

dio lugar a varios esfuerzos de investigación en el diseño de bajo número de Reynolds 

(Corfeld, Strawn, & Long, 2002) (Anyoji, Numata, Nagai, & Asai, 2014). 

 

Aunque varios de los documentos citados se referían a la viabilidad de los helicópteros 

de Marte desde el punto de vista de la generación de empuje y el consumo de energía, no 

abordaron la dinámica de vuelo o el diseño de control para los helicópteros de Marte en un 

nivel de detalle. 

 

Finalmente, y después del avance que arrojaron múltiples investigaciones, en julio de 

2020 será lanzado por la NASA el “Mart Helicopter”, que será la primera aeronave en volar en 

otro planeta, irá a bordo del rover Mars 2020. Será lanzado en el cohete Altas V desde el 

Complejo Espacial de Cabo Cañaveral en la Florida. (Nasa, 2019)    



El helicóptero de doble rotor, será alimentado por energía solar, se conectará a una 

placa del rover Mars 2020. Después del aterrizaje permanecerá encapsulado hasta que el rover 

llegue a un lugar adecuado para que el helicóptero pueda realizar sus vuelos de prueba. Si las 

pruebas son satisfactorias, las siguientes misiones a Marte sin duda llevarán helicópteros que 

permitan cubrir mayores áreas en sus exploraciones. (Nasa, 2019) 

Una de las misiones es demostrar que en la atmósfera de Marte se puede realizar un 

vuelo autónomo y controlado, si se logra, las futuras misiones de los helicópteros jugarán un 

papel importante en la exploración del Planeta. Ayudando en la investigación de lugares de 

difícil acceso, como cuevas, cráteres profundos o acantilados, también podrán cargar sensores, 

instrumentos científicos o desempeñarse como exploradores de reconocimiento para las 

futuras exploraciones humanas. El Mars 2020 y el Mars Helicopter, pueden definir el futuro de 

la ciencia y la exploración Marte para las próximas décadas. (Nasa, 2019) 

 

CAPÍTULO III. CONCEPTOS GENERALES 
 

3.1 Marte 
 
 

Marte es el cuarto planeta en orden de distancia al Sol, es conocido como “el planeta 

rojo” debido al óxido de hierro. Es un planeta con una atmósfera delgada de CO2, y posee dos 

lunas, Fobos y Deimos.  

 

Su rotación y estaciones son similares a la de la Tierra, dada su inclinación de 25.19° 

que genera sus estaciones. Marte aparenta ser un planeta muerto, pero no lo es. Sus terrenos 



irregulares son mecidos por los vientos marcianos, sus polos cambian con las estaciones y al 

parecer se presentan algunos pequeños flujos estacionales de agua. 

 

Algunas investigaciones se han dedicado a evaluar la posibilidad de existencia de vida 

en Marte, para ello se han programado exploraciones como el Mars 2020 - NASA y ExoMars - 

ESA. En la superficie de Marte el agua no puede existir en estado líquido debido a la baja 

presión atmosférica, que es alrededor de 100 veces menor que la de la Tierra. Sus polos al 

parecer están formados por agua helada. Si se derritiera el casquete de hielo del polo sur, el 

agua sería suficiente para cubrir la superficie con una profundidad de 11m. 

 

Marte posee un diámetro en su eje ecuatorial de 6794km y en su eje polar de 6752km. 

Presenta un achatamiento un poco mayor que el de la tierra, su rotación está afectada por 

movimientos lentos de precesión debido a la atracción del Sol. Presenta una densidad menor a 

la de la Tierra, su gravedad es la equivalente a un 38% de la terrestre. 

 

3.1.1. Atmósfera  
 

La atmósfera de Marte es muy delgada, tiene una presión superficial entre 7 y 9 hPa, 

mientras que la terrestre es de 1013 hPa. La presión atmosférica cambia significativamente con 

la altitud, desde 9 hPa en las regiones más bajas, hasta 1 hPa en las más altas. Sin embargo 

estos datos deben ser revisados, dado que con presiones tan bajas es poco viable que el uso 

de grandes paracaídas puedan ser usados para aterrizajes de los módulos que sean enviados 

a Marte (NASA, 2013). 

 

Mediante las observaciones de los Rovers que se encuentran en el planeta y los 

sistemas que se encuentran en la órbita marciana, se ha logrado deducir la composición de la 



atmósfera de Marte, la cual presenta aproximadamente un 95% de CO2, 3% de N, 12% de Ar, 

0.15% de Oxigeno Molecular, 0.07% de monóxido de carbono y 0.03% de vapor de agua, como 

se muestra en la Tabla 2. Sin embargo, los datos de vapor de agua y oxigeno deben ser 

revisados debido a la confirmación de la NASA en 2015 sobre presencia de agua en la 

superficie. Su contenido de ozono es mucho menor al de la tierra, alrededor de 1000 veces, 

esta capa está ubicada a 40km de altura, siendo incapaz de bloquear los rayos ultravioleta 

(NASA, 2013). 

 

Su atmósfera es lo suficientemente densa que permite la generación de fuertes vientos 

y tormentas de polvo, que pueden desplazarse por todo el planeta por varios meses. Podemos 

encontrar nubes de tres colores: blancas, compuestas de vapor de agua condensada o CO2 en 

los polos; amarillas, como resultado de las tormentas de polvo; y azules (Zubrin & Wagner, 

1997). 

 

 

Tabla 2: Características atmosféricas de Marte 

Presión 0,636 (0,4 - 0,87) kPa, 6,36 hPa 

Temperatura Mínima: 186 K, –87 °C 
Media: 227 K, –46 °C 
Máxima: 293 K, 20 °C 

Composición CO2 95,32% 

Nitrógeno 2,7% 

Argón 1,6% 

Oxígeno 0,13% 

CO 0,08% 

Vapor de agua 0,021% 

Óxido nitroso 0,01% 

Neón 2,5 ppm 

Agua pesada 0,85 ppm 

Criptón 0,3 ppm 

Formaldehído 0,13 ppm 

Xenón 0,08 ppm 

Ozono 0,03 ppm 

Peróxido de hidrógeno 0,018 ppm 

Metano 0,01 ppm 

 

https://es.wikipedia.org/wiki/%C3%93xido_de_carbono_(IV)
https://es.wikipedia.org/wiki/Nitr%C3%B3geno
https://es.wikipedia.org/wiki/Arg%C3%B3n
https://es.wikipedia.org/wiki/Ox%C3%ADgeno
https://es.wikipedia.org/wiki/%C3%93xido_de_carbono_(II)
https://es.wikipedia.org/wiki/Agua
https://es.wikipedia.org/wiki/%C3%93xido_nitroso
https://es.wikipedia.org/wiki/Ne%C3%B3n
https://es.wikipedia.org/wiki/Agua_pesada
https://es.wikipedia.org/wiki/Kript%C3%B3n
https://es.wikipedia.org/wiki/Formaldeh%C3%ADdo
https://es.wikipedia.org/wiki/Xen%C3%B3n
https://es.wikipedia.org/wiki/Ozono
https://es.wikipedia.org/wiki/Per%C3%B3xido_de_hidr%C3%B3geno
https://es.wikipedia.org/wiki/Metano


 

La atmósfera en Marte ha evolucionado significativamente, por lo cual se considera de 

2da. generación, es decir, después de la creación del planeta con su primera atmósfera se dio 

paso a la actual. Sus elementos provienen principalmente de su actividad geológica, en los que 

los volcanes vierten algunos gases, entre ellos gas carbónico y vapor de agua en mayor 

proporción. El primero queda en suspensión en la atmósfera, y el segundo se congela en la 

superficie fría (Heldmann, 2005). El N y O2 son producidos en pequeñas proporciones pero el 

Ar es abundante, esto se debe a que los elementos ligeros como el hidrógeno, helio, etc. 

escapan fácilmente al espacio, pero los gases más pesados terminan combinándose con los 

elementos la superficie (Simon, et al., 1994). 

 

3.1.2. Climatología 
 

En la actualidad no se cuenta con datos suficientes para determinar la evolución térmica 

de Marte. Al encontrarse más lejos del sol que la tierra, su clima es más frío, además cuenta 

con un atmósfera delgada que retiene poco calor, por lo cual la diferencia entre su temperatura 

diurna y nocturna tiende a ser mayor que la de la tierra (Konopliv, Asmar, Folkner, Karatekin, & 

Nunes, 2011). 

 

La temperatura en superficie está ligada a la latitud y tal como ocurre en la tierra 

presenta variaciones estacionales. Su temperatura media es –55°C y su variación diurna es 

muy alta debido a su atmósfera delgada. La temperatura máximas diurnas en la zona ecuatorial 

y en verano alcanza 20°C o más, mientras que las mínimas nocturnas llegan a –80°C. En 

invierno en los polos se pueden alcanzar temperaturas hasta los –130°C. Se pueden presentar 

grandes tormentas de polvo, con vientos de hasta 150 km/h que abarcan todo el planeta. 

Durante el año parte del CO2 se condensa en el hemisferio que se encuentra en invierno, y se 



sublima del polo en verano, como consecuencia de esto la presión atmosférica presenta una 

variación anual (Folkner, 1997). La tabla 3 muestra algunas características físicas de Marte. 

 

Tabla 3: Características físicas de Marte 

Masa 6,4185 × 10
23

 kg 

Volumen 1,6318 × 10
11

 km³ 

Densidad 3,9335 ± 0,0004 g/cm³ 

Área de superficie 144.798.500 km² 

Radio 3.389,50 km 

Diámetro 6.794,4 km 

Diámetro angular 3,5-25,1" 

Gravedad 3,711 m/s² 

Velocidad de escape 5,027 km/s 

Periodo de rotación 24,6229 horas 

Inclinación axial 25,19° 

Albedo 0,15 

 

 

3.1.3. Estaciones en Marte 
 

 
La zona ecuatorial en Marte está inclinado 25.19° respecto al ángulo de la órbita, ambos 

planos se cortan en la órbita ascendente al ecuador señalando el punto Vernal en Marte y se 

toman como puntos de origen para determinar las longitudes solares. En el equinoccio inicia la 

primavera en el hemisferio norte, en este periodo los días y las noches son iguales y dura hasta 

la llegada del solsticio de verano, en donde el día tiene una duración máxima en el norte y 

mínima al Sur. 

 

De la misma forma, en que llega al hemisferio Norte el solsticio de verano, llega el equinoccio 

https://es.wikipedia.org/wiki/Kilogramo
https://es.wikipedia.org/wiki/Kil%C3%B3metro_c%C3%BAbico
https://es.wikipedia.org/wiki/Kil%C3%B3metro_cuadrado
https://es.wikipedia.org/wiki/Aceleraci%C3%B3n


de otoño y el solsticio de invierno, respectivamente. Mientras que en el sur, ocurre al revés. Por 

ser el año marciano casi el doble del de la tierra, la duración de las estaciones también son el 

doble, tal como se observa en la figura 1. 

 

 
Figura 1: Estaciones en Marte 

 

Las diferencias respecto a la tierra se presentan por la mayor excentricidad que existe 

en la órbita de Marte, la cual se encuentra más alejada del sol. Al comparar con las estaciones 

terrestres pueden diferir en 4.5 días por la excentricidad de la órbita, pero estas pueden llegar a 

ser de hasta 51 soles. En la tabla 4 se relacionan las cuatro estaciones en Marte y su 

comparación con la duración en la tierra: 

 

Tabla 4: Duración de las estaciones en Marte 

Estación Duración en Marte Duración Tierra 

hemisferio 
boreal 

hemisferio 
austral 

Soles Días Días 

primavera otoño 194 199 92,9 

verano invierno 178 183 93,6 

otoño primavera 143 147 89,7 

invierno verano 154 158 89,1 

 



 

El hemisferio norte de Marte cuenta con un clima más benigno, ya que los veranos son 

más largos (183 días) y los inviernos más cortos (158 días). Caso contrario ocurre en el 

hemisferio sur, en donde los inviernos son de 183 días y veranos de 158 días.  

 

3.2 Aerodinámica 
 

La materia existe en tres formas principales, sólidos, líquidos y gaseosos. Se presenta 

la disminución de la rigidez entre las moléculas, en sólidos los enlaces de las moléculas son 

muy fuertes, por lo cual mantienen su forma y volumen. En los líquidos los enlaces son más 

débiles, en ellos encuentran su propio nivel. En los gaseosos, los enlaces son muy débiles y 

ocupan el volumen del recipiente que lo contiene. 

Fluido: materia capaz de fluir, su definición aplica a liquido o gas, ya que en ellos el espacio es 

mayor por lo cual generan la habilidad de fluir. 

 

La dinámica de fluidos se divide en:  

 Hidrodinámica: estudio del flujo de líquidos.  

 Dinámica de gases: Estudio del flujo de gases.   

 Aerodinámica: Estudio del flujo del aire, se divide en aerodinámica externa (flujo externo 

sobre un objeto) y aerodinámica interna (flujo interno en un objeto) 

 

3.3 Perfiles aerodinámicos 
 

En aeronáutica se denomina perfil aerodinámico, perfil alar, o simplemente perfil, a la 

forma de la sección transversal de un elemento, que al moverse en el seno de un fluido es 

capaz de crear una distribución de presiones a su alrededor de manera que genere 



sustentación. Tal y como explica Anderson (Anderson, 2007), la configuración de esta sección, 

es una de las consideraciones más importantes a la hora de analizar superficies sustentadoras 

como alas, o de otros elementos similares como las palas de hélices, los rotores en 

helicópteros, los álabes de una turbina y/o compresor y estabilizadores. Según el propósito que 

se quiera conseguir en el diseño de estos cuerpos, los perfiles pueden ser más finos o gruesos, 

simétricos o no, curvos o poligonales, e incluso poseer una sección variable a lo largo de la 

envergadura. 

 

Sin embargo, este concepto no se limita solamente a las aeronaves, ya que todo objeto 

posee un perfil característico. Dependiendo de la relación de aspecto entre la longitud 

transversal (lT) y la longitudinal (lL), dichas secciones se dividen entre cuerpos romos y cuerpos 

fuselados. Los primeros están caracterizados por una relación de aspecto de orden unidad (lT / 

lL ~ O(1)), mientras que los fuselados son más estrechos (lT / lL << O(1)). No obstante, no todos 

ellos son actos para generar sustentación (L) de forma eficiente, puesto que además de esta 

fuerza también se tiene en cuenta la resistencia (D) que ofrecen al movimiento. Por este 

motivo, en Aerodinámica es muy común evaluar la eficiencia de los diseños a través del 

cociente L / D o de su equivalente con coeficientes adimensionales CL / CD, definiéndose como 

eficiencia aerodinámica. Gordillo (Gordillo Arias de Saavedra & Riboux Acher, 2012) señala que 

cuanto mayor sea este valor, menor será el empuje necesario para lograr una fuerza de 

sustentación igual a la del peso total de la aeronave. Añade también, que para la aviación 

comercial el valor de CL / CD suele estar entre 10 y 20, pudiendo llegar a ser superior a 50 en el 

caso de ultraligeros. 

 

En conclusión, un diseño aerodinámico será tanto mejor cuanto mayor sea su eficiencia 

y esto se logra diseñando superficies que consigan CL ~ O(1) y CD << O(1). Esta condición 

impone de manera indirecta restricciones sobre los tipos de geometría que se deben usar para 



las superficies sustentadoras. Observando la fig. 2.a, se ve que el coeficiente de resistencia CD 

es de orden unidad para los cuerpos romos y que cae rápidamente al disminuir la relación de 

aspecto. Además, experimentalmente se demuestra que CL ~ O(1) sólo se alcanza para ciertos 

perfiles fuselados a un ángulo de ataque pequeño como el expuesto en la fig. 2.b. Por lo tanto, 

suponiendo posible conseguir valores de CL ~ O(1), el cumplimiento de la condición CL / CD >> 

1 requiere que CD << 1, y como ya se ha visto esto sólo se logra mediante cuerpos fuselados.  

 

Esa es la razón por la cual en el campo de la aeronáutica se emplean cuerpos esbeltos 

para los perfiles de las superficies sustentadoras y de control.  

 

(a) Coef. de resistencia en función del número de Reynolds para             (b) Coef. de sustentación y de momento para un NACA 0012 

distintas geometrías 

Figura 2: Justificación del uso de perfiles fuselados para superficies sustentadoras (Gordillo 
Arias de Saavedra & Riboux Acher, 2012). 

 

Para comenzar a trabajar con perfiles es preciso definir las características geométricas 

que los describen. La nomenclatura fue establecida por la NACA en los años 30 cuando 

comenzó a experimentar con distintas secciones creadas de forma sistemática. La terminología 

se ilustra en la figura 3, y sus definiciones pueden encontrarse en Anderson (Anderson, 2007) y 

Carmona (Carmona, 2004). 

 



 

Figura 3: Nomenclatura de un perfil alar (Carmona, 2004). 

 

• Extradós (upper surface): parte superior del perfil, generalmente asociada a la cara de 

succión. 

• Intradós (lower surface): parte inferior del perfil, generalmente asociada a la cara de 

presión. 

• Borde de ataque (leading edge): punto más adelantado de la sección (B.A). 

• Borde de fuga (trailing edge): punto más retrasado de la sección (B.S). 

• Cuerda (chord): línea recta que une el borde de ataque con el borde de salida. Es una 

de las dimensiones principales del perfil. 

• Línea de curvatura media o línea media (mean camber line): línea formada por los 

puntos equidistantes entre extradós e intradós. La forma de esta línea es muy 

importante en las características aerodinámicas del perfil, puesto que fija la curvatura de 

la sección. Si la línea de curvatura media está por encima de la cuerda como en la fig. 

2, se dice que la curvatura es positiva, negativa si cae por debajo y de doble curvatura 

si en un tramos va por arriba y en otro por debajo. 

• Radio del borde de ataque (leading-edge radius): define la forma del borde de ataque 

como un círculo tangente al extradós e intradós, y cuyo centro se sitúa en la línea 

tangente en el origen a la línea de curvatura media. Su magnitud define la agudeza del 

B.A, lo que tiene efectos sobre la entrada en pérdida. 



• Punto de máximo espesor (maximum thickness): es el punto sobre la cuerda, cuya 

distancia entre extradós e intradós medida de forma perpendicular a la cuerda, sea 

máxima. El espesor máximo es una característica importante, que se suele expresar en 

porcentaje de la cuerda. El valor varía desde un 3% en los más esbeltos hasta un 18% 

en los muy gruesos. 

• Curvatura máxima (maximum camber): máxima distancia entre la cuerda del perfil y la 

línea de curvatura media. Su valor y su posición a lo largo de la cuerda ayudan a definir 

la forma de la línea de curvatura media. El valor de la ordenada máxima y su posición 

suelen darse en forma de porcentaje de la cuerda (Carmona, 2004). 

• Ángulo de ataque (angle of attack): es el que forma la dirección de la corriente incidente 

respecto a la cuerda del perfil. (figura 4) 

 

 

Figura 4: Definición del ángulo de ataque 

 

3.1.1. Clasificación de perfiles (Carmona, 2004). 
 

Con el fin de estandarizar la nomenclatura de los perfiles y poder identificarlos de forma 

inequívoca, se desarrollaron las diferentes series. Sin embargo, cada familia identifica sus 

perfiles de manera particular con un código numérico en el que cada dígito especifica una 

característica del perfil siguiendo unas reglas de diseño propias de cada serie. Entre las 

diferentes familias de perfiles se pueden destacar las series NACA, TsAGI, Joukowsky, Clark Y, 

RAF, Gottingen, Eppler, NLF, GA, Wortmann, etc. 

 



Las series NACA son las más empleadas en la actualidad, no limitándose únicamente al 

diseño de alas ni solamente a la aviación. Las series TsAGI son el homólogo ruso de los 

perfiles NACA, y por ello son muy utilizados en la industria aeronáutica rusa. Por su parte, las 

secciones Joukowsky fueron las primeras que se definieron de forma teórica, no obstante 

actualmente no se usan. Los perfiles Clark Y (EE.UU) y RAF (Reino Unido), son los primeros 

intentos de definir una familia de perfiles, actualmente se emplean para hélices. Por otra parte, 

las series Gottingen, Eppler y Wortmann son secciones alemanas; donde la primera familia es 

de uso general, mientras que la segunda y tercera están especializadas en planeadores. Para 

terminar, los perfiles NLF y GA son los últimos diseños desarrollados por la NASA, 

empleándose los primeros en planeadores y los segundos en aviones ligeros (Scarpin) como 

se muestra en la figura 5. 

 

 

Figura 5: Familias de perfiles aerodinámicos (Scarpin). 

 

A pesar de la gran variedad de perfiles que existen, no siempre son escogidos. Hoy en 

día, gracias a los recursos computacionales de los que se dispone, es más fácil y efectivo para 

los diseñadores crear y optimizar un perfil específico adaptado a una aplicación particular, en 

lugar de elegir uno ya existente. 

 

Para poder entender mejor las características de los perfiles se relaciona a continuación 

la descripción de la principal serie de perfiles, los perfiles NACA. 



 

3.1.2. Series NACA 
 

Fueron las primeras series en ser desarrolladas de forma sistemática, hasta entonces el 

diseño de perfiles era arbitrario, basado en la experimentación y modificación de formas 

conocidas. Las primeras series de perfiles NACA, la de 4 dígitos, 5 dígitos y sus 

modificaciones, fueron generadas usando ecuaciones analíticas que describen la línea de 

curvatura y la distribución de espesor a lo largo de la sección (The NACA airfoil series). 

 

Posteriormente se emplearon técnicas derivadas de métodos teóricos en lugar de 

métodos geométricos para tratar de conseguir la distribución de presiones deseadas, dando 

lugar a la aparición de la serie 1 ó 16 y la serie 6. 

 

La metodología de diseño empezó a cambiar a partir de que la NACA publicará su 

estudio The Characteristics of 78 Related Airfoil Sections. Tras esta publicación, los 

diseñadores descubrieron que existía una relación entre los perfiles con mejores características 

y dos variables: la pendiente de la línea de curvatura y la distribución de espesor respecto esta 

línea. Así, el diseño se volvió aún más sofisticado, surgiendo series como las series de 7 y 8 

dígitos. Sin embargo, en la referencia numérica se siguieron manteniendo valores geométricos 

(The NACA airfoil series). 

 

Puesto que en este estudio se emplearán perfiles NACA de 4 dígitos, es necesario estar 

familiarizado con su nomenclatura y conocer como está definida su geometría. En la tabla 5 se 

muestran las ventajas, inconvenientes y aplicaciones de las series NACA. 

3.1.2.1. Clasificación alternativa 
 



La clasificación por familias es la más formal y correcta de emplear a la hora de 

distinguir los perfiles. No obstante, también es posible realizar una clasificación de las 

secciones atendiendo a diferentes criterios: 

Según su forma: 

 Simétrico: son perfiles sin curvatura, es decir la línea media y la cuerda coinciden. Se 

utilizan generalmente para alas rotativas, como por ejemplo hélices de motores o 

rotores de helicópteros, ya que su centro de presiones permanece aproximadamente 

constante ante diferentes ángulos de ataque. Esto se traduce en un buen rendimiento 

desde la punta hasta la raíz de la pala. 

Tabla 5: Serie NACA, ventajas, inconvenientes y aplicaciones (The NACA airfoil series) 

 
 

 

 Asimétrico: son aquellos que poseen curvatura. Generan mayor sustentación y tienen 

un mejor comportamiento ante la entrada en pérdida. 

Según sus propiedades: 

 

 De flujo laminar: son secciones de baja resistencia, que se consiguen con formas 



delgadas y con poca curvatura. Logran mantener un flujo laminar durante un mayor 

porcentaje de la cuerda y controlan el punto de transición. 

 De alta sustentación: son perfiles asimétricos que proporcionan una mayor carga alar, 

permitiendo que aviones grandes tengan alas más pequeñas con alto alargamiento. 

 De bajo momento: tienen una baja tendencia a girar hacia delante, bajo momento de 

cabeceo. Ideales para rotores de helicópteros. 

 Críticos: son secciones cuyo ángulo de entrada en pérdida es muy superior al resto de 

perfiles genéricos. 

 

Según su régimen de operación: 

 

 Subsónicos: destinados para velocidades inferiores a la del sonido. Caracterizados por 

bordes de ataque muy redondeados. 

 Transónicos: también conocidos como perfiles supercríticos. Tratan de retrasar la 

aparición de ondas de choque a velocidades cercanas a la del sonido. 

 Supersónicos: secciones delgadas con bordes de ataque y salida afilados, empleados 

para velocidades superiores a la del sonido. Son más sensibles a cambios en el ángulo 

de ataque. 

 

3.4 Fuerza de Sustentación y de Arrastre 
 

La fuerza de sustentación representa la más alta calidad que una aeronave tiene en 

comparación con otros tipos de vehículos y define la capacidad de una aeronave para 

permanecer en vuelo. Básicamente, la fuerza sustentadora se utiliza como una forma de 

superar el peso y así garantizar el vuelo (ANDERSON, 1999). 



 

Algunos principios físicos básicos pueden aplicarse para comprender cómo se crea la 

fuerza de sustentación, entre ellas se puede citar principalmente la tercera ley de Newton y el 

principio de Bernoulli. Cuando un ala se mueve a través del aire, el flujo se divide en una 

porción dirigido a la parte superior y uno a la parte inferior del ala como se muestra en la figura 

6. 

 

 

Figura 6: Flujo sobre un ala (Scarpin). 

 

En la figura 7 se visualiza como la partícula B pierde energía cinética al acercarse a la 

superficie inferior del perfil, lo que según la ecuación de Bernoulli aplicada a una línea de 

corriente entre lo puntos 1 y 2 se traduce en un aumento de presión. Análogamente, la partícula 

A que pasa por la superficie superior del perfil se acelera y, por consiguiente, la presión 

disminuye en esta zona. Esta diferencia de presiones debida principalmente a la geometría el 

perfil produce el efecto de sustentación. 

 

Por otra parte, la fuerza en la dirección del flujo se conoce como el arrastre y es el 

resultado de los altos esfuerzos de corte en la capa límite y también por la depresión producida 

por la separación. 

 



 
Figura 7: Fuerzas viscosas y de presión sobre un ala. 

 
 

 
Si hay un ángulo positivo entre el ala y la dirección del flujo, el aire se ve obligado a 

cambian de dirección, por lo que la porción de flujo en la parte inferior del ala es forzada hacia 

abajo y en reacción a este cambio en la dirección del flujo en la parte inferior del ala, la misma 

es forzada hacia arriba, es decir, el ala aplica una fuerza hacia abajo en el aire y el aire aplica 

una fuerza de la misma magnitud para empujar el ala hacia arriba. Esta fuerza de sustentación 

puede explicarse por la tercera ley de Newton, es decir, por  cualquier fuerza de acción 

aplicada existe es una reacción de la misma intensidad, dirección y dirección opuesta 

(McCORMICK, 1995). 

 

El ángulo por el cual el flujo es desviado por una superficie generadora de sustentación 

es llamado ángulo de ataque inducido "downwash angle". La creación de la fuerza de 

sustentación también puede explicarse a través de la circulación del flujo alrededor del perfil 

aerodinámico. Para entender esta definición, se debe entender el principio de Bernoulli, que se 

define de la siguiente manera: "Si la velocidad de una partícula de un fluido aumenta a medida 

que fluye a lo largo de una línea de corriente, la presión dinámica del fluido debe aumentar y 

viceversa". 

Esto permite entender por qué los aviones pueden volar. En la parte superior del ala la 

velocidad del aire es mayor (las partículas viajan una distancia mayor en el mismo intervalo de 



tiempo cuando se compara con la superficie inferior del ala), de ahí la presión estática en la 

superficie superior es menor que en la inferior, lo que finalmente crea una fuerza de 

sustentación de abajo hacia arriba. 

 

El principio de Bernoulli puede ser expresado matemáticamente por la ecuación 1, que 

se presenta a continuación.  

𝑝𝑒 +
1

2
𝜌𝜐2 = 𝑐𝑡𝑒 (1) 

Donde, pe representa la presión estática que el aire ejerce sobre la superficie de las 

alas, ρ es la densidad del aire y v la velocidad del flujo. 

 

Técnicamente, el principio de Bernoulli predice que la energía total de una partícula 

debe ser constante en todos los puntos de un flujo. En la ecuación 1 el término ½ ρv² 

representa la presión dinámica asociada con el movimiento del aire. El término presión 

dinámica significa la presión que será ejercida por una masa de aire en movimiento que se ve 

obligada a detenerse repentinamente.  

 

Conceptualmente las fuerzas de arrastre y sustentación pueden calcularse directamente 

a partir los esfuerzos viscosos y la presión. Si se centra la atención en el elemento de área 𝑑𝐴 

de la figura 1.2 y se descomponen las fuerzas debidas a la presión y los esfuerzos de corte en 

la dirección el flujo y en la dirección normal a esta se obtienen las siguientes expresiones 

𝐷 = ∫(𝑝 sin 𝜃 + 𝜏0 cos 𝜃) 𝑑𝐴 (2) 

𝐿 = ∫(𝑝 cos 𝜃 − 𝜏0 sin 𝜃) 𝑑𝐴 (3) 

Donde, 

D: fuerza de arrastre 



L: fuerza de sustentación 

p: presión 

 o: esfuerzo de corte 

 

En la práctica, para efectos de caracterizar los perfiles, se definen coeficientes 

adimensionales de sustentación y arrastre. 

 

3.4.1. Coeficientes de Sustentación y de Arrastre 
 

La magnitud de las fuerzas desarrolladas en cuerpo sometidos al flujo de fluidos se 

determina, en la mayor parte de los casos, empíricamente a través de ensayos en túneles de 

viento. Para extender la utilidad de los resultados se recurre a parámetros adimensionales 

basados en consideraciones de similitud geométrica, cinemática y dinámica (Análisis 

Dimensional). 

En perfiles geométricamente similares las fuerzas tienden variar directamente con la 

densidad del aire, el área del ala y el cuadrado de la velocidad. Luego, teniendo en 

consideración lo anterior se define el coeficiente de sustentación como se presenta en la 

ecuación 4. 

𝐶𝐿 =
𝐿

1
2

𝜌𝐴𝑈∞
2

 
(4) 

 
y el coeficiente de arrastre como se presenta en la ecuación 5. 
 

𝐶𝐷 =
𝐿

1
2

𝜌𝐴𝑈∞
2

 (5) 

 

 
Es práctica común en alas de longitud finita b y cuerda c, definir el área A como el 



producto c * b, donde el cociente b/c se denomina razón de aspecto. 

 
Las ecuaciones anteriores pueden simplificarse bajo el concepto de razón de aspecto 

infinita, donde la longitud del ala b es lo suficientemente grande como para que el ensayo 

pueda considerarse teóricamente como bidimensional, es decir, los efectos tridimensionales de 

los extremos son despreciables ya que b>>c. 

 

Estas características aerodinámicas del ala se pueden describir convenientemente 

graficando los coeficientes adimensionales o bien los seccionales versus el ángulo de ataque α, 

el cual es el ángulo contenido entre la dirección de la velocidad relativa al perfil y la cuerda.  

 

La forma más apropiada de visualizar los efectos del flujo y la presión aerodinámica 

resultante es estudiar el flujo en un tubo cerrado llamado tubo de Venturi, como se muestra en 

la figura 8. 

 

 
Figura 8: Estudio del flujo en un tubo cerrado (Gordillo Arias de Saavedra & Riboux Acher, 2012). 

 

La figura 8 muestra que en la estación 1, el flujo tiene una velocidad de v1 y una cierta 

presión estática pe1. Cuando el aire se acerca a la garganta del tubo Venturi representada por 

la estación 2, se producirán algunos cambios en el flujo, es decir, una vez que el flujo de masa 

en cualquier posición a lo largo del tubo debe permanecer constante, la reducción del área de 



la sección transversal implica un aumento de la velocidad de los fluidos y por consiguiente, un 

aumento de la presión dinámica y una reducción de la presión estática, Por lo tanto, en la 

estación 2, el flujo tiene una velocidad v2 > v1 y una presión estática pe2 < pe1. Para la estación 3 

el flujo tiene de nuevo una velocidad v3 = v1 y un presión estática pe3 = pe1. 

 

Lo que se puede ver en el análisis realizado es que la presión estática tiende a reducir a 

medida que la velocidad del flujo aumenta, y por lo tanto, en un perfil aerodinámico, la 

aplicación del principio de Bernoulli permite observar que se produce un aumento de la 

velocidad de las partículas de aire que pasan sobre el perfil, causando así una reducción de la 

presión estática y un aumento de la presión dinámica. Para el caso de un perfil inclinadas en un 

ángulo positivo con respecto a la dirección del flujo, las partículas de aire tendrán una mayor 

velocidad en la superficie superior del perfil cuando se compara con la superficie disminuyendo 

así la diferencia de presión estática entre la superficie superior e inferior será responsable de la 

creación de la fuerza de sustentación. 

3.5 Fuerzas y momentos aerodinámicos en los perfiles 
 

Como una forma de evaluar cuantitativamente las fuerzas y momentos aerodinámicos 

que actúan sobre un perfil, se muestra la ecuación matemática necesaria para determinar la 

capacidad del perfil para generar estas fuerzas y momentos. La figura 9 presenta un perfil 

orientado a un determinado ángulo de ataque y muestra las fuerzas y momentos generados en 

él (MUNK, 1923).  

 



 
Figura 9: Fuerzas aerodinámicas y momentos alrededor del centro aerodinámico (Jepson, 2003). 

 

La velocidad del flujo no perturbado está definida por v y está alineada con la dirección 

relativa del viento. La fuerza resultante R se inclina hacia atrás en relación con el eje vertical y 

normalmente esa fuerza no es perpendicular a la línea de la cuerda. 

Por definición, se supone que la componente de R perpendicular a la dirección del 

viento relativa se llama la fuerza de sustentación, y la componente de R paralela a la dirección 

del viento fuerza de arrastre relativa. También debido a la diferencia de presión entre el 

intradós y el extradós del perfil, además de las tensiones de cizallamiento que actúan en toda la 

superficie de la misma, existe la presencia de un momento que tiende a rotar el perfil. 

 

Generalmente los cálculos se hacen considerando que este momento actúa en un punto 

situado en 1/4 de la cuerda, medido desde el borde de ataque. Este punto es llamado en 

aerodinámica como el centro aerodinámico del perfil. 

 

Por convención (regla de la mano derecha), un momento que tiende a rotar el cuerpo en 

el sentido de las agujas del reloj se considera positivo. Los perfiles utilizados para la 

construcción de alas en la industria aeronáutica son normalmente positivos, lo que implica en 

una tendencia de rotación en sentido contrario a las agujas del reloj y, por consiguiente, en 

coeficientes de momento negativo (Jepson, 2003). 



 

De las consideraciones realizadas se desprende que hay tres características aerodinámicas 

muy importantes para la correcta selección de un perfil. Estas características son: 

 

 Determinación de la capacidad de generar apoyo del perfil mediante el cálculo de la 

fuerza de apoyo; 

 Determinación de la fuerza de arrastre correspondiente; 

 Determinación del momento resultante alrededor del centro aerodinámico que influirá de 

manera decisiva en los criterios de estabilidad longitudinal de la aeronave. 

 

La fuerza de sustentación por unidad de ala generada por la sección de una aerolínea 

puede ser calculada aplicando la ecuación 6 (Andaluz). 

 

(6) 

Donde, ρ representa la densidad del aire, v es la velocidad del flujo, c es la cadena del 

perfil y Cl representa el coeficiente de sustentación de la sección obtenido de la lectura de la 

curva característica Cl versus α. 

 

De manera similar, la fuerza de arrastre se obtiene aplicando la ecuación 7. 

 

(7) 

Con el valor del coeficiente de arrastre obtenido directamente de la lectura de la curva 

característica Cd versus α del perfil. 

 

El momento alrededor del centro aerodinámico del perfil se determina a partir de la 



solución de la Ecuación 8. 

 

(8) 

Con el valor del coeficiente de momento también obtenido directamente de la lectura de 

la curva característica Cm versus α del perfil. 

 

3.6 Dinámica de Fluidos Computacional CFD 

 
La Dinámica de Fluidos Computacional o CFD (del inglés Computational Fluid 

Dynamics) es el área de conocimiento que trata sobre la simulación numérica de flujos fluidos, 

transferencia de calor y fenómenos relacionados tales como reacciones químicas, combustión, 

aeroacústica etc. El CFD tuvo origen a partir de la combinación de dos disciplinas: mecánica de 

los fluidos y cálculo numérico. Las ecuaciones que rigen el flujo fluido tienen origen en la 

mecánica de los fluidos y pueden ser resueltas por medio de diferentes métodos numéricos. 

 

La principal ecuación resuelta vía Fluidodinámica Computacional es la ecuación de 

transporte de la variable de interés, representada por el símbolo Φ. Dicha ecuación es 

presentada debajo: 

 

Ecuación para resolver dinámica de fluido computacional 
 

 

(10) 

 
Todas las ecuaciones de conservación resueltas en Dinámica de Fluidos Computacional 



poseen la forma anterior, con cuatro términos: el término de tiempo, el término advectivo, el 

término difusivo y el término fuente. Para representar diferentes ecuaciones de conservación se 

alteran sólo tres componentes de la ecuación: la variable Φ, el coeficiente de difusión Γ, y la 

fuente S. 

 

Por ejemplo, para la ecuación de conservación de masa (o continuidad), la variable Φ es 

igual a 1, el coeficiente de difusión y la fuente son nulos. A pesar de la fórmula ser ampliamente 

utilizada para aplicaciones CFD, se puede afirmar que hasta el momento no existe solución 

analítica de la ecuación arriba. De esa forma, es necesario resolverla por medio de algún 

método de discretización. 

 

Los métodos de discretización más difundidos son el método de las diferencias finitas, el 

método de los elementos finitos y el método de los volúmenes finitos, siendo este último el más 

utilizado en Dinámica de Fluidos Computacional. Con esos métodos, se intercambia el dominio 

continuo por un dominio discreto, donde un conjunto de volúmenes de control es utilizado para 

representar el dominio original, como puede ser observado en la figura 10. 

 

 
Figura 10: El dominio discretizado y la ecuación algebraica es resuelta para cada elemento 

 

La forma algebraica de la ecuación presentada anteriormente es resuelta en cada uno 



de los volúmenes de control, generando un sistema de ecuaciones que debe ser resuelto 

numéricamente. Esas ecuaciones son resueltas con el apoyo de softwares de Fluidodinámica 

Computacional, los cuales poseen capacidad para solucionar rápidamente y con precisión los 

más diversos problemas de CFD. Al final del texto abordamos los principales solvers de 

Mecánica  de Fluidos Computacional presentes en el mercado en la actualidad. 

 

El número de volúmenes de control a ser usado para el análisis debe ser establecido 

por medio del estudio de convergencia de malla, o sea, se analiza el mismo caso con mallas de 

refinamientos diferentes y se comparan los resultados. Cuando el resultado entre dos 

refinamientos de malla no sufre una gran alteración (o cambia muy poco), se dice que la 

convergencia de malla fue alcanzada. 

 

Con la malla generada, se pasa a la configuración de la física del modelo, de las 

condiciones de contorno y del solver. Luego se resuelve el sistema de ecuaciones a través de 

un proceso iterativo, hasta la convergencia, o sea, cuando la variación de los resultados entre 

dos iteraciones consecutivas queda dentro de los límites en un criterio establecido por el 

usuario. 

 

La etapa final es la de postprocesamiento, cuando los resultados son evaluados por 

medio de herramientas como vectores, líneas de corriente, distribuciones de colores, planos de 

corte, isosuperfícies, etc figura 11. 

 



 
Figura 11: Ejemplo de malla generada para análisis CFD 

 

La Dinámica de Fluidos Computacional es ampliamente utilizada en los diferentes 

segmentos de la industria y soporta el proyecto y la fabricación de centenares de productos, 

tales como aviones, automóviles y navíos, así como los más diversos tipos de equipamientos 

industriales. La Mecánica de Fluidos Computacional puede ser utilizada desde la fase 

conceptual de un proyecto, ayudando a determinar la viabilidad y la mejor solución en producto, 

hasta la etapa de producción, permitiendo representar diversos escenarios. Con la ayuda de las 

herramientas de CFD es posible: 

 

• Simular difusión y convección de substancias fluidas en los más diferentes ambientes; 

• Realizar la planificación y gestión de recursos hídricos; 

• Analizar la aerodinámica y aerotermodinámica de vehículos; 

• Evaluar la refrigeración de equipamientos, como reactores nucleares, motores etc.; 

• Hacer estudios de caracterización de polución ambiental, dispersión de gases, análisis y 

simulación de lanzamiento de poluentes y contaminantes en corrientes hídricas; 

• Simular hidrodinámica y hemodinámica; 



• Probar y desarrollar proyectos de sistemas propulsivos y de generación de energía en 

general. 

 

En la actualidad existen diferentes herramientas que ayudan a los profesionales de 

ingeniería a realizar análisis de Fluidodinámica Computacional. Algunos son paquetes 

multifísicos, como es el caso del ANSYS AIM, que combina la simulación de propiedades 

mecánicas, térmicas, eléctricas y fluido-mecánicas en una única interfaz y permite desarrollar 

un proyecto completo, desde el diseño hasta la simulación y análisis de los resultados. 

 

Sin embargo, también existen herramientas con foco exclusivo en las soluciones de 

Mecánica  de Fluidos Computacional, como los softwares Fluent y CFX de ANSYS. Estas dos 

herramientas permiten realizar diferentes análisis CFD tales como turbulencia, transferencia de 

calor, reacciones químicas, aeroacústica, turbomáquinas, modelar el flujo de fluidos etc. 

 

 

 

 

 

 

 



CAPÍTULO IV: METODOLOGÍA 

 En este capítulo será descrito el método numérico utilizado en el presente trabajo, el 

cual está basado en un sistema de discretización utilizándose una técnica de volúmenes finitos 

centrados en la célula de cálculo y en mallas computacionales estructuradas. Esta técnica, 

específicamente adapta a flujos compresibles, utiliza un método de separación de vectores de 

flujo que lleva en consideración las velocidades características de propagación del fluido en la 

interface de cada elemento. Además, es una técnica de extrapolación de variables para 

aumentar la precisión del esquema de discretización al construir flujos en las interfaces de los 

elementos.  

 

4.1. Simulación Numérica  
 

Se desea simular un perfil aerodinámico en diferentes ángulos de ataque realizado, 

utilizando el cálculo computacional de dinámica de fluidos. El problema se asume como una 

situación bidimensional y se resuelve mediante métodos numéricos a través del software 

ANSYS Inc. 

 

La estrategia es encontrar una solución analítica de las ecuaciones diferenciales 

parciales que gobiernan el flujo de fluidos alrededor de geometrías complejas. En general, 

estos problemas se resuelven mediante métodos de análisis numérico. En las soluciones de 

tipo numérico se reemplaza el dominio continuo con un dominio discreto utilizando una malla; 

por lo tanto esta es sólo una aproximación de la solución exacta. Sin embargo, al ocuparse de 

la solución para un número finito de punto discretos, el método se simplifica, al resolver ahora 

un sistema de ecuaciones algebraicas. El método para discretizar las ecuaciones diferenciales 

en ANSYS Inc. es el conocido método de volúmenes finitos. Este considera el balance de 



propiedades como masa, momentum, energía, etc., en un pequeño volumen finito que está 

dentro del dominio de cálculo. 

4.2. Modelo de Discretización 
 

La base de esta técnica de discretización utilizada es el esquema Upwind de primer 

orden, en el cual los flujos de masa, cantidad de movimiento y energía son formulado usando el 

método AUSM+ (Advection Upwind Splitting Method) desarrollado por (LIOU, 1996). El 

operador convectivo C(Qi) en el volumen “i”, es calculado como la suma de las contribuciones 

de los flujos en las caras de este volumen.  
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Donde 
12 kkik xxx   y 

12 kkik yyy  .  En la figura 12 se muestra la disposición del 

volumen “i” con sus vecinos, en particular con el vecino “k” con el cual comparte la cara “ik” 

definida por los nodos n1 y n2. 

 
Figura 12: Esquema representativo de la disposición del volumen “i” 

 

El esquema AUSM+ define los flujos E y F como la suma de los términos de convección y de 

presión, esto es: 



xxx PaMPuE   (12) 

 

yyy PaMPvF   (13) 

 

Donde a es la velocidad del sonido, 
a

uM x   y 
a

vM y   son los números de Mach 

calculados con base en los componentes de la velocidad en la dirección x y y,  , xP
, y yP

, 

son definidos como: 
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Donde H es la entalpia total especifica. 
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4.3. Adaptación de la Malla Computacional – Procedimiento de 
Refinamiento y de Empobrecimiento 

 
 

Las técnicas de adaptación de mallas se utilizan a menudo para reducir las dimensiones 

características de los volúmenes elementales en la región de interés para el flujo, mejorando 

así la resolución de los fenómenos físicos simulados. En las regiones donde se producen 

fuertes gradientes, pueden ser necesarios varios refinamientos consecutivos para obtener una 



buena resolución de los fenómenos, lo que lleva a un aumento significativo del número de 

volúmenes de malla. En algunas situaciones a lo largo del proceso de convergencia, esto 

puede dar lugar a una concentración de volúmenes en la que ya no se requieren volúmenes 

refinados. Para resolver estos problemas, se han desarrollado varias técnicas llamadas 

técnicas de empobrecimiento de la malla – mesh coarsening. (WALTER & ABDU, 2005), la 

figura 13 muestra el esquema representativo de la técnica de empobrecimiento. Este tipo de 

implementación existe en el código informático utilizado, no es útil para el desarrollo de este 

trabajo. 

 
Figura 13: Esquema de la técnica de empobrecimiento de malla (Walter et al, i.e, 2005). 

 
 

 
La malla seleccionada para el desarrollo del trabajo fue de tipo rectangular distribuidas a 

lo largo del dominio en el cual se encuentra inmerso el perfil aerodinámico. Este tipo de 

arquitectura se realiza para evitar problemas de mallado (como lo posee la malla tipo C) a la 

hora de alterar el ángulo de ataque el cual ha sido  previamente parametrizado en la geometría 

del perfil, adicionalmente, posee una circunferencia en la zona más cerca al perfil, en la cual es 

aplicado un refinamiento con el objetivo de obtener elementos más finos en el borde de ataque, 

zona de succión y presión del perfil como se muestra en figura 14. Además se observa el 

refinamiento de las celdas con geometría rectanguar  en el borde de ataque y en las zonas de 

succión y presión del perfil aerodinámico. El objetivo de esta arquitectura está enfocada a 



garantiza análisis precisos del flujo sobre el borde de ataque y particularmente en la zona de 

succión donde se presenta la burbuja de separación laminar mencionada previamente. 

 
Figura 14: Discretización en las fronteras del perfil 

 

 
 En las figuras 15 y 16 se muestran detalladamente el refinamiento de la malla en el 

borde de ataque y en el  borde de salida, ya que son los lugares donde se puede deducir que 

ocurren los fenómenos físicos presente en el problema. 

 

 
Figura 15: Refinamiento del borde del ataque 

 



 
Figura 16: Refinamiento del borde de salida 

 

4.4. Modelo Matemático 
 

 
Para simular la dinámica de fluidos se empleó el modelo potencial. Dado que en 

situaciones de flujos externos los efectos viscosos son apreciables principalmente en la capa 

límite, asumir un modelo potencial es una práctica aceptable, sin embargo, como la fuerza de 

arrastre en pequeños ángulos se debe principalmente a los efectos viscosos. 

Para resolver el problema se define una formulación segregada en un esquema implícito. La 

evolución en el tiempo es calculada mediante una aproximación de segundo orden. 

Si, v  v x, y,t son las componentes de la velocidad en las direcciones x e y, respectivamente 

y  p  p  x, y,t es la presión, entonces las ecuaciones que gobiernan el flujo bidimensional de 

un fluido inviscoso e incompresible son: 

  
Ecuación de continuidad: 
 

𝜕𝑈

𝜕𝑋
+

𝜕𝑉

𝜕𝑌
= 0 (15) 

 

  

 

 

    



 Ecuaciones de Euler dadas: 
 

𝜕𝑈

𝜕𝑡
+ 𝑈

𝜕𝑈

𝜕𝑋
+ 𝑉

𝜕𝑈

𝜕𝑌
= −

1

𝜌

𝜕𝑝

𝜕𝑋
 (16) 

 

 

  
𝜕𝑉

𝜕𝑡
+ 𝑈

𝜕𝑉

𝜕𝑋
+ 𝑉

𝜕𝑉

𝜕𝑌
= −

1

𝜌

𝜕𝑝

𝜕𝑌
 (17) 

 

 

4.5. Condiciones Iniciales 
 

Como el objetivo principal es analizar el comportamiento del flujo cuando éste alcance 

un régimen periódico estable las condiciones iniciales no tendrán influencia en la solución final 

después de transcurrido un largo lapso de tiempo. En general, para todas las situaciones 

analizadas, en t = 0 todas las variables tendrán un valor igual al impuesto en la entrada. 

 

Las condiciones de contorno de entrada de flujo se especifican mediante las 

condiciones en el medio de la atmósfera de Marte, es decir, son aquellas mencionadas para las 

condiciones iniciales previamente.   

 

Respecto a las condiciones de contorno de pared, las cuales modelan el 

comportamiento de flujo en las proximidades de la superficie se determina una condición de no 

deslizamiento, es decir velocidad igual a cero en el contacto de la superficie. 

 

4.6. Condiciones de Contorno 
 

 

Las condiciones de frontera se observan en la figura 17, donde la sección izquierda del 

dominio hace referencia a la entrada del flujo con un valor asociado de velocidad de 10.63 m/s  

y  presión de 70310 Pa, la sección superior e inferior son determinadas como pared como 



requisito de mallado para perfiles aerodinámicos  y la sección derecha representa la salida del 

flujo. 

 
Figura 17: Condiciones de Frontera 

 
 

Las condiciones iniciales determinan el estado de los parámetros para el momento  t=0, 

para este caso en particular serán asignados para la condición del flujo libre en la atmósfera de 

Marte. Es decir 𝜌∞ = 0.017
𝑘𝑔

𝑚3⁄ ,  𝜇∞ = 1.130 ∗ 10−5 𝑘𝑔
𝑚. 𝑠⁄ ,  𝑃∞ = 70310 𝑃𝑎, 𝑇∞ = 220 𝐾, 

adicionalmente el modelo se caracteriza por poseer un flujo de entrada axial al eje de 

coordenadas (sin rotar). 

 



4.7. Criterios de Convergencia  
 

 

Anteriormente se mencionó que el método de discretización implica que un sistema de 

ecuaciones diferenciales se reemplaza por otro equivalente pero de forma algebraica. Debido al 

número de ecuaciones de los sistemas resultante, al hecho que sean del tipo no linear, se 

requiere de una estrategia iterativa para la inversión de la matriz de coeficientes del sistema de 

ecuaciones. El método iterativo se basa en un criterio de convergencia relacionado con la 

precisión requerida de la solución, por lo tanto es de importancia una selección adecuada de 

estos valores. Para evaluar la convergencia durante el proceso iterativo de cálculo se plantea 

un valor de 10-3 para el arrastre y sustentación.  Además de ello durante la simulación se 

observa la estabilización y convergencia de todas las magnitudes durante el proceso de 

cálculo. Adicionalmente se aclara que el  análisis se ejecuta con 200 iteraciones disponibles 

para la convergencia del modelo de transición a emplear. 

 

 

4.8. Modelo de Turbulencia 
 

 
Como se ha mencionado anteriormente los fenómenos de flujo asociados para 

condiciones de bajo número de Reynolds es la formación de burbujas de separación laminar en 

la zona de succión del perfil (intradós). Dado lo anterior, el bajo número  de Reynolds plantea 

una selección cuidadosa del modelo de turbulencia a emplear en la simulación. Usualmente el 

modelo de turbulencia usado para simular perfiles aerodinámicos a bajo número de Reynolds 

es el Spallart Allmars, sin embargo este presente ciertas complicaciones para detectar la 

generación de burbuja de separación laminar (Morgado, Vizinho, & Silvestre, 2016). Por otro 

lado el modelo K-Kl- ω está desarrollado para flujos en transición donde puede determinar con 

precisión la generación de la burbuja de separación laminar donde es posible asegurar que 



ocurre la transición entre flujo laminar y turbulento, se modelan con tres ecuaciones para la 

viscosidad turbulenta (Walters & Leylek, 2004). 

 

Este modelo fue propuesto originalmente por (Walters & Cokljat, 2008), pero la versión 

que se utilizó en este trabajo corresponde a la presentada en (Lopez & Walters, 2017) donde, 

además de algunas correcciones tipográficas a las ecuaciones del artículo original, se incluye 

una modificación a fin de evitar la producción de energía cinética laminar lejos de las paredes, 

lo cual carece de sentido físico.  

 

Este se considera un modelo de turbulencia de tres ecuaciones y es empleado para 

predecir el desarrollo de capas límites y calcular la transición de un régimen laminar a 

turbulento. Aquí las ecuaciones de transporte se conforman de: energía cinética turbulenta kt, 

energía cinética laminar kL, producción de la turbulencia generada por las fluctuaciones 

turbulentas , producción del efecto promediado de la ruptura de corrientes de flujo en la 

turbulencia durante la transición R, ruptura de la turbulencia debido inestabilidades es 

representada por la producción de la transición natural RNAT, difusividad turbulenta αT, 

disipación cercana a las paredes DT  y DL, y la escala de tiempo turbulento inversa ω. 

𝐷𝐾𝑇

𝐷𝑡
= 𝑃𝑘𝑇 + 𝑅 + 𝑅𝑁𝐴𝑇 − 𝜔𝐾𝑡 − 𝐷𝑇 +

𝜕

𝜕𝑋𝑗
[(𝜐 +

𝛼𝑇

𝛼𝑘
)

𝜕𝑘𝑇

𝜕𝑋𝑗
] (18) 

𝐷𝑘𝐿

𝐷𝑡
= 𝑃𝑘𝑙 − 𝑅 − 𝑅𝑁𝐴𝑇 − 𝐷𝐿 +

𝜕

𝜕𝑋𝑗
[𝜐

𝜕𝑘𝐿

𝜕𝑋𝑗
] (19) 

𝐷𝜔

𝐷𝑡
= 𝐶𝜔1

𝜔

𝑘𝑇
𝑃𝑘𝑇 + (

𝐶𝜔𝑅

𝑓𝑊
− 1)

𝜔

𝑘𝑇

(𝑅 + 𝑅𝑁𝐴𝑇) − 𝐶𝜔2𝜔2 + 𝐶𝜔3𝑓𝜔𝛼𝑇𝑓𝑊
2 √𝑘𝑇

𝑑3

+
𝜕

𝜕𝑋𝑗
[(𝜐 +

𝛼𝑇

𝛼𝜔
)

𝜕𝜔

𝜕𝑋𝑗
] 

(20) 

 

 



CAPÍTULO V: ANÁLISIS DE LOS RESULTADOS 

5.1. Análisis de la composición de la atmósfera de Marte 

Se realizó un análisis bibliográfico que permitió determinar la composición de la 

atmósfera de Marte. La cual posee una baja densidad y viscosidad dadas las bajas 

temperaturas presentes en el medio, lo que resulta para una aeronave sumergida en dicho 

fluido una condición de operación en un bajo número de Reynolds (parámetro adimensional 

que relaciona las fuerzas inerciales sobre las viscosas), en rangos de 𝑅𝑒 ≈ 103 a 104. 

Adicionalmente, el bajo número de Reynolds generará una disminución significativa en las 

fuerzas aerodinámicas, que solo se compensan marginalmente con una aceleración 

gravitacional más baja de alrededor de 𝑔 = 3.71 m/s2. La Tabla 5 ofrece una visión general de 

las condiciones de operación para las Condiciones Marcianas (MC1). 

Además, la baja temperatura y la atmósfera basada principalmente en CO2 dan como 

resultado una baja velocidad del sonido, lo que limita aún más el funcionamiento de un perfil 

aerodinámico en la atmósfera marciana ya que los fenómenos de compresibilidad pueden 

generarse fácilmente y sus efectos inherentes en el perfil alar. 

La composición de la atmósfera marciana es de 95% de CO2, y el 5% restante 

compuesto por otros gases. Una variación estacional de aproximadamente del 20% de la masa 

atmosférica planetaria ocurre en Marte, debido a la condensación y sublimación polar de CO2. 

En la Tabla 6 se presenta una visión general de la composición de la atmósfera de Marte. 

 

 

 



Tabla 6: Condiciones de operación para la atmósfera de Marte, comparación Tierra-Marte 

 

5.1.1. Comprensión de la aerodinámica del fluido en la atmósfera de Marte 
 

Las condiciones de la atmósfera de Marte pueden presentar considerables diferencias 

respecto  a la de la tierra. Particularmente la densidad se caracteriza por poseer valores por 

debajo de 0.017 kg/m3 y la viscosidad de 1.130*10-5 kg/m*s (Balaram & Tokumaru, Rotorcrafts 

for Mars Exploration, 2014). Los Rover son vehículos terrestres no tripulados que son  

transportados desde la tierra hasta el planeta marciano con el objetivo de realizar misiones de 

exploración, sin embargo, dado los costos necesarios para el traslado y limites dimensionales 

de carga, se consideran tamaños del vehículo relativamente pequeños a la hora del diseño de 

este. Para el caso de una aeronave  se asume una superficie alar aproximadamente igual al 

tamaño del Rover. Adicionalmente, las restricciones del sistema propulsivo empleado y el 

requerimiento de misión pueden determinar una la velocidad de operación baja. Lo anterior, 

resulta en un número de Reynolds de operación entre 15000 y 20000 aproximadamente, para 

dicha condición, las fuerzas viscosas predominan sobre las inerciales, lo cual indica  la 

inminente y probable generación de la burbuja de separación laminar en la zona de succión del 

perfil (lado superior, ya que la energía cinética del flujo aguas abajo del perfil aerodinámica lo 

logra superar el gradiente adverso de presión aguas arriba de la superficie.  Este fenómeno 

causa un incremento de arrastre por presión considerable lo cual disminuye las características  



aerodinámicas del perfil y posteriormente de la aeronave (ANDERSON, 1999), Adicionalmente 

para este régimen de flujo, las fuerzas aerodinámicas presentan órdenes de magnitud bajos, lo 

cual requiere estructuras livianas y resistentes de la misma manera.  

 

5.2. Identificación y clasificación de los perfiles aerodinámicos 

 
El análisis de perfiles aerodinámicos para las condiciones desfavorables mencionadas 

en el punto anterior, es de gran importancia con el objetivo de mejorar el rendimiento de 

aeronaves no tripuladas en la atmósfera marciana las cuales  requieran características 

deseadas en base a criterios de diseño, operaciones establecidas y comportamiento positivo 

ante fenómenos aerodinámicos que reduzcan la eficiencia del perfil. 

 

Para la análisis se toma un banco de 134 perfiles aerodinámicos donde la mayoría de 

estos son usados usualmente en aplicaciones para condiciones de bajo número de Reynolds y 

aeronaves STOL (short take off and landing), estos son sometidos a un análisis en la 

herramienta Xfoil, la cual emplea un método de paneles y una formulación integral de la capa 

límite para el análisis de flujo potencial (Mark Drela drela (AT) mit (DOT) edu, 2005). Con el 

objetivo de optimizar el tiempo de cómputo se desarrolló un código en Matlab, el cual posee la 

base de datos de los perfiles en cuestión e introduce los parámetros deseados en el análisis, 

para este caso en particular el estudio se lleva a cabo a un número de Reynolds de 16000 ya 

que se encuentra en una posición intermedia del intervalo del régimen de flujo mencionado, 

adicionalmente el análisis para diferentes valores de número de Reynolds no está en el alcance 

del trabajo presente. El programa se ejecuta para ángulos de ataque entre -3 a 15 grados con 

pasos de 0.1 grados, 400 paneles son predeterminados en la superficie de perfil para obtener 

datos más acertados y 150 iteraciones en caso de ser necesarias para cada convergencia. El 



código se conecta con la herramienta  Xfoil para el análisis de cada perfil y obtiene parámetros 

usualmente deseados como lo son el coeficiente de sustentación máximo, relación CL - CD o 

eficiencia aerodinámica máxima y el ángulo asociado a dicho valor. Posterior al análisis, el 

programa genera un archivo de Excel (ANEXO 1) para visualizar y filtrar los datos de mejor 

manera, para así seleccionar en primera instancia los 5 perfiles que presenten mejor relación 

CL - CD para  ángulos de ataque relativamente bajos, los cuales pueden asociarse aquellos que 

posea la aeronave para su condición de estabilidad. Se aclara que se realiza el primer filtro con 

ayuda de la herramienta Xfoil para los 134 perfiles aerodinámicos, ya que permite un tiempo de 

cómputo 8 veces menor aproximadamente en comparación con CFD. Sin embargo, para este 

régimen de Reynolds, Xfoil no es la herramienta más recomendable a utilizar pero es 

considerablemente suficiente para un filtro y análisis inicial, para luego proceder en CFD 

analizar los 5 perfiles resultantes obteniendo datos más precisos y confiables para determinar 

el perfil más apto para dicha condición.  

 

El software desarrollado en MatLab poseen dos funciones y un script, la función 

importArifoilsCoordiante que permite leer los perfiles y obtener las coordenadas X y Y, la 

función Xfoil, contiene el código que ejecuta el software Xfoil, adicionalmente, dentro de la 

función se encuentran las líneas de código que toma los datos obtenidos y arroja los datos 

deseados en un archivo de Excel, y la función Airfoils_analysis, posee todos los perfiles que se 

desea analizar. Para cada perfil el software corre Xfoil, los datos son obtenidos y guardados, 

este proceso se realiza iterativamente siguiente para cada perfil, al finalizar genera un archivo 

Excel con los resultados calculados (ANEXO 1). Los cinco perfiles seleccionados que 

presentan los valores más altos de eficiencia aerodinámica y ángulos asociados a dicho 

parámetro relativamente pequeños son: goe05k, goe100, goe113, goe121, goe123. Se puede 

afirmar en primera instancia que el perfil goe05k posee las mejores características respecto a la 

relación CL - CD en base a los resultados obtenidos, sin embargo, en necesario realizar un 



estudio CFD que pueda confirmar la veracidad de dichos resultados y permita la obtención más 

precisa de los mismos como se muestra en la Tabla 7. 

 

Tabla 7: Resumen de los perfiles seleccionados según el análisis realizado. 

filename max_CL/CD alpha_Max_CL/CD (deg)  

goe05k 15,84009547 4,4 

goe09k 13,75 3,2 

goe113 10,10763209 3,8 

goe121 9,961804727 2,6 

goe123 9,953610327 3,4 

goe100 9,893992933 3,2 

 
 

La figura 18 muestra el comportamiento de cada uno de los perfiles seleccionados 

teniendo en cuenta la relación Cl/Cd versus el ángulo de ataque es posible notar que dicha 

relación se comienza a estabilizar para un ángulo de ataque entre 10 y 15, además se consigue 

una relación mayor para el perfil Geo5K de aproximadamente 1.2. 

 

 
Figura 18: Relación Cl/Cd para los cinco (5) perfiles seleccionados. 

 

 



En la Figura 19 se observa el coeficiente de sustentación versus el ángulo de ataque 

para los cinco perfiles seleccionados. 

 
Figura 19: Coeficiente Cl para los cinco (5) perfiles seleccionados 

 

5.2.1 Diseño de los perfiles aerodinámicos a través de un software CAD 
 

Se diseñaron los perfiles seleccionados en software ANSYS Fluent – CFD de acuerdo 

con la tabla 7. Las Figuras 20 muestran el diseño de cada uno de los perfiles seleccionados 

para ser analizados donde se pueda escoger el perfil que mejor se ajuste a las condiciones de 

la atmósfera de Marte.  

 

 

 



 

  

a. Perfil Goe100 b. Perfil Goe113 

  

c. Perfil Goe121 d. Perfil Goe123 

 

e. Perfil Goe5K 

Figura 20: Diseños de los perfiles relevantes para el  sistema propuesto. 

 

 

5.2.2 Análisis y modelación de los perfiles en un software CFD  
 

Para los 5 perfiles seleccionados se realiza un estudio aerodinámico en CFD ANSYS 



Fluent, en el cual, el ángulo de ataque  se parametriza con el objetivo de evaluar aquellos 

mismos usado en Xfoil. Posteriormente en el diseño de la malla se emplea un dominio 

rectangular con longitudes simétricas respecto a la zona de succión y presión Figura 18, se 

introduce una circunferencia para aplicar un refinamiento y poseer una malla más refinada 

cerca del perfil.  

 

Las condiciones de frontera, donde la sección izquierda del dominio hace referencia a la 

entrada del flujo, la sección superior e inferior se determina como pared y la sección derecha 

como salida. Como características de la malla posee 46434 elementos, Adicionalmente como 

criterio para asegurar la calidad de esta se garantiza un Aspecto ratio entre 0-10 y skewness 

entre 0 -1.  El análisis se realiza como el modelo de turbulencia  k-kl-omega recomendable para 

análisis para régimen de bajo Reynolds, la densidad posee un valor de 0.017 kg/m3, viscosidad 

igual a 1.130*10-5 kg/m*s, cuerda de 1 metro y velocidad de 10.63 m/s la cual garantiza un valor 

de número de Reynolds igual a 16000 el cual fue empleado y definido en el análisis de Xfoil 

como se mencionó anteriormente. 

 

La malla se valida por medio de un análisis aerodinámico al perfil NACA 0012 en Ansys 

Fluent CFD a un número de Reynolds 20000, comparado con los valores obtenidos 

experimentalmente en túnel de viento de (Robert E. Sheldahi, 1981), obteniendo un error del 

8%.   

Las siguientes tablas muestran en resultado obtenido a través de las simulaciones en 

CFD: 

 

 

 

 



Tabla 8: Resultados de las simulaciones 

Goe05k  Goe 100 

Angle Drag Lift cl/cd  Angle Drag Lift cl/cd 

0 0.04869 0.23173 4.75930  0 0.06512 0.32546 4.99762 

1 0.05130 0.46816 9.12680  1 0.06781 0.51726 7.62808 

2.5 0.05606 0.82032 14.63308  2.5 0.07676 0.77159 10.05214 

4 0.07847 1.42101 18.10911  4 0.10277 1.13979 11.09067 

5.5 0.12495 1.68199 13.46078  5.5 0.14584 1.98984 13.64430 

7 0.19137 2.00764 10.49084  7 0.17861 2.26257 12.66750 

8.5 0.28198 2.30077 8.15947  8.5 0.26146 2.47966 9.48407 

10 0.39097 2.54286 6.50402  10 0.35479 2.59327 7.30923 

11.5 0.49332 2.65671 5.38537  11.5 0.45211 2.63375 5.82549 

 

Goe 113  Goe 121 

Angle Drag Lift cl/cd  Angle Drag Lift cl/cd 

0 0.05836 0.38718 6.63492  0 0.08084 0.49040 6.06652 

1 0.06244 0.58225 9.32477  1 0.07674 0.62124 8.09592 

2.5 0.07466 0.77937 10.43876  2.5 0.09299 1.07551 11.56625 

4 0.09700 1.21785 12.55459  4 0.12791 1.67891 13.12543 

5.5 0.13482 1.98223 14.70327  5.5 0.16378 2.24637 13.71555 

7 0.18086 2.26034 12.49782  7 0.19597 2.54078 12.96509 

8.5 0.26138 2.48771 9.51745  8.5 0.26071 2.77389 10.63992 

10 0.36512 2.59509 7.10739  10 0.37115 2.91094 7.84311 

11.5 0.45487 2.64086 5.80579  11.5 0.46719 2.93034 6.27224 

 

 

Goe 123 

Angle Drag Lift cl/cd 

0 0.10398 0.54229 5.21542 

1 0.09767 0.77688 7.95458 

2.5 0.10113 1.11431 11.01848 

4 0.12751 1.53714 12.05469 

5.5 0.16833 2.10017 12.47626 

7 0.21462 2.55336 11.89703 

8.5 0.26651 2.88451 10.82341 

10 0.35737 2.99821 8.38973 

11.5 0.45171 3.03270 6.71379 

 

 

 



La Tabla 9 muestra un resumen general de las características más importantes que se 

deben tener en cuenta para hacer la selección del perfil que se ajuste a las condiciones 

estudiadas. 

 
Tabla 9: Resumen de las características analizadas en cada perfil 

Profile max_ cl/cd Angle_max_CL/CD 

goe05k 18,1091095 4.2 

goe09k 14,553491 4,3 

goe113 14,7032726 5,1 

goe121 13,7155536 5,6 

goe123 12,4762623 5,3 

goe100 13,6443012 5,5 

 

Se presentan las simulaciones de cada perfil, haciendo referencia al contorno de 

velocidad y de presión específicamente como se muestran en las Figuras 21 hasta la Figura 25, 

en ellas es posible observar que donde ocurre las presiones más bajas se consiguen las 

mayores velocidades para el borde de ataque y el de salida.  

 
Figura 211: Contorno de presión y velocidad del perfil Goe100 



 
Figura 222: Contorno de presión y velocidad del perfil Goe113 

 

 
Figura 233: Contorno de presión y velocidad del perfil Goe121 

 



 
Figura 244: Contorno de presión y velocidad del perfil Goe123 

 

 
Figura 255: Contorno de presión y velocidad del perfil Goe5K 

 



5.3 Análisis del perfil aerodinámico seleccionado 
 

 

Posterior al desarrollo de las simulaciones en CFD se observa de manera más precisa y 

confiable los valores obtenidos referentes a la eficiencia aerodinámico y el ángulo asociado, allí 

se evidencia la premisa mencionada en la sección anterior, la cual afirma que el perfil goe05k 

posee el valor más alto de la relación CL - CD respecto a los demás perfiles aerodinámicos, Se 

aprecia una diferencia del 14% entre la eficiencia aerodinámica arrojada por Xfoil y la obtenida 

en CFD Ansys Fluent.  

 

El perfil en cuestión posee ciertas características geométricas que son necesarias 

recalcar debido a que pueden ser referentes para posteriores análisis en vehículos inmersos 

para flujo de bajo Reynolds. En la figura 26 se pueden observar parámetros característicos del 

perfil como lo son el espesor y la curvatura en porcentaje de cuerda y su respectiva ubicación. 

Se puede afirmar que estos valores geométricos y similares a este pueden proporcionar aptas 

características para las condiciones de flujo empleado.  

 

Las imágenes referentes al contorno de presión y velocidad de las simulaciones de cada 

perfil hacen claridad al comportamiento del flujo a través de este, donde se puede observar una 

disminución de presión en el lado superior del perfil (zona de succión) dado el incremento de 

velocidad, y de la misma manera un incremento de presión en el lado inferior del perfil (zona de 

presión) dado el incremento de velocidad.  



 
Figura 26: parámetros característicos del perfil como lo son el espesor y la curvatura en 

porcentaje de cuerda y su respectiva ubicación 

 

 

Con el objetivo de poder analizar el comportamiento del perfil aerodinámico GOE5K se 

decidió simular dicho perfil en condiciones atmosféricas terrestres, donde se pudo notar que 

hay características que se comportan mejor en condiciones Tierra que en la atmósfera de 

Marte. Los coeficientes de sustentación y arrastre tienen una mejor adherencia en la atmósfera 

Tierra como se nota en las figuras 27 y 28, siendo esto así se puede decir que el perfil se 

adapta a dichas condiciones marcianas ya que el comportamiento es bastante similar en la 

tierra.  

 

 
Figura 27: Coeficiente CL versus ángulo de ataque α 

 

 

 



 
Figura 28: Coeficiente CD versus ángulo de ataque α 

 
 

Según la comparación realizada en las dos condiciones analizadas (Tierra – Marte) es 

posible observar en las figuras 29 y 30 como la relación CL/CD tienen comportamientos 

similares, donde su rendimiento es mejor para las condiciones de la atmósfera de Marte.  

 
Figura 29: Coeficiente CL versus Coeficiente CD 



 
Figura 300: Relación CL/CD versus ángulo de ataque α 

 
 

En las figuras 31 y 32 se muestran los contornos de presión y velocidad para el perfil 

aerodinámico GOE5K a diferentes ángulos de ataque α, donde se puede ver que para ángulos 

de ataque pequeños se empieza a notar una separación que no anuncia un comportamiento 

periódico en el borde de ataque. Además se puede decir que a medida que el ángulo de ataque 

va aumentando hay un cambio en el comportamiento del flujo notándose la transición del 

mismo. En la superficie superior del perfil, cerca del borde de ataque, se observa un punto de 

velocidad máxima que se traduce en una zona de baja presión. Esto induce un gradiente de 

presión adverso corriente abajo.  



 
Figura 311: Contorno de presión del perfil GOE5K para diferentes ángulos de ataque α 

 

 

 
Figura 322: Contorno de velocidad del perfil GOE5K para diferentes ángulos de ataque α 

 

 

En la secuencia de líneas de corriente, las curvas cerradas indican que un vórtice se ha 

desprendido y es arrastrado corriente abajo. El punto de separación se mueve hacia las 

cercanías del borde de ataque produciendo un alto arrastre para un ángulo de ataque de 10, 

siendo apreciable una estela que muestra un comportamiento periódico. Claramente ya se 

desprenden pequeños vórtices como se visualiza en la siguiente secuencia, como se muestra 



en las figuras 33 y 34. La región separada abarca toda la superficie superior del perfil 

produciendo una gran estela, lo que a su vez es la causa principal del arrastre. Las líneas de 

corriente en el borde de salida muestran como se produce un vórtice que rápidamente es 

arrastrado por el flujo. 

 

 
Figura 333: Líneas de corriente del perfil GOE5K para diferentes ángulos de ataque α 

 

 

 

 
Figura 344: Vectores de velocidad del perfil GOE5K para diferentes ángulos de ataque α 



CAPÍTULO VI: CONCLUSIONES Y RECOMENDACIONES 
 

 
6.1. Conclusiones 

 

El perfil que mejor desempeño arrojó en las simulaciones CDF, fuel el perfil Goe5k, con 

valores CL/CD = 18.1091, un valor alto que garantiza sustentación del perfil en la atmósfera de 

Marte. Con diferentes configuraciones de ángulo de ataque podemos obtener desempeños 

superiores, encontrando su mejor desempeño en ángulos de ataque de 10°, en donde 

observamos bajos valores de velocidad y altos valores de presión en el intradós, arrojando la 

mayor sustentación del perfil, así mismo, ser encontró que la perdida se alcanza en ángulo de 

ataque 12°. Es importante aclarar que el refinamiento de la malla cumple con los 

requerimientos impuestos por el tratamiento reforzado de pared, permitiendo una simulación 

adecuada del comportamiento del perfil en la atmósfera marciana. Una configuración del perfil 

con ángulos de ataque entre 5° y 10° permite generar la sustentación requerida para vuelo en 

Marte. 

 

Hoy en día es mucho más fácil acceder a la información sobre la atmósfera de Marte y 

su composición, dado el interés que este planeta genera para la humanidad. Aunque existe 

mucha información publicada, es preciso aclarar que las fuentes confiables con datos exactos 

no se consiguen fácilmente, por lo cual el trabajo de revisión bibliográfica fue fundamental para 

obtener datos que permitieron realizar una simulación más aproximada a las condiciones reales 

de Marte. El Centro de Investigación AMES de la NASA, es una fuente de datos confiable sobre 

Marte, la información publicada corresponde a datos reales captados por los Rovers que se 

encuentran en labores exploratorias en superficie y sistemas de observación en órbita 

alrededor del planeta permitiendo su análisis y caracterización para emular la densidad y 



viscosidad del fluido. 

 

Los 134 perfiles aerodinámicos fueron seleccionados basados en su capacidad para 

generar sustentación en condiciones de bajo número de Reynolds, una vez analizados a través 

de algoritmitos en MatLab, se clasificaron por su mejor relación CL-CD y mejores ángulos de 

ataque en esta relación, encontrando que cinco perfiles muestran desempeños sobresalientes 

entre los demás, en condiciones de la atmósfera de Marte. La atmósfera de Marte, es mucho 

menos densa y presenta un factor de viscosidad menor al de la tierra, por lo cual, el 

desempeño de un perfil aerodinámico presenta ciertas diferencias en comparación al 

desempeño que tendría en la tierra.  

 

Los diseños implementados permiten establecer el comportamiento del flujo de fluidos 

en torno al perfil aerodinámico correspondiente al GOE5K, el cual es expuesto a corriente libre 

para pequeños y grandes ángulos de ataque. Los resultados de la modelación muestran, en 

general, una buena aproximación cualitativa en algunos de los parámetros de estudio (curvas 

de lift y drag). El flujo fue simulado en un amplio espectro de ángulos de ataque, visualizándose 

el comportamiento del flujo y, en particular, caracterizando el desprendimiento de vórtices en 

cada uno de ellos hasta alcanzar la perdida aerodinámica. 

 

Finalmente, el presente trabajo presenta una referencia para el desarrollo de sistemas 

espaciales de la fuerza aérea, para simular y caracterizar el comportamiento de flujos de fluidos 

en atmósferas diferentes a la tierra, en torno a perfiles aerodinámicos para un amplio rango de 

ángulos de ataque. 

 

 



6.2. Recomendaciones 

Como trabajo futuro se recomienda analizar el perfil aerodinámico GOE5K 

experimentalmente a través de un túnel de viento cerrado donde se pueda simular las 

condiciones de la atmósfera de Marte y poder hacer un análisis de la efectividad en dichas 

condiciones.  

 

Analizar una gama de perfiles más amplia que se seleccione características superiores 

en los coeficientes de arrastre y sustentación para ángulos de ataque mayores, además se 

hace necesario estudiar diferentes modelos de turbulencia para poder ajustarlo a las 

condiciones de la atmósfera de Marte.  

 

Es de gran importancia realizar un análisis exhaustivo respecto a las condiciones 

ambientales a las cuales el vehículo aéreo operará mayormente, ya que estas afectan 

significativamente las fuerzas aerodinámicas de un perfil alar. 
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ANEXOS 

ANEXO I – Tabla de resultados con los cálculos realizados a cada uno de los 133 perfiles 
seleccionados: 
 

No

. 

Airfoil Cl 

máximo 

Maximum 

angle 

(deg) 

Slope 

(1/rad) 

alpha_lift

_cero 

(deg) 

CD_alph

a_cero 

Cm_alp

ha_cero 

max_CL

/CD 

alpha_Max_

CL/CD (deg) 

Thicknes

s %C 

1 eiffel10.dat 1.1798 6.8 5.9354 -1.2 0.04246 -0.0882 25.031 3.00 7.18 

2 goe05k.dat 0.8701 15 4.8089 -0.6 0.02496 -0.0254 14.840 4.40 3.84 

3 goe09k.dat 0.8784 15 6.5295 -0.4 0.02364 -0.0182 13.750 3.20 2.65 

4 goe06k.dat 0.9484 8.6 4.4284 -0.2 0.03275 -0.0319 11.224 8.60 7.78 

5 raf30md.dat 0.7128 15 3.0421 0 0.02609 0 10.413 6.00 7.60 

6 naca64a210.d

at 

0.7918 7.8 3.8518 0  0.03039 -0.0091 10.399 7.80 10.02 

7 coanda2.dat 0.9179 8 3.4014 -1 0.02914 -0.0326 10.127 8.00 7.30 

8 goe113.dat 0.9118 15 3.8328 -1.4 0.02801 -0.0385 10.108 3.80 6.97 

9 goe121.dat 0.9883 15 3.9024 -1.2 0.03629 -0.0667 9.962 2.60 8.97 

10 goe123.dat 1.009 15 4.8253 -5 0.04499 -0.0703 9.954 3.40 9.29 

11 goe100.dat 0.9178 15 5.2222 -2  0.03037 -0.0409 9.894 3.20 7.72 

12 goe57.dat 0.9945 15 4.0195 -1 0.04323 -0.0702 9.713 2.80 9.33 

13 coanda1.dat 0.835 15 5.1971 0 0.02905 -0.0308 9.571 3.20 7.00 

14 naca64a010.d

at 

0.6461 7 2.6215 0 0.03002 0 9.362 7.00 9.99 

15 isa571.dat 0.945 15 3.1573 -1.8 0.03116 -0.0457 8.882 1.80 8.02 

16 e49.dat 1.0872 15 4.1133 -1.4 0.05424 -0.1049 8.802 3.80 11.43 

17 naca2408.dat 0.8304 15 3.5039 -0.6 0.02811 -0.0262 8.769 4.40 8.21 

18 n0009sm.dat 0.6534 15 2.2494 0 0.02807 0 8.656 6.00 9.02 

19 raf15.dat 0.7801 15 3.3722 -1.2 0.02818 -0.0193 8.456 2.60 7.04 

20 RAF 15.dat 0.7801 15 3.3722 -1.2 0.02818 -0.0193 8.456 2.60 7.04 

21 s4110-il.dat 0.8767 15 3.4837 -0.8 0.0306 -0.0426 8.348 4.20 9.02 

22 goe101.dat 0.9255 15 3.5098 -1.2 0.03074 -0.0485 8.243 4.60 8.10 

23 coanda3.dat 0.821 15 3.0043 -1.2 0.03122 -0.0245 8.181 3.40 7.70 

24 b707c.dat 0.7156 8.2 4.1306 0.2 0.03101 -0.0041 8.092 8.20 9.58 



25 e387.dat 0.9649 15 5.5236 -3 0.03278  -0.0304 8.074 5.00 9.65 

26 naca64a410.d

at 

0.8288 15 3.2930 0 0.03299 -0.0314 8.005 6.00 10.09 

27 goe133.dat 0.9337 15 3.4808 -1.4 0.03299 -0.0551 7.983 3.60 9.15 

28 goe122.dat 0.9319 14.8 3.4584 -1.4 0.03155 -0.0484 7.864 3.60 8.48 

29 n9.dat 0.9025 15 3.1387 -2.2 0.03287 -0.0304 7.848 2.60 8.46 

30 hobie.dat 0.9166 15 4.7603 -1  0.03278 -0.0572 7.738 4.60 9.69 

31 goe124.dat 1.0086 15 4.8612 -2  0.05121 -0.0775 7.650 3.40 10.41 

32 naca001234.d

at 

0.6482 8.4 2.0353 0 0.03523 0 7.482 8.40 12.00 

33 goe81.dat 1.0086 15 4.3412 -1 0.05519 -0.0666 7.288 3.60 11.01 

34 naca001264.d

at 

0.5769 15 1.9227 0 0.03551 0 7.229 6.80 12.00 

35 m665.dat 0.7054 15 4.0263 -2 0.02829 -0.0091 7.101 8.20 7.90 

36 s4053-il.dat 0.816 15 3.4352 -0.4 0.03203 -0.0298 7.082 5.40 9.22 

37 e178.dat 0.8209 15 4.2688 -3  0.0315 -0.0274 7.077 5.80 8.99 

38 e212.dat 0.8609 15 4.1341 0 0.03234 -0.0355 6.916 5.00 11.01 

39 raf32md.dat 0.8616 15 3.7710 -0.2 0.03657 -0.0495 6.846 6.20 11.10 

40 m7.dat 0.8662 14.8 3.6711 -0.2 0.04602 -0.0272 6.763 5.80 9.15 

41 e182.dat 0.7596 15 3.554 0 0.02929 -0.0109 6.731 5.60 8.53 

42 n6409.dat 0.9595 15 4.0524 -0.2 0.05207 -0.0648 6.509 6.00 11.55 

43 isa960.dat 0.9315 15 3.0749 -1.4 0.04125 -0.054 6.460 2.80 10.43 

44 waspsm-il.dat 0.8401 15 3.1207 -1 0.03167 -0.0357 6.434 4.20 9.73 

45 NAca 

63A612.dat 

0.8515 15 3.9821 0.2 0.03978 -0.0469 6.307 6.60 12.35 

46 isa961.dat 0.9305 15 3.0895 -1.6 0.04023 -0.0526 6.272 2.60 10.30 

47 isa962.dat 0.9311 15 3.2109 -1.4 0.04361 -0.0528 6.268 2.60 10.60 

48 goe63.dat 1.0225 14.8 3.8077 -1 0.06088 -0.0299 6.199 5.20 12.05 

49 e211.dat 0.8135 15 3.543 0.4 0.03303 -0.0244 6.182 6.00 11.11 

50 raf6.dat 0.8513 15 2.8704 -1 0.03849 -0.044 6.072 2.80 10.08 

51 m22.dat 0.9313 15 3.9655 -5 0.0523 -0.0354 6.010 6.60 10.39 

52 dormoy.dat 0.8701 15 2.7784 -2 0.03466 -0.022 5.984 3.00 9.00 

53 goe07k.dat 0.7834 13 3.8516 1 0.0433 -0.0329 5.900 7.80 11.41 

54 s2091-il.dat 0.8707 15 4.4938 3.456  0.03607 -0.0462 5.878 5.20 10.74 



55 raf28.dat 0.7328 15 3.9655 0.4 0.03115 -0.014 5.844 6.20 9.92 

56 e67.dat 0.8129 15 3.942 0.6 0.03741 -0.0377 5.754 6.40 12.21 

57 e67.dat 0.8129 15 3.2245 0.6 0.03741 -0.0377 5.754 6.40 12.21 

58 n63412.dat 0.7821 15 3.134 1.4 0.03496 -0.0113 5.719 6.80 12.05 

59 n12.dat 0.5974 15 3.2679 0 0.03078 -0.0002 5.707 7.80 10.46 

60 goe92.dat 0.928 15 3.4942 -0.8 0.05137 -0.0643 5.553 5.40 10.42 

61 n11h9.dat 0.7899 15 3.4386 0.6 0.04764 -0.017 5.544 6.80 10.16 

62 SD7034.dat 0.8537 15 3.3698 -0.4 0.03686 -0.0433 5.544 5.60 11.08 

63 goe14k.dat 0.6469 10.8 2.6471 1.2 0.04429 -0.0136 5.473 10.20 12.28 

64 n5h10.dat 0.6709 15 3.9124 0.6 0.03589 -0.006 5.472 7.20 10.10 

65 clarkv.dat 0.7726 15 3.4172 0.2 0.03801 -0.0309 5.400 5.80 12.09 

66 m25.dat 0.9483 15 3.2763 -1 0.05394 0.0039 5.316 8.80 12.07 

67 curtisc72.dat 0.9283 15 3.0620 -2.2 0.04608 -0.0481 5.288 3.60 11.73 

68 CRTISS72.dat 0.9283 15 3.0620 -2.2 0.04608 -0.0481 5.288 3.60 11.73 

69 s7055-il.dat 0.7842 15 3.2250 0.2 0.03647 -0.0286 5.249 6.80 10.76 

70 s1223.dat 1.2343 15 -2.5997 -1.3 0.09988 -0.0063 5.210 6.60 15.11 

71 n11.dat 0.8987 15 4.1400 -1.4 0.0447 -0.0484 5.131 4.00 11.28 

72 m23.dat 0.861 15 4.1038 0.8 0.05836 -0.0277 5.066 8.20 11.70 

73 bambino6.dat 0.6008 14.8 2.1793 1.2 0.04189 -0.0108 4.977 9.60 12.00 

74 n10.dat 0.8881 15 2.9412 -2 0.04383 -0.0365 4.972 5.20 11.24 

75 clarkx.dat 0.7817 15 4.4162 1.5 0.03765 -0.0319 4.961 6.20 12.18 

76 goe29b.dat 0.9816 15 3.1747 -1  0.06494 0.0058 4.941 5.20 13.16 

77 MH 114.dat 0.9466 15 0.8073 0.6 0.06646 -0.0649 4.904 7.00 14.58 

78 b707b.dat 0.5477 15 1.3423 1 0.03711 0.0091 4.863 6.20 12.19 

79 clarkw.dat 0.7839 15 3.0828 0 0.0378 -0.0326 4.855 6.80 12.00 

80 clarkz.dat 0.8072 15 3.2159 0.2 0.04114 -0.0276 4.736 6.80 12.27 

81 m26.dat 0.9062 15 4.7735 1.4 0.05948 0.0232 4.732 12.20 13.25 

82 n13.dat 0.5443 15 1.7169 0.2 0.03416 0.0005 4.692 7.60 11.80 

83 usa98.dat 0.9511 15 1.0097 1.3 0.09025 0.0093 4.684 7.20 16.65 

84 e210.dat 0.8126 15 3.23 1.2 0.04306 -0.0337 4.560 8.60 13.90 

85 n64212mb.dat 0.6871 15 4.4779 1.4 0.03476 0.0053 4.540 5.20 12.05 

86 m9.dat 0.9245 15 3.2293 0 0.06064 -0.0054 4.538 6.00 12.33 

87 DF102.dat 0.7133 15 3.9232 0.6 0.03332 -0.0123 4.521 4.60 11.28 

88 n22.dat 0.896 15 3.0003 -1.8 0.04975 -0.0423 4.517 5.20 12.42 



89 n14.dat 0.5472 15 1.7461 0.2 0.03414 -0.0004 4.463 7.20 11.48 

90 m685.dat 0.6563 15 3.234 0 0.03426 -0.0059 4.332 7.20 10.34 

91 m8.dat 0.9205 15 2.5393 0  0.06572 0.0505 4.255 12.00 13.87 

92 n2h15.dat 0.7504 15 4.4385 1.8 0.06392 0.0232 4.254 10.20 15.06 

93 n1h15.dat 0.7053 15 4.7367 2.2 0.0635 -0.0124 4.234 11.00 14.81 

94 n8h12.dat 0.7169 15 3.6031 1.6 0.04307 -0.0131 4.212 9.00 12.02 

95 raf31.dat 0.6625 15 3.7942 2 0.03632 -0.0084 4.163 7.80 12.84 

96 n642415.dat 0.7029 15 4.313 3.2 0.04625 -0.0046 4.112 8.80 15.03 

97 m27.dat 0.8185 15 9.8719 2.8 0.07282 0.0423 4.036 14.80 15.86 

98 daytonwright6.

dat 

0.8657 15 3.1235 -0.4 0.05728 -0.0398 4.034 14.00 13.94 

99 naca1412.dat 0.6771 15 2.8084 1 0.03276 -0.0031 4.033 6.20 12.02 

10

0 

m24.dat 0.7628 15 6.2312 2.4 0.069 -0.0082 4.003 14.20 14.47 

10

1 

n63415.dat 0.7075 15 4.12 3.2 0.04569 -0.0047 3.985 9.00 15.03 

10

2 

NACA 63-

412.dat 

0.7075 15 4.312 3.2 0.04569 -0.0047 3.985 9.00 15.03 

10

3 

raf38.dat 0.6718 15 3.9655 1.8 0.03828 -0.0093 3.948 8.60 12.65 

10

4 

goe08k.dat 0.6639 15 4.8381 -2.4  0.06137 -0.0088 3.941 10.60 15.40 

10

5 

clarkyh.dat 0.7469 15 3.234 0 0.04095 -0.0067 3.919 5.60 11.90 

10

6 

sd7062-il.dat 0.7883 15 3.4939 1.4 0.04396 -0.0297 3.886 13.20 14.21 

10

7 

m6.dat 0.6694 15 3.123 1.2 0.03886 -0.005 3.837 8.40 12.16 

10

8 

raf33.dat 0.689 15 3.2043 1.8 0.05598 0.0005 3.759 13.80 13.28 

10

9 

S2027.dat 0.698 15 3.443 2.6 0.04221 -0.0077 3.756 13.00 14.55 

11

0 

n64212ma.dat 0.7272 15 2.6257 1.2 0.03601 -0.0036 3.709 11.80 12.02 



11

1 

n24.dat 0.857 15 3.0965 -0.2 0.07283 -0.0414 3.628 15.00 17.12 

11

2 

clarym15.dat 0.6971 15 3.5744 2 0.04544 -0.0193 3.570 15.00 15.24 

11

3 

glennmartin2.d

at 

0.7255 15 3.1150 1.4 0.0627 -0.0083 3.556 14.80 14.23 

11

4 

goe15k.dat 0.5595 15 3.121 2 0.05613 -0.0138 3.512 8.20 15.35 

11

5 

n2414.dat 0.6752 15 1.8148 -4 0.03878 -0.0066 3.476 12.60 14.12 

11

6 

naca747a415.

dat 

0.6118 15 3.9213 3.4 0.04953 -0.0026 3.463 12.80 14.99 

11

7 

raf34.dat 0.625 15 3.4131 2.4 0.03911 -0.0016 3.461 12.60 12.64 

11

8 

clarkys.dat 0.6022 15 3.31 0.4 0.04123 -0.0062 3.373 12.20 11.70 

11

9 

raf48.dat 0.621 15 3.124 3.2 0.04553 -0.0065 3.346 14.60 14.98 

12

0 

n2415.dat 0.6533 15 1.4578 -4 0.04136 -0.0038 3.322 14.00 15.11 

12

1 

naca747a315.

dat 

0.5829 15 3.124 3.6 0.04972 -0.0006 3.277 12.80 15.02 

12

2 

glennmartin3.d

at 

0.66 15 3.543 0 0.05292 -0.0144 3.224 15.00 13.78 

12

3 

clarym18.dat 0.6105 15 3.9121 4.2 0.05384 -0.0084 3.131 15.00 18.19 

12

4 

glennmartin4.d

at 

0.5891 15 -2.2681 3.6 0.06598 0.0176 3.085 15.00 15.49 

12

5 

raf30.dat 0.5603 15 1.0625 -2 0.03524 0 3.004 13.00 12.64 

12

6 

n64015.dat 0.5491 15 0.3238 -4 0.04693 0 2.908 11.80 14.96 

12

7 

MH 93.dat 0.496 15 -0.0283 -3  0.05215 0.0071 2.722 15.00 16.22 



12

8 

naca0018.dat 0.4697 15 -0.6915 0  0.05405 0 2.467 15.00 18.01 

12

9 

raf69.dat 0.3999 15 -0.7047 -1  0.07694 -0.0066 2.276 15.00 20.64 

13

0 

naca66-

018.dat 

0.3555 15 1.1303 0 0.06302 0 2.075 15.00 18.00 

13

1 

naca0021.dat 0.3816 15 -1.2683 0  0.07371 0 2.044 15.00 21.01 

13

2 

naca0024.dat 0.2898 15 -1.3072 0  0.09831 0 1.576 15.00 24.01 

13

3 

raf89.dat 0.2605 14.8 -0.8532 -5 0.11494 -0.006 1.484 15.00 25.00 

 


