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Resumen

Los primeros desarrollos de vehiculos aéreos mas pesados que el aire heredaron de
las embarcaciones la posicion de la hélice, siendo esta ubicada en la parte posterior
empujando la aeronave. De esta manera recibieron la denominacion de hélice de empuje o
pusher en inglés. Esta configuracién tiene algunas ventajas operativas respecto a la
convencional hélice tractora, entre las cuales se pueden mencionar la mejor visibilidad que
presenta el piloto para su pilotaje, la expulsion de los gases de escape en un punto posterior
a la cabina que disminuye el ruido en cabina, como asi también cuando la aeronave se utiliza
para observacion al suelo, para emplear la proa de esta con el objeto de introducir
instrumental o equipos de deteccion al suelo. Las ventajas aerodinamicas de esta
configuracién son la reduccion de la resistencia de piel y una mejor eficiencia aerodinamica
del ala contribuyendo a la sustentacién, ya que la aeronave se enfrenta a un flujo limpio sin
componentes rotacionales debido a un impulsor delante. Al mismo tiempo se produce un
aumento del desempefio de la hélice al recibir un flujo con menor velocidad y un aumento del
angulo de pérdida del ala por la succién de la hélice.

La escasa cantidad de documentacion y reportes de cémo se comporta
aerodinamicamente esta configuracion motiva el interés de evaluarla para conocer la
respuesta ante las condiciones entre las que se considera el analisis del efecto aerodinamico
sobre un dispositivo hipersustentador de borde de fuga expuesto a altos angulos de ataque,
como asi también en condiciones estacionarias en un amplio rango de angulos de ataque.

En el desarrollo de las tareas experimentales, previo a los ensayos con el fin de
conocer el campo fluidodinamico completo de la seccion de prueba se realiza la
caracterizacion del flujo en el tinel de viento, utilizando mediciones del campo de velocidad
del tinel de viento limpio con anemometria de hilo caliente. Estas mediciones permitieron
determinar el perfil de velocidades en la seccion de prueba como asi también la intensidad
de turbulencia.

Con el fin de realizar los ensayos experimentales se proyectd, disefié y construyd un
modelo, incluyendo un dispositivo hipersustentador mévil, al cual se le acopla un impulsor con
hélice en la configuracion indicada para su estudio. Sobre el mismo se midieron distribuciones
de presion (ala y dispositivo moévil). Se realizaron ensayos estacionarios que consistieron en
la medicion de las presiones para un amplio rango de angulos de ataque que permitié
comparar los resultados con la bibliografia correspondiente. Estos resultados presentaban los
mismos comportamientos analizados en dicha bibliografia, lo que permitié validar el modelo
de ensayo y estudiar la estabilidad del comando a partir del calculo del coeficiente de
momento de charnela. Para dichos ensayos se constaté que el coeficiente de momento de
charnela depende tanto del angulo de ataque como de la deflexion del flap con un
comportamiento tipico de un perfil con curvatura, cuando la hélice se encuentra en reposo.

Una vez analizados los resultados de los ensayos estacionarios, se realizaron
ensayos no estacionarios, donde el modelo fue estudiado en tres angulos de ataque
representativos. Se utilizé un dispositivo generador de perturbaciones en el flujo incidente que
permitié simular altos angulos de ataque. Se encontré que los parametros estudiados afectan
los resultados respecto a las caracteristicas fluidodinamicas del comando y su estabilidad,
mediante el analisis del coeficiente de momento de charnela donde se encontrd la
dependencia con el angulo de ataque, la deflexion del flap y la rotacion de la hélice.
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Simbolos y abreviaturas

Simbolos y abreviaturas

a: angulo de ataque

6: angulo de deflexion del flap

U Viscosidad de la corriente libre

Vs Viscosidad cinematica de la corriente libre

P densidad de la corriente libre

o,. desviacién estandar de la velocidad longitudinal

c: cuerda del modelo

c¢r. cuerda del flap

C.: raiz media cuadratica de la cuerda del comando detras del eje de rotacion
Ch: coeficiente de momento de charnela

Cho: coeficiente de momento de charnela residual para a=0° y 6=0° para comandos
con curvatura

Ci: coeficiente de sustentacion de una seccion alar
Cia: pendiente de la curva de Cyvs a

Cp: coeficiente de presion de una seccion alar

f: frecuencia

HM: momento de charnela, por su sigla en ingles
lu: intensidad de turbulencia longitudinal

l: longitud caracteristica

n: velocidad de rotacién del motor o hélice indistintamente.
N: cantidad de palas de una hélice

q: presion dinamica, %pmV2

R: radio de la hélice

Re: Numero de Reynolds

S.: superficie del comando para el calculo de Cy,

u: velocidad longitudinal media

U, o V: velocidad de la corriente libre

PSD: densidad espectral de potencia

VANT: vehiculo aéreo no tripulado
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1: Antecedentes
1.1 Problematica abordada

El uso de hélices como elemento principal de propulsiéon se remonta a los primeros
aeroplanos inventados por el hombre. Existen dos configuraciones: hélice tractora, cuando la
hélice se ubica delante del motor y ésta tracciona; y hélice de empuje, cuando la hélice se
ubica detras del motor y esta empuja. En los albores de la aviacion esta disposicion del
elemento propulsor fue heredada de los vehiculos acuaticos. Las primeras aeronaves, tanto
el 14 bis de Santos Dumont mostrado en la Figura 1.1, como el Flyer 1 de los hermanos
Wright mostrado en la Figura 1.2, contaban con hélices en configuracion de empuije.

Figura 1.2 - Flyer 1 de los hermanos Wrigth. [2]
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Pero también otra de las primeras aeronaves de la época contaba con hélices
tractoras, la denominada Condor no. 21 de Whitehead, este se muestra en la Figura 1.3.

Figura 1.3 - Condor No. 21 de Whitehead. [3]

El desarrollo de aeronaves de una unica hélice priorizd por una cuestion practica y de
estabilidad a la hélice tractora, pero alternativamente se continué con el estudio de la hélice
de empuje o una combinaciéon de ambas. En la Primera Guerra Mundial, la hélice tractora
dificultaba el uso de armamento, ya que para que el piloto pudiera maniobrar la aeronave y
disparar al mismo tiempo, la linea de disparo debia atravesar el disco de la hélice, por este
motivo se intensificé el disefo de aeronaves con hélices de empuje hasta el desarrollo de la
ametralladora sincronizada. Este invento catapulté definitivamente el desarrollo de aeronaves
con hélice tractora. Luego, el periodo entre guerras resultd muy fecundo para esta
configuracién en detrimento de la configuraciéon de empuje. Sin embargo, hubo algunos
disefios combinando ambas configuraciones como la aeronave Plus Ultra, un Dornier Do J
Wal que unié Palos de la Frontera con Buenos Aires en el aino 1926, esta aeronave, cuya
imagen se muestra en la Figura 1.4, se encuentra en exposicién en el Museo de Transporte
del Complejo Museografico Provincial “Enrique Udaondo” en la ciudad de Lujan.

- A l__ﬂpr.'
et =

— ...-.-w'ﬂ."‘l ol T

Figura 1.4 - Hidroavién Plus Ultra. [4]

Durante y después de la Segunda Guerra Mundial proliferaron los disefios de
aeronaves militares de los cuales varios se trataban de aeronaves con hélices en
configuracion de empuje, el mas destacable por la cantidad producida es el Convair B-36
Peacemaker, un bombardero de gran tamafo cuya imagen se observa en la Figura 1.5.
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Figura 1.5 - Convair B-36 Peacemaker. [5]

Otro ejemplo de combinacion de configuraciones de empuje y tractora es el Cessna
Skymaster que se muestra en la Figura 1.6, esta aeronave presenta mayor velocidad cuando
se opera con la hélice de empuje sola en oposicién a cuando se opera con la hélice tractora
sola, este fendmeno no se debe a que la hélice de empuje tiene mejor rendimiento que la
tractora, se debe a que la hélice en configuracion de empuje reduce la resistencia del fuselaje.

Figura 1.6 - Cessna Skymaster. [6]

El estudio y desarrollo de hélices en configuracion de empuje ha aumentado en los
ultimos anos debido a un incremento en su aplicacion en vehiculos aéreos no tripulados
(VANT), como asi también en aviacion general. Una aeronave muy actual que ostenta una
muy baja resistencia fue disefiada con una hélice en configuracion de empuje, se trata de la
aeronave Celera 500L de Otto Aviation, en la Figura 1.7 se puede observar la amplia deriva
vertical para lograr estabilidad debido a la dispersion de los pasajeros y el motor, lejos del
centro de gravedad.
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Figura 1.7 - Celera 500L de Otto Aviation. [7]

Una gran variedad de VANT saca provecho de la configuracién de hélice de empuje
para utilizar diversos equipos de monitoreo, imagen o comunicacion, debido a que la nariz de
la aeronave se presenta libre de obstaculos. En la Figura 1.8 se muestra el MQ-9 Reaper,
aeronave no tripulada de combate.

Figura 1.8 - MQ-9 Reaper. [8]

La hélice en configuracion de empuje es muy utilizada en aeronaves ultralivianas
debido a que las cabinas no suelen ser cerradas y a partir de posicionar el motor detras de la
cabina, permite que los gases de escape no afecten al piloto, como asi también dota de una
mayor visibilidad y seguridad de operacion. Sin embargo, el efecto sobre los comandos de
este tipo de configuracion de la hélice no esta suficientemente documentado. Una aeronave
ultraliviana que presenta estas caracteristicas es el RANS-S12XL Airaile que se muestra en
la Figura 1.9, donde se muestra una versién con cabina cerrada pero también existe la version
con cabina abierta.
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Figura 1.9 - RANS-S12XL Airaile. [9]

La problematica abordada en este trabajo surge a partir del cambio de la planta motriz
de una aeronave RANS-S12 Airaile donde la distancia entre la hélice y el ala sufrié una
reduccion. Este cambio condujo a que comenzaran a notarse vibraciones en el flap. Dicha
problematica genera el comienzo de estudios experimentales en la UIDET-LaCLyFA, con el
caso particular de un modelo de ala con hélice en configuracion de empuje para un angulo
de ataque fijo, igual al angulo de ataque de vuelo en crucero de la aeronave mencionada
(Corsaro y otros, 2012), (Savloff y otros, 2014), (Algozino y otros, 2016). En estos tres trabajos
se realizaron mediciones de la distribucion de presion en la superficie del flap, mejorando
progresivamente la calidad de dichas mediciones a partir de la adquisicion de instrumentos.

En este trabajo de tesis se plantea, para la investigacion del efecto de hélices pusher
sobre el comando y en concordancia con las lineas de investigacion del laboratorio, el disefio
y construccién de un nuevo modelo que permita analizar la configuracion fluidodinamica
resultante debido a cambios bruscos del angulo de ataque mediante la distribucién de presion,
de manera de lograr un entendimiento global de la interaccion que existe entre el comando
de un ala y una hélice en configuracion de empuije.

1.2 Conceptos aerodinamicos

En virtud de favorecer la lectura fluida de la presente tesis es que se define a
continuacion los términos principales utilizados en la investigacion.

Una hélice es un dispositivo disefiado para generar empuje cuando es impulsado por
un motor, con el objetivo de mover un vehiculo en el seno de un fluido. Cuando ese fluido es
aire, la hélice se compone de un centro y una cantidad de palas acorde a la mision especifica
a la que fue disefiada. Cada pala tiene las caracteristicas de un ala, siendo lo mas habitual
una hélice de dos palas. La hélice se disefa para tener el mayor diametro posible, ya que a
mayor diametro mayor eficiencia (Raymer, 1992), sin embargo, el limite se encuentra en que
la velocidad de la punta de la pala debe ser inferior a la velocidad del sonido. Se llama paso
de la hélice a la distancia que avanzaria una hélice en un giro de manera analoga a un tornillo.
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Para el disefio aerodinamico de una hélice existen varias teorias siendo una de ellas
la de elemento-pala combinada con cantidad de movimiento. Dicha teoria indica que al 75%
del radio de una hélice es donde realiza el mayor empuje.

Una hélice en configuracion de empuje también puede denominarse hélice pusher,
utilizando el vocablo en ingles que significa “empujadora” para reducir su escritura, y se trata
de un elemento de propulsién que se ubica detras del motor cuya resultante aerodinamica
empuja la aeronave. De un modo contrario, se tiene la hélice tractora que tracciona la
aeronave, es decir, tira de ella. En la Figura 1.10 se observan distintas posiciones de hélices,
tanto pusher como tractoras.

Tractora

Fuselaje

Ala

Cola

Figura 1.10 - Configuraciones de hélices. Adaptada de: (Raymer, 1992).

Para modificar la direccion de una aeronave o para aumentar la sustentacion en el
despegue o el aterrizaje se utilizan superficies de control o dispositivos hipersustentadores,
respectivamente. Si bien la funcion es distinta, técnicamente se trata de dispositivos similares
cuando se encuentran en el borde de fuga. La diferencia radica en su ubicacion. En la Figura
1.11 se aprecia un esquema de estos dispositivos donde se puede ver que cuando se ubican
en el ala cerca de laraiz se trata de flaps o dispositivos hipersustentadores. Cuando se ubican
en los extremos del ala, en el empenaije vertical u horizontal, se trata de superficies de control
con el nombre de alerones, timon o elevadores, respectivamente.
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Timodn Elevadores

Figura 1.11 - Esquema de superficies de control y dispositivo
hipersustentador. Adaptada de: (Perkins y Hage, 1949).

Los términos superficies de control, comando y flap se utilizan indistintamente en este
trabajo, ya que, segun Perkins y Hage (1949), las superficies de control son generalmente un
flap simple ubicado en la parte posterior de un perfil. En este sentido, en la Figura 1.12 se
observa un perfil con un flap simple junto con las denominaciones tipicas de las dimensiones
de los parametros implicados en el calculo del comportamiento aerodinamico de este tipo de
dispositivos. Siendo c la cuerda del perfil, ¢t la cuerda del flap y & el angulo de deflexion del

flap.

Figura 1.12 - Esquema de perfil con flap simple donde se indican los
principales parametros geométricos. Adaptada de: (Raymer, 1992).

Existe gran variedad de dispositivos hipersustentadores, en la Figura 1.13 se
muestran algunos ejemplos de los mas simples indicando el aumento del coeficiente de

sustentacion maximo del perfil para cada caso.
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Flap doble ranurado C:"-"I-
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=
25 -
Flap simple \

30 - Flap ranurado

201

Perfil de referencia

|

Coeficiente de sustentacion maximo del perfil
i
T

Figura 1.13 - Ejemplos de dispositivos hipersustentadores de borde de fuga.
Adaptada de: (Anderson, 1999).

La estabilidad de un comando es el tipo de respuesta que presenta la superficie de
control ante una perturbacion en el flujo, como por ejemplo una rafaga. En este trabajo se
estudia dicha estabilidad a partir del valor del coeficiente de momento de charnela calculado
a partir de la distribucién de presion adquirida durante los ensayos en variadas
configuraciones de angulo de ataque, angulo de deflexion del flap y velocidad de rotacién de
la hélice.

El coeficiente de momento de charnela se obtiene de la distribucion de presiones en
el flap como se detalla en el anexo 1. Este coeficiente se denomina Ck.

El angulo de ataque es el que forma la cuerda del perfil con la velocidad de la corriente
libre. Cuando se trata de altos angulos de ataque, son aquellos superiores al angulo de
pérdida.

El angulo de pérdida es aquel angulo de ataque para el cual se experimenta una
notable reduccién en la sustentaciéon debida a los desprendimientos del flujo sobre el perfil,
como se aprecia en la Figura 1.14.

Cuerda

O T Dezprendimiento
- del flujo

Figura 1.14 - Esquema de pérdida estatica de un perfil aerodinamico.
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La presencia de una hélice detras de un ala produce una sobre adherencia del flujo,
permitiendo al ala generar sustentacién a altos angulos de ataque, es decir, retrasa la entrada
en pérdida del ala. En el tunel de viento, el ensayo de modelos de ala con hélice pusher a
altos angulos de ataque genera un problema de bloqueo. Por este motivo, en este trabajo se
recurre a la utilizacién de un dispositivo perturbador que provoca un cambio en la direccién
del flujo de manera local al modelo simulando altos angulos de ataque de manera transitoria.
Este dispositivo fue disefiado a partir de generadores de rafaga utilizados en tuneles de
viento.

Cuando se trata de VANT se debe tener en cuenta que los vuelos a una altura menor
a 600 metros estan inmersos en la baja capa limite atmosférica que se caracteriza por su flujo
turbulento. En estas condiciones los fendmenos viscosos toman un rol preponderante y la
aerodinamica es distinta a la del vuelo a altitudes mayores. Para poder estudiarla, los perfiles
aerodinamicos deben ser ensayados a bajas velocidades con el fin de conocer su
comportamiento.

Un parametro que caracteriza el flujo de un fluido relacionando las fuerzas inerciales
con las fuerzas viscosas, permitiendo establecer la turbulencia de dicho flujo, es el Numero
de Reynolds. Se define de manera general como se muestra en la ecuacién (1. 1)

B PooUool
Hoo

Re

(1. 1)

Donde p-, U~ y y~ son respectivamente la densidad, la velocidad y la viscosidad de la
corriente libre, y [ es la longitud caracteristica del objeto que se encuentra en el seno de un
fluido, es decir, el Numero de Reynolds siempre se establece para un objeto determinado.
Este numero es el parametro mas importante para la mayoria de los ensayos en tunel de
viento de baja velocidad (Barlow y otros, 1999). Para los ensayos presentados en este trabajo
se utiliza la cuerda del perfil como longitud caracteristica y siendo el cociente entre p. y u- la
viscosidad cinematica (v, ). El Numero de Reynolds resulta como se muestra en la ecuacién
(1. 2).

Re = —— (1.2)

Un perfil aerodinamico en movimiento en el seno de un fluido desarrolla una
distribucion de presiones en su superficie que es generada por el fluido en el que esta
inmerso. En la Figura 1.15 se muestra una distribuciéon de presiones tipica en un peffil
aerodinamico. Si se toma la componente de la presién en la direccién de la sustentacion y se
adimensionaliza dicha presién con la presion dinamica se obtiene los coeficientes de presion
C,. Es habitual ubicar los valores negativos del lado superior del grafico de C,.
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Presion menor
a la atmosférica

Distribucion de presiones
tipica

Presién mayor
a la atmosférica

Cr
(=)

L

Componentes de la presion en la
direccion de la sustentacion

(+)

Figura 1.15 - Distribucion de presiones tipica en un perfil aerodinamico.
Adaptada de: (Raymer, 1992).

Si se cuenta con las curvas de C;, en funcién de la cuerda del perfil, se pueden integrar
para obtener la sustentacion. Luego, dicha sustentacion puede ser adimensionalizada con la
presién dinamica y la cuerda del perfil, obteniendo el coeficiente de sustentacion del perfil que
se denomina C,.

Para cada angulo de ataque se puede realizar la integral antes mencionada para
obtener una curva del coeficiente de sustentacién en funcién del angulo de ataque, C vs a.
La derivada de la curva antes mencionada es Ci.

1.3 Antecedentes especificos

Numerosas investigaciones se han realizado del estudio del efecto de hélices en
configuracién de empuje sobre el ala a Numeros de Reynolds utilizados en aviacion general
(1x10°® o0 mayores), pero muy pocas para bajos Numeros de Reynolds (5x10° o menores).

El efecto de una hélice en configuracién de empuje sobre un ala ubicada aguas arriba
fue estudiado para un amplio rango de angulos de ataque del ala de manera estacionaria. El
primer problema abordado fue la ubicacion de la hélice con respecto al ala. En el trabajo de
Wood y Bioletti (1935) se ensayaron dos modelos de ala, uno con un perfil Clarck Y, otro con
un perfil grueso de 20%c de espesor maximo, ambos modelos sometidos a la influencia de
una hélice tipo Navy No. 4412 con un motor de 25 HP a 3600 rpm. Se estudiaron 17
posiciones diferentes de la hélice con respecto al ala, en las que ninguna se alejaba mas de
una vez el radio de la hélice en el eje longitudinal del modelo, eje coincidente con la cuerda.
Pero variaba la posicion de la hélice en el eje vertical con distancias maximas de hasta una
vez y media el radio de la hélice. Se hicieron ensayos a -5°, 0°, 5° y 10° de angulo de ataque
obteniéndose como resultado que cuando la hélice esta por abajo del ala existe un incremento
en la sustentacion comparado a cuando esta por arriba o directamente atras del ala. También

10
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existe un incremento de la resistencia cuando la hélice esta arriba del ala. En definitiva, la
posicién mas favorable para vuelo recto y nivelado es con la linea de empuje un 60% de la
cuerda del ala por debajo de la linea media del ala (eje longitudinal), y entre un 10% y 30%
de la cuerda del ala por detras del borde de fuga. En este trabajo la cuerda y el diametro de
la hélice son similares. Por otro lado, en este mismo trabajo comparan la configuracion pusher
y tractora obteniendo que para el caso en que el motor esta ubicado en el ala se obtienen
mejores resultados con la configuracién pusher.

Dentro del mismo problema, pero con un rango mas amplio de angulos de ataque se
encuentra el trabajo de Catalano y Stollery (1994), se trata de un estudio experimental y
tedrico donde se tiene una hélice pusher de alto empuje y un ala recta cuya envergadura es
igual a la altura del tunel de viento (con la tolerancia adecuada para cambiar el angulo de
ataque) con el fin de considerar el flujo bidimensional. Se midieron la distribucion de presiones
en la superficie del ala, la sustentacion, la resistencia, el momento de cabeceo y se realizaron
visualizaciones. El modelo de ala tenia un perfil Wortmann FX 63-137. La hélice utilizada era
tripala con un motor hidraulico de 20 HP. Las visualizaciones se hicieron con sublimacién y
flujo de aceite. El angulo de ataque varié entre -4° y 20°, y se estudiaron 7 posiciones de la
hélice con respecto al ala. EI Numero de Reynolds fue de 500000 con la cuerda del modelo
como longitud caracteristica. Los resultados que presentaban mayor eficiencia del ala se
obtuvieron con la hélice ubicada por encima de la linea de la cuerda del ala. El efecto de la
hélice se reduce drasticamente si se ubica a mas de un didmetro de distancia del ala en la
direccién longitudinal. Los resultados principales fueron que a bajo angulo de ataque la hélice
acelera el flujo alrededor del ala. A alto angulo de ataque retrasa el desprendimiento de la
capa limite (hasta un 56% de la cuerda mas que sin hélice), esto disminuye la resistencia de
presioén y retrasa la pérdida del ala.

Un segundo problema por resolver resulta de la adicién de una superficie de control
al modelo de ensayo, en el trabajo de Sandahl (1945) se estudia la sustentacion, la
resistencia, la distribucion de presiones y la posicion de la transicidén de la capa limite de un
modelo de ala con un perfil NACA 634420, el cual tiene un flap con una cuerda del 26% de la
cuerda del ala. Se utilizé6 una hélice tripala con un motor de 70 Hp a 3000 rpm. Los angulos
de deflexién del comando fueron 0°, 20° y 40°. Los angulos de ataque fueron 0°, 3°, 6° y 9°.
Los principales resultados fueron que la sustentacion aumenta con el empuje cuando la
deflexién del flap es distinta de cero, pero no asi cuando es igual a cero. El efecto de la hélice
se extiende hasta 2,5 veces el radio desde el eje en la direccion de la envergadura.

Un modelo completo de avion con 2 hélices pusher en pilones ensamblados al fuselaje
entre el ala y la cola fue estudiado en el trabajo de Dunham y otros (1987) donde el rango de
angulo de ataque va desde -8° a 28°, el Numero de Reynolds desde 550000 hasta 2140000
con la cuerda del modelo como longitud caracteristica, con un flap ranurado, alerones y
elevadores. Como resultados principales se obtuvieron un aumento en la sustentacion para
angulos superiores al angulo de pérdida de 14°, y debido al empuje se obtuvo una mejora en
la estabilidad longitudinal de la aeronave. La configuracion de crucero se mantuvo estable
hasta 5° por arriba del angulo de pérdida, la configuracién de despegue se mantuvo estable
hasta 4° por arriba del angulo de pérdida y la configuracién de aterrizaje se mantuvo estable
hasta 3° por arriba del angulo de pérdida. La efectividad de los alerones se mantuvo constante
hasta el angulo de pérdida con muy poco momento de guifiada, sin embargo, hubo una
pequefia reduccioén en la efectividad del timdn cuando aumentaba el angulo de ataque. Con
el empuje simétrico de las dos hélices se obtuvo un mayor control del timén con angulos de
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ataque mayores al de pérdida, pero cuando uno de los motores no funcionaba existia un rolido
hacia este lado debido al empuje asimétrico y al aumento de sustentacion del lado que si
funcionaba el motor.

Cuando se trata de hélices en configuracién de empuje de manera general, Raymer
(1992) considera como ventaja a la reduccion de la resistencia de piel, ya que el avion se
enfrenta a un flujo limpio; la reducciéon de ruido en la cabina, debido a que los gases
expulsados por el motor no estan dirigidos a ésta; y una linea de vision del piloto libre de
obstaculos, entre otras. Desde el punto de vista aerodinamico se observa que la hélice
contribuye a aumentar el angulo de entrada en pérdida debido a que los desprendimientos
de flujo suceden a un angulo de ataque mayor al que ocurriria si no estuviera la hélice, la
succion producida por la hélice retrasa la separacién del flujo en funcion de la posicion relativa
entre ésta y el ala y la velocidad de giro del motor que la impulsa.

A lo largo de los aios se ha estudiado esta configuracion, verificandose las ventajas
mencionadas y caracterizandose los coeficientes de sustentacion y de resistencia de alas
bajo la influencia de la hélice; la distribucién de presiones; la transicion de la capa limite y los
fendmenos acusticos. Se observd que existe una marcada dependencia de los fendmenos
fluidodinamicos con la posicién relativa entre el ala y la hélice (Takallu, 1986; Catalano, 2004).

Finalmente, en las dos ultimas décadas, los trabajos se han enfocado en la aplicaciéon
de esta configuracion en VANT, ya que las ventajas antes mencionadas son de gran utilidad
en estos casos. Un estudio netamente computacional de un micro vehiculo aéreo modelado
como un ala volante de bajo alargamiento con un perfil de doble curvatura y una hélice en
configuracién de empuje modelada como un disco actuador, obtuvo como resultado el
aumento del angulo de pérdida como asi también visualizaciones del comportamiento del flujo
(Choi y Ahn, 2010). Combinando estudios experimentales con fluidodinamica computacional
en un modelo de VANT se observé una mejora en el desempeno y estabilidad de la aeronave,
donde el modelo consistia en un fuselaje con un ala de gran alargamiento, una hélice pusher
en el centro, detras del fuselaje y doble boom de cola unido por el empenaje (Cho, 2014), y
donde se estudian varios tipos de aeronaves no tripuladas (Ruchala, 2017). Para el caso de
un modelo de ala delta de 404 mm de cuerda de raiz y 65° de angulo de flecha de borde de
ataque se realizaron ensayos en tunel de viento obteniendo que con el control de la hélice se
puede modular el campo de presiones alrededor del borde de fuga, aumentando la
sustentacion a altos angulos de ataque (Traub, 2015). Para el disefio de VANT de despegue
vertical se estudiaron las interacciones entre hélices en configuracion de empuje y rotores
verticales, obteniendo los datos necesarios para mejorar el desempefio de las aeronaves
(Chayanon y otros, 2019; Raynal y otros, 2021).

Con el objetivo de estudiar el modelo de ala con flap y hélice en configuracién de
empuje a altos angulos ataque, y previendo que rotar el modelo causaria un bloqueo en el
tunel de viento, es que se busca simular altos angulos de ataque a partir de la generacion de
una perturbacion en la direcciéon del flujo incidente. Esto se puede lograr a través de un
generador de rafaga.

En los estudios de generadores de rafaga en tunel de viento primero se busca un tipo
de rafaga determinado, ya sea mediante métodos pasivos a través de grillas o modificando
la capa limite del tunel de viento, 0 mediante métodos activos, es decir, la utilizacién de
generadores de rafaga. Los métodos pasivos son muy dependientes de las caracteristicas
geomeétricas del tunel de viento del que se dispone, por este motivo resulta ventajoso el
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desarrollo de métodos activos para la simulacion de rafagas. Otra ventaja de los métodos
activos es la capacidad de modulacion de las caracteristicas de la rafaga. Luego con la rafaga
caracterizada se introduce el modelo de ensayo para estudiar como este se ve afectado.

El estudio de la influencia de las rafagas en las aeronaves se encuentra resumido en
el trabajo de Donely (1950), alli se indica que puede dividirse en tres fases: la primera es la
determinacion de la estructura de la rafaga, la segunda es la reaccion de la aeronave a
rafagas de estructura conocida y la tercera es la determinacién de la estadistica pertinente.
La informacién de la estructura de la rafaga puede utilizarse para obtener una rafaga
estandar, sin embargo, se debe proceder con cuidado cuando se estudian aeronaves no
convencionales.

En el trabajo de Tang y Dowell (2002) el generador de rafaga es un cilindro ranurado
rotante que permite el control de la frecuencia de la rafaga para una amplitud determinada
por un perfil ubicado aguas arriba del cilindro. Por otro lado, en el trabajo de Grissom y
Devenport (2004) el generador de rafaga consiste en una serie de diez vanos verticales que
ocupan la altura completa del tunel de viento y tienen la capacidad de rotar peridédicamente
controlados independientemente por motores paso a paso. La amplitud y la frecuencia de la
rafaga pueden modularse con la cantidad de grados de rotacién y la velocidad de rotacion de
los motores. Un concepto distinto de generacién de rafaga es evidenciado en el trabajo de
Deshpande y otros (2014) donde la rafaga se produce a partir de la apertura de dos laterales
especialmente disefiados con vanos rotativos para controlar la variacion periddica de
velocidad del tunel. Las rafagas simuladas varian en tiempo y en escala espacial. Otra
posibilidad de generador de rafaga en el tunel de viento es la que utilizaron Poussot-Vassal
y otros (2016), se trata de dos alas con un perfil aerodinamico determinado cuya envergadura
es igual al ancho del tunel de viento y pueden oscilar en un punto al cuarto de cuerda a partir
del accionamiento de 4 servomotores hidraulicos sincronizados. Por ultimo, una forma de
generar rafagas fuera del tunel de viento para estudiar el efecto sobre un micro vehiculo aéreo
es descripta en el trabajo de Zarovy y otros (2010) donde se utiliza un arreglo de sopladores
controlados electrénicamente.

1.4 Motivacion y objetivos

Para estudiar la influencia de hélices pusher en los comandos del ala se plantea este
trabajo de tesis que tiene como aporte a la comunidad cientifica una sélida base de datos
experimentales y analisis que contribuyan a profundizar el entendimiento de dichos
fendmenos. Siguiendo la definicién de actividades generadoras de conocimiento de Vincenti
(1990), se trata de una investigacién experimental ingenieril donde también aporta a la
seguridad de operacion, ya que se estudia la estabilidad de comandos. Los resultados
obtenidos podran ser utilizados para la validaciéon experimental de modelos complejos de
fluidodinamica computacional (CFD), asi como también para el disefio de VANT, o cualquier
aeronave con hélice en esta configuracion, que sean optimizados para el vuelo a bajas
alturas. De esta manera se hara un aporte significativo al estado del arte de este tipo de
configuraciones brindando una gran cantidad de informacion experimental para el disefo.

El objetivo general del trabajo de investigacion consiste en alcanzar una mayor
comprension de los fendmenos fluidodinamicos producidos por la hélice en configuracion de
empuje sobre los comandos del ala en condiciones estacionarias (altos angulos de ataque) y
no estacionarias (cambios bruscos del angulo de ataque) con flujo turbulento incidente. De
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esta manera, se busca determinar experimentalmente la interaccién aerodinamica que ocurre
entre la hélice y el comando del ala a través de la caracterizacion de las presiones en la
superficie en esas configuraciones.

El objetivo especifico de este trabajo es el de cuantificar distribuciones de presion
sobre el ala, particularmente en el flap, para distintas configuraciones determinadas por el
angulo de ataque, la velocidad de rotacién del motor (RPM), la posicidon de la hélice con
respecto al ala, la velocidad de la corriente libre, la intensidad de turbulencia, la deflexion del
flap, la cantidad de palas de la hélice y la perturbacion del flujo incidente (rafaga).

1.5 Esquema de la tesis

Capitulo 1: Antecedentes. Aqui se describe el contexto del problema, algunos
conceptos aerodinamicos utilizados a lo largo del trabajo de tesis, los antecedentes
especificos del tema, la motivacion y objetivos.

Capitulo 2: Metodologia. En este capitulo se detalla como se va a abordar la
problematica para cumplir con los objetivos propuestos, comenzando por la caracterizacién
del tunel de viento, siguiendo con la descripcién detallada del disefio y construccion del
modelo de ensayo y para finalizar se definen los procedimientos de ensayos y procesamiento
de los datos obtenidos.

Capitulo 3: Resultados y andlisis. En este capitulo se muestran los resultados
obtenidos en los ensayos realizados para el trabajo de tesis. En primera medida se
encuentran los resultados y su analisis para la caracterizacion del tinel de viento, es decir, la
descripcion del flujo incidente en el modelo. Luego se abordan los resultados de los ensayos
estacionarios que son analizados bajo las teorias basicas de aerodinamica. Por ultimo, se
muestran y analizan los resultados de los ensayos no estacionarios.

Capitulo 4: Conclusiones y discusion. Aqui se discuten los analisis realizados sobre
los ensayos y se generan las conclusiones. También la propuesta de trabajos futuros.

Capitulo 5: Bibliografia.

Luego del capitulo 5 se presentan 4 anexos, en el primero se detalla la determinacion
del area de influencia de las tomas de presién del flap, como asi también la metodologia del
calculo del coeficiente de momento de charnela. En el segundo se afiaden graficas de
resultados obtenidos. En el tercero se muestra la respuesta del coeficiente de presién a la
perturbacion producida por la rafaga mediante graficas consecutivas en el tiempo.
Finalmente, en el cuarto se describe la caracterizacion del dispositivo generador de rafaga.
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2: Metodologia

La metodologia utilizada para cumplir con los objetivos propuestos puede resumirse
en los siguientes puntos:

e Estudio y analisis bibliografico de la tematica.
e Disefio y planificacion de ensayos.
e Adecuacion de la seccion de prueba del tunel de viento y caracterizacion del
campo de flujo libre incidente.
e Construccién del modelo de ala con flap y hélice pusher.
e Caracterizacion del sistema de movimiento para ensayos estacionarios.
o Verificacién del control del angulo de ataque del modelo.
o Verificacién del control del angulo de deflexion del flap.
o Verificacién del control del motor.
¢ Ensayos estacionarios.
o Visualizacion con catavientos
o Medicion de la distribucion de presiones para cada configuracion.
o Procesamiento de los datos obtenidos.
e Caracterizacion del sistema de generacion de rafaga.
o Determinacion del desempeno del sistema neumatico.
o Determinacién de la posicion.
¢ Ensayos no estacionarios.
o Visualizacién con humo y plano de luz laser.
o Medicion de la distribucion de presiones para cada configuracion.
o Procesamiento de los datos obtenidos.
e Analisis y conclusiones.

2.1 Tudnel de viento

La totalidad de los ensayos realizados tuvieron lugar en la UIDET-LaCLyFA, mas
precisamente en el tunel de viento denominado TV1. El mismo cuenta con un motor de
corriente continua de 50 HP que impulsa una hélice de 6 palas especialmente disefiada. La
seccion de prueba es rectangular de 1 m de alto por 1,4 m de ancho y 7 m de largo, con un
rango de velocidades operativas de 0 a 20 m/s, esto puede distinguirse en la Figura 2.1.

Construccion del tinsl

Figura 2.1 - Inicios del TV1. [10]

Para la realizacién de los ensayos se realizo la adecuacion de la seccidon de prueba
de manera de mejorar la visualizacion del interior del tunel y de lograr a través de la utilizacion
de un portico externo el aislamiento de las vibraciones mecanicas. En la Figura 2.2 se muestra
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la seccion de prueba antes de la modificacion, donde contaba con dos ventanas fijas, una
lateral y una superior, también con una puerta posterior para ingresar al tunel. Aqui también
se muestra el pértico utilizado en la sujecion de los modelos que luego fue modificado para
la nueva seccion. Este portico es una estructura metalica rigida que esta aislada
mecanicamente del tunel de viento y permite sujetar los modelos de ensayo sin transmitir las
vibraciones producidas por el tunel, mejorando asi la calidad de las mediciones.

Figura 2.2 - Seccién de prueba antes de la adecuacion.

La adecuacion consistié en el disefio y la construccion de una seccidon de prueba
nueva, manteniendo las caracteristicas geométricas, pero con la funcionalidad de ser
intercambiable, por este motivo se construyd una seccién de 1 m de alto por 1,4 m de ancho
y 2 m de largo, como se observa en la Figura 2.3. Se mantuvo la puerta posterior y se modifico
la localizacion del pértico para que coincidiera con la mitad de la seccién nueva.

Figura 2.3 - TV1 luego de la adecuacion. [11]

La seccion nueva puede trasladarse libremente sobre ruedas y cuenta con una
ventana amplia que puede retirarse, manteniendo la posibilidad de utilizacion del pértico para
sujetar los modelos, ya que cuenta con 3 pafios como se muestra en la Figura 2.4.
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Figura 2.4 - Vista frontal de la ventana del TV1.

El tunel de viento tiene al inicio de la seccion rectangular una grilla tipo panal de abeja
de tubos de PVC de 5 cm de diametro, seguido de un panel de perfiles paralelos al piso que
tienen la posibilidad de ser rotados desde el exterior para modificar la configuracion del flujo.
En la Figura 2.5 se observan estos perfiles desde el interior del tinel. Estas partes no fueron
modificadas en la adecuacion, pero no se utilizaron para los ensayos de esta tesis, ya que se
buscaba una distribucion de velocidades uniforme.
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Figura 2.5 - Vista del interior del tunel donde se observan los perfiles.

A partir de la adecuacién, para conocer el flujo en el tinel de viento para su uso
general, pero también para este trabajo de tesis, resulté necesaria la realizacion de una
caracterizacion del flujo en la seccién de prueba. De esta manera, se establecieron en el
plano del pértico (lugar que ocupan los modelos a ensayar) tres posiciones, la primera a 40
cm de distancia con la ventana, la segunda en la mitad del ancho de la seccion, es decir, 70
cm de distancia con la ventana y la ultima a 1 m de distancia con la ventana o lo que es lo
mismo, a 40 cm de distancia con la pared opuesta. En estas posiciones se hizo un barrido
vertical que contuvo 36 puntos de medicién donde fueron relevadas las velocidades
instantaneas longitudinales, transversales y verticales. Los puntos de medicion se
concentraron en la zona media de la seccién con una separacion de 2 cm desde los 26 cm
hasta los 80 cm de altura, luego en la parte inferior la separacion fue de 3 cm desde los 2 cm
hasta los 26 cm de altura.

Las mediciones de velocidades instantaneas se realizaron con un anemometro de hilo
caliente de temperatura constante (CTA) de seis canales modelo Streamline de la marca
Dantec Dynamics, usando un sensor doble “fiber film” modelo 55R51. La duracién de la
adquisicién en cada punto fue de 8,192 segundos con una frecuencia de adquisicién de 2000
Hz, obteniendo 16384 muestras de cada direccion en cada punto, con el objetivo de contar
con una cantidad de muestras lo suficientemente numerosa para describir las caracteristicas
del flujo del tinel de viento. La sefal fue acondicionada con un filtro pasa-bajo de 300 Hz con
el fin de obtener las particularidades del flujo de baja frecuencia. Para medir la velocidad
media del flujo con el fin de utilizarla como referencia, se colocé a un metro de distancia aguas
arriba, a 50 cm de altura y con 40 cm de distancia con la pared, un tubo Pitot-Prandtl
conectado a un manémetro diferencial TESTO 512 calibrado con el anemdmetro patrén del
laboratorio con trazabilidad al Sistema Internacional. Las mediciones de velocidad
instantanea se hicieron con una velocidad media de referencia de 5 m/s y de 10 m/s ya que
son velocidades tipicas de ensayos en tunel de viento. Con estos datos se obtuvieron los
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Gy 9

perfiles de velocidades en su componente longitudinal “u”, su componente transversal “v” y
su componente vertical “w” en las tres posiciones de la seccién de prueba.

Luego se calculo la intensidad de turbulencia de la componente longitudinal con la
ecuacion (2. 1) que se muestra a continuacion.

P 2.1)
voog

2.2 Modelo de ensayo

Un uUnico modelo de ala fue construido para la totalidad de los ensayos, pero con la
versatilidad de poseer algunas partes reconfigurables segun haya sido la necesidad de la
etapa de ensayo correspondiente. Siguiendo los lineamientos de Barlow y otros (1999), se
disefid el modelo para que la envergadura no superara el 80% del ancho del tunel de viento,
luego la cuerda del modelo se establecié de tal manera de obtener el mayor angulo de ataque
posible con un bloqueo menor al 7,5% y al mismo obtener un Numero de Reynolds de 500000
0 menor, ya que en este rango es donde se encuentran la gran mayoria de VANT, con una
velocidad maxima operativa del tunel de 15 m/s. Con los lineamientos mencionados y para
simplificar la etapa de construccion del modelo, se establecié una planta alar rectangular de
80 cm de envergadura y 30 cm de cuerda.

Para estudiar el comando se doté al modelo de ensayo de una parte movil que
representa un alerdn, un elevador o un flap. Buscando la sencillez tanto en la construccién
como en el control se opté por un flap simple no ranurado. La cuerda del flap se establecio
en 10,5 cm, ya que equivale a un 35% de la cuerda del ala y se trata de un valor tipico en
VANT vy aviacion general. La envergadura del comando es coincidente con la envergadura
del ala para asegurar la rigidez y la precisién en el movimiento, también de esta manera se
evitaron fendmenos aeroelasticos. Luego con la guia del libro de Perkins y Hage (1949) vy el
software DIGITAL DATCOM (Williams y Vukelich, 1979), se calculd para el disefio el
coeficiente de momento de charnela para la condicién mas desfavorable, es decir, para el
maximo angulo de ataque calculado previamente para evitar el bloqueo, la maxima velocidad
de la corriente libre (15 m/s) y la maxima deflexién del flap 30°, todo esto en un ala con las
dimensiones antes mencionadas. Se obtuvo el torque maximo que debian alcanzar los
servomotores que fueron adquiridos para poder realizar la deflexion del comando. Los
servomotores seleccionados fueron marca HITEC, modelo HS-425BB, donde BB indica que
posee rodamientos a bolillas (ball bearing). Estos cuentan con un torque de 4,1 Kgcma 6 v,
de esta manera se utilizaron 2 servomotores, uno en cada extremo del ala para lograr el
movimiento de la superficie de control.

La caracteristica principal del modelo consistié en la capacidad de ser sujetado por el
portico y de contener el motor, la hélice y el ala con flap en un mismo sistema con movimiento
solidario, que pudiera cambiar el angulo de ataque del ala manteniendo la distancia y la
orientacion relativa entre la hélice y el ala constante. Para tal fin, se realizé un calculo
estructural del modelo separando por un lado la estructura que vincula el motor con el ala y
por el otro la estructura que soporta todo el sistema. Para la primera estructura se utilizaron
los pesos y tamafios de las partes disponibles, es decir, se contaba con un motor eléctrico
Turnigy L5055C-700 sin escobillas y con una hélice Turnigy 14x8 de dos palas. Se determind
la utilizaciéon de un cafo de aluminio de seccion rectangular hueca de 3 cm de alto por 1,2 cm
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de ancho con un espesor de 1,5 mm para la construccion de dos brazos y un travesafio que
constituian la estructura que vincula el motor con el ala. Por otro lado, se estimé el peso del
ala a partir del material con el que fue construida, MDF - fibra de madera de densidad media,
para calcular el soporte del modelo completo. Como resultado de los célculos estructurales,
se fij6 la utilizacion de un cafio de acero dulce de seccion circular hueca de 25,4 cm de
didmetro y 2 mm de espesor. Las superficies del cafio en contacto con el aire fueron pintadas
para evitar la corrosién. Con el diametro determinado, se procedié a adquirir rodamientos con
soportes autocentrantes para vincular el modelo con el pértico. El detalle del modelo completo
ensamblado en el tunel de viento puede observarse en la Figura 2.6.

BR W

Figura 2.6 - Detalle del modelo en tunel de viento.

Una parte muy importante del disefio del modelo de ensayo fue la seleccién del perfil
alar. Este debia contar con caracteristicas particulares que permitieran instrumentarlo con
tomas de presion cuyas dimensiones sean acordes a los instrumentos disponibles, como asi
también con un espesor suficiente al cuarto de cuerda para admitir el soporte. Se decidio
utilizar un perfil NACA 4412. En la Tabla 2.1 se muestran las caracteristicas geométricas
principales del perfil.

Tabla 2.1 - Caracteristicas geométricas del perfil NACA 4412

NACA 4412
Espesor 12,0%c
Curvatura 4,0%c
Radio de borde de ataque 1,7%c
Angulo de borde de fuga 14,4°
Planicie inferior 76,1%c

Es un perfil muy utilizado en aviacion general y del cual existen gran cantidad de datos
disponibles de su desempefio, principalmente a Nimeros de Reynolds de 1x10° o mayores,
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pero también existen algunos estudios de este perfil a menores Numeros de Reynolds. En la
Figura 2.7 se muestran las curvas caracteristicas del perfil NACA 4412 en un amplio rango
de Numeros de Reynolds que son el resultado de los estudios realizados por Lnenicka y
Horeni, adaptados del libro de Simons (1994).
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Figura 2.7 - Curvas caracteristicas del perfil NACA 4412. Adaptada de:
(Simons, 1994).

Finalmente, el ultimo paso del disefio del modelo de ensayo antes de comenzar la
construccion consistié en determinar la posicion de las tomas de presién. Siendo el flap el
objeto de estudio de este trabajo, se decidié aumentar la densidad de tomas de presién en
esa zona. Aprovechando el eje de simetria longitudinal del modelo, coincidente con el eje del
motor, se establecieron 4 estaciones a ambos lados de dicho eje. Con la teoria de hélice de
elemento-pala combinada con cantidad de movimiento como guia y siendo R el radio de la
hélice, se ubica una estacion al 75% de R para adquirir presiones en el punto de mayor
empuje de la hélice segun dicha teoria. Luego se ubica otra estacion a 37,5%R de distancia
con el eje, es decir, la mitad de la distancia entre la linea de mayor empuje (75%R) y el eje.
Una tercera estacion a 112,5%R y la ultima a 150%R. Luego en la zona del flap, debido a las
limitaciones de espesor propias de un perfil aerodinamico, se dispusieron 3 filas equidistantes.
Estas tomas de presion estan presentes tanto en la superficie superior del ala (extradds) como
en la inferior (intradds) en las mismas posiciones, ya que de esta manera los resultados
obtenidos pueden contrastarse directamente para obtener los coeficientes de presiones
correspondientes. Para estudiar el efecto de la hélice sobre el ala, y no solo sobre el flap, se
dispusieron dos columnas de tomas de presién al 75% del radio de la hélice, tanto del lado
derecho como del izquierdo. Con estas tomas ubicadas a lo largo de la cuerda y para los
casos donde la hélice se encuentra detenida, es que se compararan los resultados con la
bibliografia correspondiente. La Figura 2.8 muestra una vista del extradés del ala con la
ubicacién y las cotas de las tomas de presion, las medidas estan en milimetros.
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Figura 2.8 - Cotas de las tomas de presion.

Con el modelo disenado se comenzé la construccién del ala con flap, esta se encargd
a una empresa de frezado por CNC para que la geometria del ala sea fiel a las coordenadas
del perfil. También se solicitdé que mediante la misma maquina se marcara la ubicacién de las
tomas de presion para su posterior colocacion de manera de lograr la mayor precision posible.
El ala y el flap se construyeron en dos mitades para poder instrumentar con las tomas de
presién y las mangueras correspondientes, como se observa en la Figura 2.9.

Figura 2.9 - Detalle de la instrumentacion del flap.

Luego se unieron las dos mitades con el cafio soporte al cuarto de cuerda y se realizd
un acabado superficial con esmalte sintético de tono mate prestando especial atencién en no
obturar las tomas de presion. Las tomas de presion se construyeron siguiendo las buenas
practicas de Tropea y otros (2007). En la Figura 2.10 se muestra el detalle de una toma de
presion ubicada en las proximidades del borde de ataque del ala.
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Figura 2.10 - Detalle de toma de presion del borde de ataque.

Con el ala construida se continué el modelo ensamblando los brazos y el travesano
del soporte del motor, las uniones en las esquinas se realizaron en PLA mediante una
impresora 3D. También en los extremos del ala, para minimizar la interferencia con el soporte
se ubicaron sendas placas, que ademas se utilizaron para establecer el angulo de deflexion
del flap. En la Figura 2.11 se observa el modelo terminado, ensamblado en el tinel de viento,
con una hélice en rotacion. Se muestra el detalle de la union entre el travesano que soporta
el motor y el brazo, como también se pueden observar las placas antes mencionadas, una de
las cuales se realiz6 en acrilico para que no perjudicara la vision de la superficie del ala.

Figura 2.11 - Modelo completo en tunel de viento.
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El control del motor que impulsaba la hélice se realizé mediante una placa Arduino
Mega. Se control6 de manera analdgica, es decir, se contaba con un potenciémetro para
establecer la velocidad de rotacion del motor, como se muestra en la Figura 2.12. La velocidad
del motor se midié con un tacometro marca CEM, modelo AT-6 utilizando rpm como unidad
de medida. Se establecié una velocidad maxima de 4000 rpm en funcién de la frecuencia de
adquisicion de las mediciones de presién.

Figura 2.12 - Placa Arduino Mega para controlar el motor.

2.3 Metodologia de ensayos

Las presiones se midieron mediante cuatro escaneres de presion Scanivalve DSA
3217-16Px, de 16 canales cada uno, resultando en un total de 64 tomas de presién que se
distribuyeron de la manera expuesta anteriormente. La frecuencia de adquisicién fue de 500
Hz, la duracién de las mediciones fueron 8 segundos dando 4000 valores de presion por cada
canal para cada medicién. El tiempo de ensayo fue establecido de manera de adquirir la
distribucion de presiones con el tiempo suficiente para que se establezca el flujo antes y
después de la perturbacién de la rafaga que duraba aproximadamente un segundo, de esta
manera se garantiza la posibilidad del analisis de la configuracion fluidodinamica. Los cuatro
escaneres se sincronizaron mediante una llave electrénica para realizar las mediciones al
mismo tiempo. Los resultados obtenidos con los escaneres son presiones manometricas, las
cuales estan referenciadas a una presion estatica determinada. Para todas las mediciones
realizadas se utilizd la toma estatica del tubo Pitot-Prandtl ubicado aguas arriba para
referenciar las presiones manométricas de los escaneres, es decir, la presion estatica de cada
ensayo.

Los ensayos fueron realizados con el modelo completo, es decir, ala, motor y hélice,
de manera de comparar los resultados entre si. No se realizaron mediciones de los
componentes del modelo de manera separada.

Cada toma de presién en el modelo fue construida con un tubo de bronce de 0,9 mm
de diametro interno y 15 mm de longitud, luego se conectaba a una manguera de 1,5 m de
longitud con una sobreposicion de 5 mm, resultando en una longitud total de 1,51 m desde la
superficie del ala hasta el instrumento. Esta distancia se verificd para evitar la resonancia en
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las mediciones mediante la utilizacion de las recomendaciones del fabricante basadas en el
trabajo de Bergh y Tijdeman (1965).

Los ensayos realizados se pueden dividir en 2 etapas: La primera etapa consistio en
realizar ensayos estacionarios, es decir, se realizaron mediciones de presion con el angulo
de ataque del ala fijo. Primero a un angulo de 2,5° y luego con un rango de angulos de ataque
desde -9° hasta 20° con un paso de 1°, ya que resultaba suficientemente amplio sin superar
el bloqueo del 7,5% del area de la seccién de prueba. Asi mismo, con el objetivo de realizar
mediciones en la zona de altos angulos de ataque se tuvo en cuenta el angulo de pérdida del
perfil que se obtuvo de la Figura 2.7, siendo este de alrededor de 10° para los Numeros de
Reynolds desde 60000 hasta 250000 segun los ensayos realizados por Lnenicka y Horeni
(Simons, 1994).

Para cada angulo de ataque se midio la distribucion de presiones variando la velocidad
de la corriente libre que determinaba el Numero de Reynolds y la velocidad de rotacion del
motor, con el angulo de deflexion del flap igual a cero, es decir el perfil limpio. Luego para 3
angulos de ataque representativos, el primero igual a 0° para obtener el coeficiente de
momento de charnela residual (Cro), el segundo de 3° siendo este un angulo de vuelo en
crucero tipico, y el ultimo de 12°, superior a la pérdida del perfil, ademas de variar los
parametros mencionados anteriormente, se modificd la deflexién del flap en las tres
posiciones restantes antes mencionadas.

Para un angulo de ataque de 2,5° se realizaron ensayos variando los parametros
mencionados previamente, como asi también la intensidad de turbulencia, la cantidad de
palas de la hélice y la distancia entre la hélice y el ala.

Para cambiar la intensidad de turbulencia se utilizaron los resultados de Aramburu
Orihuela y otros (2016) que indican que, ubicando un panel de tubos de 100 mm de diametro
en forma de panal de abejas a una distancia de 1,5 m aguas arriba del modelo de ensayo, se
obtiene una intensidad de turbulencia de 3,5% en la ubicacion del modelo. En la Figura 2.13
se muestra la distribucion vertical de intensidad de turbulencia que se obtiene con el panel
antes descripto, en este caso y = 0 mm coincide con la mitad de la altura de la seccién de
prueba, es decir, con la altura del modelo.

INTENSIDAD DE TURBULENCIA

* 15[m]

5 | & S
. . : |+ 35[m]

y [mm]

Figura 2.13 - Distribucién vertical de intensidad de turbulencia con panel.
Adaptada de: (Aramburu Orihuela y otros, 2016).

25



Capitulo 2

En la Figura 2.14 se observa el panel visto desde el motor. Se denominaron TUR 1
los ensayos realizados sin el panel, es decir, con una intensidad de turbulencia de 1,8%. Se
denominaron TUR 2 los ensayos realizados con el panel obteniendo una intensidad de
turbulencia de 3,5%.

Figura 2.14 - Panel visto desde el motor.

Cabe aclarar que los parametros mencionados previamente, es decir, el cambio en la
intensidad de turbulencia, la distancia entre la hélice y el ala y la cantidad de palas de la hélice
unicamente fueron ensayados para un angulo de ataque de 2,5° con el objetivo de determinar
su influencia sobre el comportamiento del modelo.

En la Tabla 2.2 se ordena la variacion de los parametros estudiados en los ensayos
estacionarios.

Tabla 2.2 - Parametros de ensayos estacionarios

a ) RPM Re Intensidad de N° de Distancia
turbulencia Palas hélice/ala

0°. 10°, 200000
25°  20°y Q;%? y 1,8%y3,5% 2y3 1ﬁ;§
300 Y 300000
Ensayos 100000,
estacionarios -9°a . 0, 1500 300000 o
200 0 ¥ 3000 ; 1,8% 2 1/2R
500000
100000,
0°,3° 10°,20° 0,1500 200000 . ) R

y 12° y 30°  y 3000 y
300000
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Los datos adquiridos seran procesados con herramientas de la estadistica basica,
para el caso de los ensayos estacionarios se calculara el promedio de los valores de presion
adquiridos en cada toma de presion, utilizando luego estos promedios para obtener las curvas
del coeficiente de sustentacion en funcién del angulo de ataque, el coeficiente de presion en
funcién de la cuerda y para calcular el coeficiente de momento de charnela. También se
estudiara la senal de las tomas de presion mediante las graficas de PSD para determinar la
frecuencia de la sefial y compararla con la frecuencia de la hélice.

En la Figura 2.15 se puede observar la disposicion de los equipos e instrumentos
utilizados para realizar los ensayos estacionarios, como asi también, la cinta utilizada para
sellar los posibles resquicios entre el ala y el flap, con el objetivo de evitar el pasaje de aire
entre las superficies del modelo.

Figura 2.15 - Disposicion de instrumentos y equipos en la realizacion de los
ensayos estacionarios.
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Luego, para evaluar la estabilidad del comando utilizamos la distribucién de presion
sobre la superficie superior e inferior de este, dada la sefial adquirida de presion se obtiene
un valor medio que se utiliza para calcular una fuerza considerando una superficie adecuada
que sera detallada en el anexo 1. Esta fuerza luego es multiplicada por la distancia entre su
punto de aplicacion y el eje de rotacion del comando, dando como resultado lo que se conoce
como momento de charnela (HM, hinge moment). Este valor adimensionalizado mediante la
ecuacion (2. 2), obtenida de Perkins y Hage (1949), da el coeficiente de momento de charnela,
un dato muy importante para el calculo de las superficies de control.

¢, = M (2.2)

qS:Cc

Donde q es la presion dinamica, S; es la superficie del comando desde el borde de
fuga hasta el eje de rotacion, y ¢, es la raiz media cuadratica de la cuerda del comando detras
del eje de rotacion.

Cuando no se tiene en cuenta la hélice, el coeficiente de momento de charnela esta
gobernado por dos variables, el angulo de ataque y el angulo de deflexién del flap, en
condiciones lineales. Por este motivo, se obtuvieron datos con el motor apagado para generar
un grupo de referencia para observar las variaciones cuando se enciende el motor.

También durante esta etapa se realizaron visualizaciones con catavientos. Se
implementd en el interior del tunel una varilla con diodos led de luz negra para resaltar las
fibras del hilo fosforescente que se utilizé como cataviento. La posicion de los catavientos se
determiné bajo los lineamientos del libro de Barlow y otros (1999), con la intencién de
observar principalmente el efecto de la hélice sobre el ala y el flap. En la Figura 2.16 se
observa una de las visualizaciones con catavientos.

Figura 2.16 - Visualizacién con catavientos.

La segunda etapa consistio en la realizacién de los ensayos no-estacionarios. Se trata
de la utilizacién de un dispositivo generador de rafaga con el objetivo de modificar la direccion
del flujo localmente para simular altos angulos de ataque. También es el caso de cambios
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bruscos de angulo de ataque que ocurre cuando se parte de un angulo de ataque determinado
y rapidamente se aumenta o disminuye hacia otro angulo de ataque, volviendo luego al punto
inicial. Este movimiento puede generarse en el modelo, pero también puede generarse en el
flujo incidente, lo que se denomina rafaga.

Para ello se comenzo por el disefio y construccién de un dispositivo generador de
rafagas. Este consistidé en una placa que estaba vinculada al suelo en un extremo con la
capacidad de rotar, y el otro extremo se elevaba mediante un pistén neumatico, el cual volvia
a su posicion original mediante un sensor de final de carrera eléctrico. En la Figura 2.17 se
observa la placa en el suelo del tunel de viento. Esta ocupa casi la totalidad del ancho del
tunel y tiene una longitud de 75 cm.

Figura 2.17 - Generador de rafaga en reposo.

En la Figura 2.18 se observa la placa accionada, es decir, con el piston neumatico
completamente extendido. De esta manera el borde de la placa alcanzaba una altura 30 cm,
lo cual generaba una perturbacién que se extendia hasta el modelo ubicado a 90 cm de
distancia aguas abajo. La posicién de la placa se determiné mediante la utilizacion de lineas
con catavientos a distintas alturas que permitieron visualizar las caracteristicas de la
perturbacion y determinar la posicion de la placa. Estas lineas se muestran en la Figura 2.19.

Figura 2.18 - Generador de rafaga accionado.
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Figura 2.19 - Lineas de catavientos en la seccion de prueba.

El pistén neumatico se controla con un pulsador que acciona un relé que a su vez
activa una electrovalvula, una vez alcanzada la altura maxima el sensor eléctrico de fin de
carrera era accionado y el piston volvia a su posicion inicial. De esta manera se logra una
secuencia semiautomatica de movimiento continuo, es decir, salida del vastago elevando la
placa, entrada del vastago descendiendo la placa y generando una perturbacién, pero
volviendo al flujo sin perturbacion rapidamente. En la Figura 2.20 se muestra un esquema del
circuito electroneumatico utilizado para realizar el movimiento de la placa generadora de
rafaga.
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Figura 2.20 - Esquema del circuito neumatico utilizado para mover la placa.

Para esta etapa las mediciones de presion se realizaron a los mismos tres angulos de
ataque utilizados en la etapa anterior, variando la deflexion del flap en las cuatro posiciones,
con tres velocidades de la corriente libre que determinaban los mismos tres Numeros de
Reynolds de la etapa anterior y variando la velocidad de rotacion del motor que impulsaba la
hélice. En la Tabla 2.3 se ordenan los parametros de los ensayos no estacionarios.

Tabla 2.3 - Parametros de ensayos no estacionarios

a o RPM Re Intensidad de N° de Distancia
turbulencia Palas hélice/ala

Ensayos no

estacionarios 0°. 10° 100000,
0%,8" "oy 01500 200000 8% , R
y12° 500 y3000 y !
300000

En los ensayos no estacionarios los datos adquiridos no pueden promediarse
utilizando herramientas estadisticas, ya que se perderia informacién del fendémeno transitorio
que ocurre debido a la perturbacion. Por este motivo, se estudian las sefiales de presion en
funcién del tiempo de ensayo y a partir de estas se obtienen las graficas del coeficiente de
momento de charnela en funcién del tiempo de ensayo. Finalmente, a partir de los valores
pico encontrados en las graficas mencionadas se determina el coeficiente de momento de
charnela en funcién del angulo de ataque y del angulo de deflexién del flap.

Con la ayuda de un haz de luz laser verde y una 6ptica que generaba un plano
longitudinal se realizaron visualizaciones con un sistema de generacién de humo que permitié
observar el comportamiento del flujo cuando se generaba la perturbacion y esta impactaba al
modelo de ensayo. En la Figura 2.21 se observa el modelo de ala en el tunel de viento con el
plano longitudinal de luz laser ubicado coincidente con el eje del motor y humo inyectado
aguas arriba del dispositivo generador de rafaga.
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Figura 2.21 - Visualizacion mediante humo y plano longitudinal de luz laser.
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3: Resultados y analisis

3.1 Caracterizacion del tunel de viento

Como se expuso en el capitulo anterior, para caracterizar el flujo del tunel de viento
se realizaron mediciones del campo de velocidades instantaneas en la seccion de prueba. Se
establecieron 3 posiciones en el plano de la seccién de prueba: la primera, denominada P1,
se encuentra a 40 cm de distancia con la ventana; la segunda, denominada P2, se encuentra
a 70 cm de distancia con la ventana y coincide con el centro de la seccién de prueba. Por
ultimo, la tercera, denominada P3, se encuentra a 1 m de distancia con la ventana. En la
Figura 3.1 se pueden observar las posiciones mencionadas. En cada una de estas posiciones
se realizé un barrido vertical con 36 puntos de medicién, desde una altura de 2 cm hasta una
altura de 80 cm, aumentando la densidad de puntos en la zona media del tunel.

Figura 3.1 - Posiciones en la seccion de prueba donde se realizé la
caracterizacion.

La velocidad de la corriente libre se midié con un tubo Pitot-Prandtl ubicado a 1 m
aguas arriba, a la altura coincidente con la mitad del tunel y el borde de ataque del modelo a
0° de angulo de ataque (50 cm) y a una distancia con la pared que contiene la ventana igual
a 40 cm, es decir, coincidente con P1. Se realizaron los ensayos de caracterizacion a dos
velocidades indicadas por este instrumento, 5 m/s y 10 m/s.

3.1.1 Ensayos de caracterizacion a 5 m/s

En la Figura 3.2, en la Figura 3.3 y en la Figura 3.4 se muestran los perfiles de
velocidades medias longitudinales (i), transversales (v) y verticales (w) en la posiciones P1,
P2y P3, respectivamente.
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Figura 3.4 - Perfiles de velocidad longitudinal, transversal y vertical en la
posicion 3.

En las figuras mostradas se observa un perfil de velocidad longitudinal plano en la
zona del modelo que se extiende a una cuerda de distancia para arriba y para abajo, es decir,
desde 20 cm hasta 80 cm. Esto indica que la velocidad incidente en el modelo es constante
cuando la velocidad de la corriente libre es 5 m/s, indicada en el mandémetro de referencia.

En cuanto a la velocidad vertical, se observa que existe un aumento que tiende desde
la posicién 3 a la posicion 1, siendo menor al 1% de la velocidad longitudinal en la zona media
del tunel en las posiciones 2 y 3, pero alrededor del 2% en la posicion 1. A partir de esta
velocidad se puede calcular el angulo de la proyeccion del vector velocidad en un plano
vertical-longitudinal utilizando la ecuacion (3. 1), para luego corregir el angulo de ataque del

modelo.
ay = atan (Z) (3. 1)
u

En la Tabla 3.1 se muestran los angulos calculados a la altura del modelo (50 cm)
junto con la velocidad vertical media en porcentaje de la velocidad longitudinal media.
Considerando estos angulos del vector velocidad, en el desarrollo de la tesis cuando se
determine el angulo de ataque del modelo se utilizaran como referencia.

Tabla 3.1 - Angulo y componente vertical medios del vector velocidad a la
altura del modelo

P1 P2 P3
ay 1,23° 0,54° 0,48°
A 2,15% 0,94% 0,84%

() En porcentaje de la velocidad longitudinal media ()
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Para la componente longitudinal se calculd la intensidad de turbulencia en las 3
posiciones, se muestran en la Figura 3.5, Figura 3.6 y Figura 3.7, donde se observa que no
hay variacién apreciable en la zona del modelo de ensayo, es decir, en la zona media del
tunel de viento, siendo el valor preponderante 1,8%.
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Figura 3.5 - Intensidad de turbulencia longitudinal en la posicion 1.
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Figura 3.6 - Intensidad de turbulencia longitudinal en la posicién 2.
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Figura 3.7 - Intensidad de turbulencia longitudinal en la posicion 3.

3.1.2 Ensayos de caracterizacién a 10 m/s

Para este caso, se muestra en la Figura 3.8, en la Figura 3.9 y en la Figura 3.10 los
perfiles de velocidades medias longitudinales (), transversales () y verticales (w).
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Figura 3.8 - Perfiles de velocidad longitudinal, transversal y vertical en la

posicion 1.
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En las figuras precedentes también se observa un perfil de velocidad longitudinal
plano en la zona del modelo desde 20 cm hasta 80 cm. Nuevamente indica que la velocidad
incidente en el modelo es constante.

Se observa la misma tendencia que para el caso de 5 m/s cuando se analiza la
velocidad vertical. En la Tabla 3.2 se muestran los angulos calculados para una velocidad de
10 m/s y la misma altura de la Tabla 3.1, junto con la velocidad vertical media en porcentaje
de la velocidad longitudinal media.

Tabla 3.2 - Angulo y componente vertical medios del vector velocidad a la
altura del modelo

P1 P2 P3
ay 1,24° 0,72° 0,59°
73 2,17% 1,26% 1,00%

() En porcentaje de la velocidad longitudinal media (i)

En este caso, la intensidad de turbulencia presenta una leve variacién en la posicion
1 con respecto a las posiciones 2 y 3. Se observa un pequefio aumento por debajo de los
50cm. Se muestra en la Figura 3.11, Figura 3.12 y Figura 3.13, donde se puede afirmar que
para las posiciones 2 y 3 en la zona media del tunel de viento el valor preponderante es
nuevamente 1,8%, pero para la posicion 1 este valor cambia a 2%.
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Figura 3.11 - Intensidad de turbulencia longitudinal en la posicion 1.
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Figura 3.12 - Intensidad de turbulencia longitudinal en la posicién 2.
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Figura 3.13 - Intensidad de turbulencia longitudinal en la posicion 3.
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3.2 Ensayos estacionarios

Los ensayos estacionarios se realizaron con el fin de generar la informacién necesaria
para la validacién del modelo de ensayo, de la disposicidn de las tomas de presién y de los
resultados obtenidos, ya que se trata de mediciones de la distribucion de presion para angulos
de ataque fijos con configuraciones basicas para comparar con los resultados de la
bibliografia.

La velocidad del tunel de viento fue dispuesta de tal manera de obtener los Niumeros
de Reynolds de 100000, 200000, 300000 y 500000 en funcion de las condiciones
atmosféricas del aire en el momento del ensayo (temperatura, presiéon y humedad relativa) y
de la longitud caracteristica establecida previamente (la cuerda del perfil del modelo).

3.2.1 Visualizaciones

Para establecer el comportamiento del flujo en la superficie del modelo de ala se
utilizaron catavientos. Se colocaron de manera simétrica con respecto al eje de rotacién de
la hélice y comenzando al 50% del radio de esta. La segunda hilera coincidente con el 75%
del radio, la tercera al extremo de la hélice, es decir, al 100% del radio y la ultima un 25% del
radio por fuera de la hélice, es decir, al 125% del radio. Se realizaron visualizaciones sin la
hélice para observar si ocurrian perturbaciones sobre el ala debido a la presencia del soporte
del motor, las mismas se efectuaron a las velocidades correspondientes a los Niumeros de
Reynolds mencionados. Para ninguna de estas velocidades, y a un angulo de ataque fijo de
3°, se observaron perturbaciones en los catavientos generadas por el soporte del motor. En
la Figura 3.14 se muestra el caso de Re = 300000.

Figura 3.14 - Visualizacion sin hélice, Re = 300000.

Luego se realizaron visualizaciones con la hélice colocada, el motor encendido con
RPM igual a 1500 y 3000 y para los Numeros de Reynolds antes descriptos, para varios
angulos de ataque. En la Figura 3.15 se muestra el caso de un angulo de ataque igual a 3°,

41



Capitulo 3

Re = 300000 y RPM = 3000. Se observa como la ultima y ante ultima fila de catavientos son
atraidos por la succion de la hélice.

Figura 3.15 - Visualizacion con hélice, a = 3°, Re = 300000 y RPM = 3000.

Para un angulo de ataque de 17°, y un Numero de Reynolds de 500000, observando
desprendimientos en la ultima fila de catavientos se efectuaron visualizaciones encendiendo
y apagando el motor. Se observé cédmo el funcionamiento de la hélice produce la adherencia
del flujo ya que la fila de catavientos que mostraban un comportamiento erratico (flujo
desprendido), comienza a comportarse de manera regular mostrando una atraccion hacia la
hélice. En la Figura 3.16 se muestra el momento donde el motor esta encendido y se observa
como la ultima fila de catavientos es atraida hacia el eje de la hélice. Por el contrario, en la
Figura 3.17, cuando se apagaba el motor, si bien la hélice seguia girando debido al flujo del
tunel de viento, se producia sobre los catavientos de la ultima fila un comportamiento erratico
que indicaba el desprendimiento del flujo sobre el modelo.

La succion que produce la hélice generando la adherencia del flujo para angulos de
ataque superiores al angulo de pérdida es una particularidad que se encuentra en la
bibliografia (Dunham y otros, 1987; Raymer, 1992; Catalano y Stollery, 1994; Choi y Ahn,
2010) y fue reproducida en los ensayos en el tunel de viento.
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Figura 3.16 - Visualizacion con motor encendido, flujo adherido, a = 17°, Re =
500000 y RPM = 3000.

Figura 3.17 - Visualizacién con motor apagado, flujo desprendido, a = 17°, Re
= 500000.
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3.2.2 Ensayos a un angulo de ataque de 2,5°

Con el angulo de ataque fijo en 2,5° se realizaron ensayos variando la intensidad de
turbulencia, la cantidad de palas de la hélice y la distancia entre la hélice y el ala. Estos
resultados fueron presentados en Echapresto y otros (2021).

Para determinar la influencia de la intensidad de turbulencia se muestra en la Figura
3.18 la densidad espectral de potencia (PSD) para un Numero de Reynolds de 300000, con
20° de deflexién del flap, una hélice de dos palas y una distancia entre la hélice y el ala de la
mitad del radio de la hélice. Se observa el pico de mayor energia a 116,7 Hz para el caso de
3500 rpm (TUR1) y 117,3 Hz para el caso de 3520 rpm (TURZ2), donde si bien no coinciden
las RPM se puede observar que a menor intensidad de turbulencia se obtiene un pico mas
alto. También se observan picos de menor energia que se atribuyen al desbalanceo de la
hélice.

70 T T T T
—TUR 1-3520 RPM - X: 273.5mm - ¥: 131.2mm
—TUR 2 - 3500 RPM - X: 273.5mm - Y: 131.2mm

80— =

50 | =

PSD [Pa*Hz]
T
1

w
=)
T
|

0 50 100 150 200 250
f [Hz]

Figura 3.18 - Densidad espectral de potencia a distintas intensidades de
turbulencia.

Para verificar que lo observado como efecto de la intensidad de turbulencia tenga su
origen en la interaccién aerodinamica de la hélice y el flap, y no en una interacciéon mecanica
dada por posibles transmisiones de vibraciones desde el motor y el tunel de viento, se
estudiaron tres tomas de presién ubicadas en distintas estaciones del modelo, pero a la
misma distancia de la hélice. En la Figura 3.19 se observa que el origen de la interaccion es
aerodinamico.
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Figura 3.19 - Origen aerodinamico del efecto de la intensidad de turbulencia.

El origen aerodinamico se deduce a partir de observar una mayor energia en la PSD
de la toma de presion que se ubica al 75% del radio de la hélice como se muestra en la Tabla
3.3.

Tabla 3.3 - Valores pico de energia de la PSD de la figura 3.19

37,5%R 75%R 112,5%R
TUR 1 41.3 64.5 19.1 pSD
2

TUR 2 31.0 49.5 14.7 il

En los ensayos realizados con la distancia entre la hélice y el ala de 1/4 del radio de
la hélice se obtuvieron valores medios mas grandes con respecto a los ensayos realizados
con una distancia de 1/2 del radio de la hélice. En la Tabla 3.4 se muestran los valores medios
y el desvio estandar de la senal de presién de la toma de presién mas cercana al borde de
fuga del ala y al 75% del radio de la hélice para las dos distancias entre la hélice y el ala
ensayadas. En esta configuracion se tiene 0° de angulo de deflexion del flap, una hélice de
dos palas y un Numero de Reynolds igual a 300000.

Tabla 3.4 - Valores medios y desvio estandar de la sefial de presién para las
dos distancias hélice/ala ensayadas.

Distancia hélice/ala  Valor medio de presion[Pa] Desvio estandar [Pa]
12 R -0.9 1.7

14 R -1.5 2.8

La sefal de presion de la misma toma mencionada anteriormente se muestra en la
Figura 3.20 para el caso de hélices de 2 y 3 palas. Se observa que la cantidad de palas influye
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en la frecuencia de dicha sefial. Los picos de la sefial de presion se corresponden al paso de
la hélice por la toma de presién.

.
P[Pl
v

Figura 3.20 - Presién en funcién del tiempo en la toma de borde de fuga al
75% de R para ensayos con hélices de 2 palas y 3 palas.

La hélice en movimiento produce efectos sobre el campo de flujo aguas arriba y aguas
abajo, debido al movimiento de las palas induciendo frecuencias de ocurrencia que dependen
de la velocidad de rotacién, y se pueden calcular con la ecuacioén (3. 2):

_nN
f=%o (3. 2)

Siendo f la frecuencia en Hz, n la velocidad de rotacion en rpm y N la cantidad de
palas de la hélice.

3.2.3 Coeficiente de sustentacion

La grafica del coeficiente de sustentacion de un perfil en funcién del angulo de ataque
(Ci vs. a) es una herramienta caracteristica de la aerodinamica y provee valiosa informacion
para el disefio. Para ilustrar el comportamiento del modelo se mostraran a continuacién estas
graficas para las configuraciones ensayadas.

En el modelo se cuenta con una distribucién de tomas de presion donde existen dos
lineas de tomas de presion a lo largo de la cuerda, como fue indicado en la Figura 2.8, una
de cada lado del eje de simetria, la que se encuentra cercana a la ventana del tunel de viento
se denomind “derecha” y recibe el movimiento de la pala de la hélice desde arriba. La que se
encuentra alejada de la ventana del tunel de viento se denomind “izquierda” y recibe el
movimiento de la pala de la hélice desde abajo. Estas dos lineas se encuentran al 75% del
radio de la hélice a cada lado del eje de simetria, por los motivos antes mencionados. Los
resultados obtenidos en los ensayos presentan muy poca diferencia entre la fila izquierda y
la derecha.
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Estas lineas de tomas de presion rodean al perfil en una seccion, los valores de
presion representan dicha seccion, pero no asi todo el modelo, se puede indicar que siendo
esta seccion la que recibe la mayor influencia de la hélice, resultara ser la mas solicitada y un
limite maximo para poder realizar un disefio conservativo a partir de los datos obtenidos.

Las mediciones realizadas proporcionaron los valores de presion normal a la
superficie, estos valores de presién fueron afectados por el coseno del angulo de la tangente
a la superficie y adimensionalizados para obtener los coeficientes de presion en la direccion
de sustentacion. Utilizando estos valores en funcion de la cuerda se obtuvieron curvas de
coeficiente de presion en el extradods e intradds que se mostraran en la siguiente seccion. Los
valores que se muestran a continuacion son el resultado de la integracion numérica de dichas
curvas afectadas por el angulo de ataque del modelo.

Como primera medida se mostraran los resultados de los ensayos con el motor
apagado (RPM = 0), ya que representan los datos basicos del perfil y son comparables con
los antecedentes especificos y la bibliografia de aerodinamica. En todos los casos se corrige
el angulo de ataque en funcion de la velocidad vertical observada en la caracterizaciéon del
tunel de viento.

En la Figura 3.21 se observa la curva C, vs. a para un Re de 100000, donde el motor
se encuentra apagado y se varia el angulo de deflexion del flap. Dichas curvas se obtuvieron
de integrar a lo largo de la cuerda los valores medios de presién obtenidos en las mediciones
para cada angulo de ataque.

Re =100000 RPM =0

—+— derecha
—#— izquierda

-10 -5 0 5 10 15 20

a ]

Figura 3.21 - C, vs. a con motor apagado, distintos angulos de deflexion del
flap y Re = 100000.
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Se puede observar que se trata del tipico comportamiento de perfil aerodinamico con
un flap simple donde se traslada la curva hacia la izquierda, paralela a la curva de deflexion
igual a cero, a medida que se aumenta el angulo de deflexion del flap. Para el caso de & = 0°
se observa un angulo de sustentacion nula de alrededor de -2° y un angulo de pérdida de
alrededor de 15° con una pérdida suave.

En todos los casos para Re = 100000 se observa una diferencia entre las curvas
derecha e izquierda a partir de 8° de angulo de ataque que se atribuye a la tridimensionalidad
del modelo y al campo de velocidades del flujo libre.

Para el mismo Numero de Reynolds y sin deflexién del flap se muestra en la Figura
3.22 las curvas C vs. a cuando se enciende la hélice.

3 Re =100000 RPM =0
25
2
1.5
0% - ;
n ﬁ
A £ )
0.5 #W E—Hderecha |
|—%— izquierda
4 I I
-10 5 0 5 10 15 20
a[7]
4 Re =100000 RPM = 1500 5 Re =100000 RPM = 3000
25 25
2 2
T
15 et {5 ;{“W
SRE. aend o
i 2
05 3 05 M
M MM
0 g 0 5@‘4‘
el M —+— derecha | | =19 f —+— derecha
—— [zquierda #t —#— [zquierda
& i i i I ] 4 i i i I I
-10 -5 0 5 10 15 20 -10 -5 0 5 10 15 20
al] al]

Figura 3.22 - C, vs. a con motor encendido a dos velocidades distintas, & = 0°
y Re = 100000.

Luego para analizar el efecto de la hélice, se superponen en la Figura 3.23 las graficas
de la figura anterior. De esta manera se puede interpretar que no varia el angulo de
sustentacion nula, pero aumenta la pendiente a medida que aumenta la velocidad de rotacién
de la hélice.
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Re = 100000

251

=@=RPM =0 lzquierda
=@—RPM =0 Derecha
=#=RPM = 1500 lzquierda
== RPM = 1500 Derecha
—#—RPM = 3000 lzquierda

=fi=RPM = 3000 Derecha

a[]

Figura 3.23 - C, vs. a con motor encendido a dos velocidades distintas, & = 0°
y Re = 100000. Graficas superpuestas.

Para un Numero de Reynolds de 500000 se muestra en la Figura 3.24 las curvas C,
vs. a con la hélice en reposo y a dos velocidades de rotacion.

5 Re = 500000 RPM =0
25
2
15
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4 i \ i H T
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4 Re = 500000 RPM = 1500 5 Re = 500000 RPM = 3000
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2 2
15 ‘ 15
P =t
g f1n W { o 1t MW
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Figura 3.24 - C, vs. a con motor encendido a dos velocidades distintas, & = 0°
y Re =500000.
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Nuevamente, en la Figura 3.25 se muestran superpuestas las graficas de la figura
anterior, se observa que la curva a RPM = 1500 coincide casi en su totalidad con la curva a
RPM = 0.

Re = 500000

L5 —8—RPM =0 lzquierda
=@=RPM =0 Derecha

-#—RPM = 1500 lzquierda

]

=f@—RPM = 1500 Derecha

=#=RPM = 3000 lzquierda
#=—RPM = 3000 Derecha

Figura 3.25 - C, vs. a con motor encendido a dos velocidades distintas, & = 0°
y Re = 500000. Graficas superpuestas.

Al aumentar el Numero de Reynolds se observa que se mantiene el mismo
comportamiento, es decir, las curvas muestran un mismo angulo de sustentacion nula y al
aumentar la velocidad de rotacién de la hélice, aumenta la pendiente de la curva. Sin
embargo, es menor el aumento de la pendiente a medida que se aumenta el Numero de
Reynolds. En |la Tabla 3.5 se observan los valores de pendiente calculados segun el Niumero
de Reynolds y la velocidad de rotacion de la hélice.

Tabla 3.5 - Pendiente de la curva C, vs. a para distintos valores de Re y de

RPM.
Ci [1/°] Numero de Reynolds
100000 300000 500000
0 0,070 0,065 0,063
RPM 1500 0,075 0,066 0,064
3000 0,082 0,070 0,065

En la Figura 3.26 se muestra la combinacién de los parametros mostrados
anteriormente, es decir, cuando se aumenta la velocidad de rotacién de la hélice y se tiene
un angulo de deflexion del flap de 10°. Luego en la Figura 3.27 se muestra la misma
combinacion, pero para el caso de Re = 300000. En este caso el comportamiento del modelo
con una deflexion de 10° y RPM = 1500 era muy similar al comportamiento con la misma
deflexién a RPM = 0, por eso se observan superpuestas las curvas.
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Re = 100000

2.5+

s RPM = 0, Delta = Of lzquierda
== RPM =0, Delta = 0° Derecha
=== RPM = 0, Delta = 10° izquierda
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== RPM = 1500, Delta = 10° Derecha
RPM = 3000, Delta = 10* izquierda

RPM = 3000, Delta= 10* Derecha
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Figura 3.26 - C, vs. a con motor encendido a tres velocidades distintas, 6 =
10° y Re = 100000.

Re = 300000

25

==@=RPM =0, Delta = 0° lzquierda
15 == RPM = 0, Delta = Of Derecha
—#—RPM =0, Delta = 10° lzquierda

—@—RPM =0, Delta = 10° Derecha
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==g==RPM = 1500, Delta = 10* izquierda
== RPM = 1500, Delta = 10" Derecha
RPM = 3000, Delta = 10° lzquierda

RPM = 3000, Delta= 10 Derecha

-10,00

Figura 3.27 - C, vs. a con motor a dos velocidades distintas, 8 = 10° y Re =
300000.

Cuando se combinan los efectos que producen la deflexiéon del flap y la velocidad de
rotacion de la hélice se tiene un coeficiente de sustentacion que es mayor al que se obtuvo
cuando se ensayaron los parametros de manera aislada, es decir, variando el angulo de
deflexion, pero sin variar la velocidad de rotacién de la hélice y viceversa.

En la Figura 3.28 se muestran las curvas del coeficiente de sustentacion en funcion
del angulo de ataque para varios valores de Numero de Reynolds como asi también los
resultados obtenidos mediante el método VLM que, al utilizar un método potencial, no se ve
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afectado por el Numero de Reynolds. Asi mismo se muestran los resultados obtenidos con
DIGITAL DATCOM que coincide con el método VLM hasta los 6° y luego se observa la
pérdida por debajo de los resultados experimentales. Alli se observa una buena adaptacion
entre los resultados tedricos y experimentales a bajos angulos de ataque.

RPM =0

25T

[ =g==PRe = 100000 izquierda
) —&—Re = 100000 derecha
——g=—=Re = 300000 izquierda
===Re = 300000 derecha
=—g==PRe = 500000 izquierda

®=—=Re = 500000 derecha

#==\LM Tornado

DIGITAL DATCOM

Figura 3.28 - Cl vs. a con RPM = 0, deflexion del flap igual a cero, varios
valores de Re, con resultados en VLM Tornado y DIGITAL DATCOM.

3.2.4 Coeficiente de presion

La grafica del coeficiente de presion en funcién de la cuerda es muy utilizada para el
estudio y diseno de perfiles. Como fue mencionado en el apartado anterior, los datos
representados aqui provienen de tomas de presién ubicadas en la seccion del ala que se
encuentra al 75% del radio de la hélice a ambos lados del eje, de esta manera los resultados
obtenidos nuevamente seran los que representen la influencia maxima de la hélice, pero
representan un perfil y no el modelo completo.

En la Figura 3.29 se muestran las graficas con el motor apagado, es decir, con RPM
= 0; con un angulo de ataque igual a 12° medido sobre el modelo y para un Numero de
Reynolds igual a 100000. Alli se observan los distintos angulos de deflexién del comando y
como influyen sobre los valores de presion de las tomas del flap. A medida que aumenta el
angulo de deflexion del flap se incrementa la presion negativa en el extradés y la positiva en
el intradds, resultando en una mayor sustentacion como es habitual para este tipo de
dispositivos hipersustentadores.
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Figura 3.29 - Cp vs. ¢ con motor apagado, distintos angulos de deflexién del

flap y con Re = 100000.

Luego en la Figura 3.30 se pueden observar las graficas de coeficiente de presion en
funcién de la cuerda, en las mismas condiciones que la Figura 3.29, obtenidas utilizando
XFOIL. Se observa principalmente la diferencia entre los valores picos de succién, siendo
mucho mayores los obtenidos con XFOIL. Esta diferencia se adjudica a la escasa cantidad
de tomas de presién en el borde de ataque, sin embargo, debido a que en el presente trabajo
se estudia el comando, se priorizé distribuir las tomas de presion concentrando la mayor
cantidad en dicha zona de estudio. Por otro lado, si se observan las graficas luego del pico
de succion, se asemejan los resultados experimentales con los calculados mediante XFOIL.
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Figura 3.30 -- Cp vs. ¢ con distintos angulos de deflexion del flap y con Re =
100000, utilizando XFOIL.

Cuando se enciende el motor y se mantiene el angulo de deflexiéon del flap igual a
cero, es decir, se tiene el perfil original, se puede observar como se incrementa la succion en
el extradds y disminuye la presién en el intradés hacia el borde de fuga, lo que indica que
existe una interaccién con la hélice que depende de la velocidad de rotacion. En la Figura
3.31 se muestra la situacion descripta en la que asi mismo se puede observar en las tomas
del borde de fuga del extradds variaciones de coeficiente de presion de aproximadamente 1.

§=0°, Re=100000, =12° izquierda

RPM=0 RPM=1500 P RPM=3000

2 1 2
ntracios “— intrados
—&— extrados —&— extrados

"o 50 100 150 200 250 300 0 50 100 150 200 250 300

Figura 3.31 - Cp vs. ¢ con motor encendido a dos velocidades distintas, & = 0°
y Re =100000.
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En la Figura 3.32 se muestra la diferencia entre los casos de las tomas de presion a
ambos lados de la hélice. Se observaron en las graficas del lado izquierdo valores mas altos
de succidén en las tomas del borde de fuga, como era de esperar, ya que la hélice pasa desde

abajo hacia arriba.
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Figura 3.32 - Cp vs. ¢ con motor encendido a dos velocidades distintas, & = 0°
y Re = 100000. Comparacion entre lado izquierdo y derecho.

Sin embargo, cuando aumenta el Numero de Reynolds estas diferencias desaparecen
junto con la succién que provoca la hélice, como se muestra en la Figura 3.33, donde
nuevamente se muestra solo el lado izquierdo ya que no tiene diferencia con el lado derecho.
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Figura 3.33 - Cp vs. ¢ con motor encendido a dos velocidades distintas, & = 0°
y Re =500000.

Un fendmeno que no desaparece cuando aumenta el Numero de Reynolds, ya que
ocurre con la hélice en reposo, es que las curvas de C, determinan un incremento de
sustentacion cuando aumenta el angulo de deflexién del flap. En la Figura 3.34 se muestra
este efecto para un Numero de Reynolds de 300000. Se observa gran similitud con el caso

de Re = 100000.
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Figura 3.34 - Cp vs. ¢ con motor apagado, distintos angulos de deflexion del
flap y con Re = 300000.

Para este caso también se compara con los resultados obtenidos mediante XFOIL.
En la Figura 3.35 se muestran las curvas de coeficiente de presién versus cuerda para un
angulo de ataque de 12° y varios angulos de deflexion del flap. Nuevamente se observa una
diferencia notable en los picos de succion.
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NACA 441

Figura 3.35 - Cp vs. ¢ con distintos angulos de deflexién del flap y con Re =
300000, utilizando XFOIL.

Si se combina el efecto de la hélice con la deflexion del flap, no se observan
diferencias para el caso de Numero de Reynolds de 300000 o mayores y la hélice rotando a
1500 rpm. Esto se evidencia en la Figura 3.36, donde se tienen nulas variaciones con el
cambio de la velocidad del motor con respecto a la hélice en reposo, como asi también con
respecto al lado izquierdo o derecho. Por este motivo, solo se muestran las del lado izquierdo.
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Figura 3.36 - Cp vs. ¢ con motor girando a 1500 rpm, distintos angulos de
deflexién del flap y con Re = 300000.

En la Figura 3.37 existen variaciones que dan a entender que se suman los efectos
del cambio del angulo de deflexion del flap con la rotacién de la hélice a 3000 rpm, pero
nuevamente no hay diferencia entre el lado izquierdo y el derecho.
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Figura 3.37 - Cp vs. ¢ con motor girando a 3000 rpm, distintos angulos de
deflexién del flap y con Re = 300000.

El fendmeno de superposicion de los efectos de la hélice y la deflexion del flap se
aprecia mejor a menores Numeros de Reynolds. En la Figura 3.38 y la Figura 3.39 se muestra
como el efecto de la hélice sobre el ala no es disipado por la velocidad de la corriente libre,
observandose la succion que produce la rotacién de la hélice tanto para una velocidad de
rotaciéon de 1500 rpm como de 3000 rpm. Dichos efectos son compatibles con las
visualizaciones realizadas donde se pudo cotejar que, a angulos de ataque elevados con el
flujo desprendido, el funcionamiento de la hélice producia la readherencia del flujo. Como se
menciond anteriormente, dicho efecto genera variaciones importantes en el coeficiente de
presién en el borde de fuga. Con respecto al borde de ataque en las graficas se observa un
incremento en la succién en funcién de la deflexion del flap como era de esperar. También se
notan valores importantes de C,. No se observan cambios significativos en la zona del borde

de ataque del intradés.
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Figura 3.38 - Cp vs. ¢ con motor girando a 1500 rpm, distintos angulos de
deflexién del flap y con Re = 100000.
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Figura 3.39 - Cp vs. ¢ con motor girando a 3000 rpm, distintos angulos de
deflexion del flap y con Re = 100000.
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3.2.5 Distribucién de presiones en el comando

Se realizaron analisis de la distribucion de presién, tanto en el intradés como en el
extradods, sobre el comando. En las siguientes figuras se muestran valores de presién
asignados a diferentes areas de acuerdo con la distribucion de tomas de presion, se utilizan
estos valores de variacion de presion en las superficies superior e inferior del comando de
manera de observar donde se produce la mayor influencia de las distintas configuraciones
sobre el momento de charnela, que luego sera adimensionalizado segun la ecuacion (2. 2)
como sera explicado en el anexo 1. Con la escala de colores se representa la diferencia de
presion entre el extradds y el intradds. La escala se modifica segun la variacion maxima
encontrada en cada caso que se quiere comparar, de esta manera, para la Figura 3.40 la
escala varia entre 0 y -6 Pa debido a que, para un Numero de Reynolds de 100000, con la
hélice detenida, un angulo de ataque de 12° y variando el angulo de deflexion del flap, la
mayor variacion encontrada fue de -6 Pa. Se observa en la imagen que a medida que aumenta
la deflexién del flap, también aumenta el valor de variacion de presion de manera uniforme.

RPM=0, Re=100000, o=12°

5=0° 5=10°

@
[
o

6=20° 4
§=30°

250

. 70
-250 23258

Figura 3.40 - Distribucidn de presiones en el comando con motor apagado,
distintos angulos de deflexién y con Re = 100000.

Cuando se enciende la hélice, también se observa un aumento en la variacién de
presion, pero en este caso este aumento se concentra en la region cercana a la hélice como
se muestra en la Figura 3.41, donde se mantienen las condiciones de angulo de ataque y
Numero de Reynolds de la Figura 3.40, pero se fija la deflexién del flap en 0° y varia la
velocidad de rotacion de la hélice. Con este tipo de imagenes se puede ver la distribucion de
presiones en la superficie del comando.
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4=0°, Re=100000, =12°

RPM=0 RPM=1500 RPM=3000

A F’[FJ]

Figura 3.41 - Distribucion de presiones en el comando con motor encendido a
dos velocidades distintas, 8 = 0° y Re = 100000.

Cuando aumenta el Numero de Reynolds se observa una variacion de presion mas
amplia entre el extradds y el intradds. En la Figura 3.42 se muestra la distribucion de presién
en el flap para el caso de Numero de Reynolds igual a 300000, angulo de ataque igual a 12°
y 0 rpm, variando el angulo de deflexién del comando. Nuevamente aumenta la variacién de
presién uniformemente a medida que aumenta el angulo de deflexion.
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Figura 3.42 - Distribucidn de presiones en el comando con motor apagado,
distintos angulos de deflexion y con Re = 300000.

Para este Numero de Reynolds en la Figura 3.43 se observa que cuando se enciende
el motor la variacion de presidon continta siendo uniforme, lo que indica que el efecto de la
hélice se ve disminuido cuando aumenta el Niumero de Reynolds.
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Figura 3.43 - Distribucion de presiones en el comando con motor encendido a

dos velocidades distintas, 8 = 0° y Re = 300000.

Si se combina el efecto de la hélice con la deflexién del flap, a Re = 100000, se tiene
la mayor variacion de presién. En la Figura 3.44 se muestra el caso de angulo de ataque de
12°, 3000 rpm y distintos angulos de deflexion del flap. Se observa a una deflexién del
comando de 30° un aumento del 300% entre los casos con 0 rpm y 3000 rpm.
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Figura 3.44 - Distribucién de presiones en el comando con motor encendido,

distintos angulos de deflexién y con Re = 100000.

Si, por otro lado, se combina el efecto de la hélice con el angulo de ataque, también
se observan variaciones en presion tanto en funcién del angulo de ataque como en funcién
de la velocidad de rotacion de la hélice, obteniendo el valor mas significativo en los valores
extremos de ambos parametros como se muestra en la Figura 3.45. Se observa el mismo
comportamiento con la rotacion de la hélice donde se concentra la variacion de presion en la
region cercana a esta, a medida que se incrementa el angulo de ataque, aumenta el valor de
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variacién de presion, donde entre un angulo de 0° y de 12° se observa que nuevamente
triplica el valor.

RPM=0 RPM=1500 RPM=3000

a=0"

=0, Re=100000

—po
|
i

a=3°

APFa]

i : g
260 5435870 20 zeg58

a=12°

Figura 3.45 - Distribucion de presiones en el comando con motor encendido,
distintos angulos de ataque y con Re = 100000.

3.2.6 Coeficiente de momento de charnela

Con el objetivo de analizar la estabilidad del comando y su interaccién con la hélice; y
de acuerdo con la bibliografia estudiada, se determina los valores de los coeficientes de
momentos de charnela que provienen de los momentos involucrados dados por las
distribuciones de presiones generados en las diferentes configuraciones ensayadas.

A partir de los valores medios de presiéon adquiridas en cada toma sobre el flap,
utilizando una discretizacién del area que ocupa cada toma, se obtienen valores de fuerza
que actuan sobre el comando. Las fuerzas multiplicada por el brazo de palanca
correspondiente entre el punto de aplicacion de la fuerza y el eje de rotacion del flap, da como
resultado un momento de charnela de cada toma de presién, luego la sumatoria de estos
momentos resulta en el momento de charnela, esto se explica detalladamente en el anexo 1.
Este momento calculado es tridimensional y depende de la cantidad de tomas de presion
distribuidas en el flap, pero sirve para comparar los resultados de ensayos en distintas
configuraciones. Si este valor es adimensionalizado con la presién dinamica, la superficie
correspondiente y la cuerda del comando, se obtiene el coeficiente de momento de charnela,
como se mostré previamente en la ecuacion (2. 2).

Cuando una superficie sustentadora tiene un perfil con curvatura, para el caso de
angulo de ataque igual a cero y angulo de deflexion del flap igual a cero, el coeficiente de
momento de charnela se denomina coeficiente de momento de charnela residual (Perkins y
Hage, 1949).
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Para el caso antes descripto y teniendo la hélice detenida, se calculé el coeficiente de
momento de charnela residual para los Numeros de Reynolds ensayados. Los resultados se
muestran en la Tabla 3.6.

Tabla 3.6 - Coeficiente de momento de charnela residual

a=0°d8=0° Re =100000 Re = 300000 Re = 500000
Cho -0,1202 -0,0847 -0,0790

A continuacién, manteniendo el angulo de deflexion del flap igual a cero y variando el
angulo de ataque se obtiene la familia de curvas de coeficiente de momento de charnela que
se muestra en la Figura 3.46, donde cada curva representa una velocidad de rotacién de la
hélice.

Coeficiente de momento de charnela

Re = 300000

mfp PN = 0

sl RPN = 1500
RPM = 3000

Figura 3.46 - Coeficiente de momento de charnela en funcion del angulo de
ataque.

Por otro lado, para un angulo de ataque igual a cero y variando la deflexién del flap se
obtiene la Figura 3.47, donde nuevamente cada curva representa una RPM distinta. Para una
baja velocidad de rotacion de la hélice practicamente no existe diferencia con el caso de la
hélice en reposo, pero para la maxima velocidad de la hélice ensayada se observa un
comportamiento que es comparable a cuando se aumenta el angulo de ataque, es decir, un
traslado de la curva de manera proporcional hacia valores mas negativos.
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Coeficiente de momento de charnela

Re = 300000

——ip—FEPM =0

=== RPN = 1500

RPN = 3000

Figura 3.47 - Coeficiente de momento de charnela en funcién del angulo de
deflexion del flap.
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3.3 Ensayos no estacionarios

Para realizar el analisis de los ensayos no estacionarios donde se tiene en cuenta el
cambio brusco del angulo de ataque a partir de una perturbacién provocada por la rafaga, se
propone estudiar diferentes condiciones de angulo de ataque y Numero de Reynolds que a
continuacion se detallan. Dichos ensayos no estacionarios se realizaron con el modelo a tres
angulos de ataque, 0°, 3° y 12° y tres Numeros de Reynolds, 100000, 200000 y 300000. Se
denominan no estacionarios debido a que se produjo una perturbacion en el flujo incidente
mediante el generador de rafaga mencionado previamente, que provoca un cambio subito en
el angulo de ataque, evaluado en condiciones de altos angulos de ataque, representado en
una respuesta transitoria en la sefial de presién de cada toma.

3.3.1 Visualizaciones

Para determinar de manera visual el efecto que produce la hélice sobre el comando
en las distintas configuraciones se realizaron visualizaciones con inyeccion de humo y un haz
de luz laser verde que formaba un plano en la superficie superior del modelo, el cual permitia
observar el comportamiento que adquiria el flujo producto de la perturbacién y de la presencia
de la hélice de empuije.

En una primera instancia, se verifico el comportamiento del flujo sin realizar la
perturbacion configurando el modelo en un angulo de ataque de 18°, el cual es superior al
angulo de pérdida, y se observo el desprendimiento del flujo a partir del cuarto de cuerda
aproximadamente. En la Figura 3.48 se muestra este caso donde se observa el flujo
desprendido. Luego, para la misma configuracion se encendié el motor que mueve la hélice
a una velocidad de 3000 rpm, observandose que el flujo se adheria, como se muestra en la
Figura 3.49.
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Luz laser

Flujo desprendido

Borde de ataque

Hélice en
reposo

Figura 3.48 - Modelo a alto angulo de ataque con hélice en reposo.
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Luz laser

Flujo adherido

Hélice en
movimiento

Borde de ataque

Figura 3.49 - Modelo a alto angulo de ataque con hélice en movimiento.

En una instancia posterior, se mantuvo el alto angulo de ataque y se provoco la
perturbacion para observar el comportamiento del flujo en la superficie del modelo.
Inicialmente con la hélice en reposo se observo que se forma un vértice desde el borde de
ataque luego de provocada la perturbacion aguas arriba. El vortice se observa en la Figura
3.50.
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= Luzlaser

Hélice en
reposo

Borde de ataque

Figura 3.50 - Modelo a alto angulo de ataque con hélice en reposo, luego de
realizada la perturbacion.

Luego se realizé el mismo procedimiento con la hélice en movimiento a 3000 rpm,
observandose que se formaba un vértice mas chico adherido a la superficie del modelo que
era rapidamente barrido por la hélice. Arriba del vértice pequefio iniciaba su formacion uno
mas grande pero también era barrido por la hélice sin terminar de formarse completamente.
En la Figura 3.51 se observa el primer vortice adherido a la superficie del modelo. Estas
observaciones se relacionan con lo que luego se obtuvo en las mediciones y se tratara en el
siguiente apartado.
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Luz laser

Hélice en
movimiento

Borde de ataque

Figura 3.51 - Modelo a alto angulo de ataque con hélice en movimiento, luego
de realizada la perturbacion.

3.3.2 Caracteristicas de las senales de presion

Durante los ensayos cada toma de presiéon ubicada en el modelo generaba una seiial
que fue adquirida por los escaneres de presion como fue indicado previamente. Las presiones
adquiridas son manomeétricas referenciadas a la toma estatica del tubo Pitot ubicado aguas
arriba del modelo, el cual se utilizaba para determinar la velocidad de la corriente libre. A
continuacion, se muestran las graficas de estas senales de presion en funcion del tiempo para
ilustrar el comportamiento transitorio que permitié simular altos angulos de ataque mediante
la utilizacion del dispositivo generador de rafaga.

71



Capitulo 3

Para un angulo de ataque igual a 0°, un angulo de deflexion del flap de 0° y un Numero
de Reynolds igual a 100000 se tiene la Figura 3.52 que muestra el comportamiento del
modelo a distintas velocidades de rotacion de la hélice. En esta figura se muestra unicamente
la toma de presion del borde de ataque del lado derecho para evidenciar la influencia de la
hélice en funcién de la distancia a la toma de presion. Se puede apreciar que aumenta
negativamente el pico de succion, indicando la energia puesta en juego por la presencia de
la hélice pusher y la perturbacion de la rafaga. Cada grafica representada en la figura proviene
de un ensayo distinto, pero se conservan las condiciones de angulo de ataque, angulo de
deflexion del flap y Numero de Reynolds.
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Figura 3.52 - Sefial de la toma de presion de borde de ataque del lado
derecho a distintas velocidades de rotacién de la hélice y Re = 100000.

En la imagen previa se observa una perturbacién en la sefial que ocurre en un tiempo
determinado. Esta perturbacién se propone para simular un alto angulo de ataque y se realiza
mediante el sistema generador de rafagas. Dicho accionamiento fue realizado de manera
manual, lo que resulta en que es posible que en las graficas se observe el inicio de la
perturbacion a distintos tiempos.

En las mismas condiciones que la Figura 3.52, pero en la toma de presion del borde
de fuga, la Figura 3.53 muestra la marcada influencia de la hélice en las tomas de presién
mas cercanas, esto se ve en los movimientos periédicos fuera del fendbmeno transitorio.
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Figura 3.53 - Sefal de la toma de presion de borde de fuga del lado derecho
a distintas velocidades de rotacion de la hélice y Re = 100000.

En la Figura 3.54 se muestra la grafica de la PSD correspondiente a este caso.
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Figura 3.54 - PSD de la toma de presion del borde de fuga para el caso de
RPM = 3000 de la figura anterior.
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Para mostrar la influencia del Numero de Reynols, en la Figura 3.55 y en la Figura
3.56 se puede observar las sefiales de presion de las mismas tomas mencionadas
previamente, con la misma configuracion de angulo de ataque (0°) y angulo de deflexion del
flap (0°), pero para un Numero de Reynolds igual a 300000. En estas figuras se puede
establecer que el mayor Numero de Reynolds influye sobre el aumento del valor del pico
negativo de presion provocado por la perturbacion en la toma del borde de ataque. Por otro
lado, en la toma del borde de fuga, se puede apreciar que el efecto de la hélice es suavizado.

En los casos mostrados, cuando la hélice se encuentra en reposo, no existe diferencia
entre el lado izquierdo y el derecho. Luego, cuando la hélice se encuentra en movimiento, la
sefal de presién de las tomas del borde de fuga presenta algunas diferencias entre el lado
izquierdo y el derecho, debido a la manera en que la pala de la hélice pasa por la zona de
influencia de dichas tomas de presion.
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Figura 3.55 - Sefal de la toma de presion de borde de ataque del lado
derecho a distintas velocidades de rotacién de la hélice y Re = 300000.
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Figura 3.56 - Sefal de la toma de presién de borde de fuga del lado derecho

a distintas velocidades de rotacion de la hélice y Re = 300000.

En cuanto a la influencia del flap, cuando la hélice esta en reposo, se observa que el
pico de succion en la toma del borde de ataque disminuye cuando aumenta el angulo de
deflexién del flap. En la Figura 3.57 puede verse este fendmeno para un angulo de ataque

igual a 0°, Re = 100000 y los distintos valores del angulo de deflexién del flap ensayados.
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De esta manera, cuando se cambia el angulo de deflexion del flap, pero con la hélice
en movimiento, ocurre el mismo fenémeno, es decir, disminuye el pico negativo de presion
en la toma del borde de ataque. Esto se muestra en la Figura 3.58 donde el angulo de ataque
nuevamente es 0°, el Numero de Reynolds es 100000 y la velocidad de rotacion de la hélice

es 1500 rpm.

Figura 3.57 - Sefal de la toma de presion de borde de ataque del lado
derecho, con la hélice en reposo para distintos angulos de deflexion del flap y
Re = 100000.
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Figura 3.58 - Sefal de la toma de presion de borde de ataque del lado
derecho, con la hélice a 1500 rpm para distintos angulos de deflexién del flap y
Re = 100000.

En todos los casos ensayados la toma de presion del borde de ataque, tanto del lado
derecho como del lado izquierdo, presentd un pico de presion negativa producida por la
perturbacion.

3.3.3 Coeficiente de momento de charnela a altos angulos de ataque

En este apartado se analiza el coeficiente de momento de charnela generado por la
configuracién correspondiente y la perturbaciéon generada por la rafaga. Dicho coeficiente en
los segundos anteriores y posteriores a la perturbacion se corresponde con lo mostrado en
los ensayos estacionarios. Asi mismo, se mostrara el coeficiente de momento de charnela en
funcién del tiempo de ensayo y como en el momento de la perturbacién presenta valores pico
negativos.

Se muestran primero las gréaficas del coeficiente de momento de charnela para un
angulo de ataque igual a cero y un angulo de deflexion igual a cero a distintos valores de
velocidad de rotacion de la hélice en la Figura 3.59, en este caso el coeficiente obtenido es

el Cho.
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Figura 3.59 - Coeficiente de momento de charnela en funcién del tiempo de
ensayo para un angulo de ataque de 0°, deflexién del flap de 0°, a distintas
velocidades de rotacion de la hélice y Re = 100000.

En la Figura 3.60 Se muestra la misma configuracion anterior para un Nimero de
Reynolds mas grande, es decir, para Re = 300000. Se observa nuevamente que al aumentar
el Numero de Reynolds se disipa el efecto de la hélice, ya que se observan picos menores y
menor fluctuacion en las graficas.
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Figura 3.60 - Coeficiente de momento de charnela en funcién del tiempo de
ensayo para un angulo de ataque de 0°, deflexién del flap de 0°, a distintas
velocidades de rotacion de la hélice y Re = 300000.

Luego, en la Figura 3.61, en la Figura 3.62 y en la Figura 3.63 se muestra la variacion
del coeficiente de momento de charnela en funcion del tiempo de ensayo a un angulo de
ataque igual a 0°, variando el angulo de deflexién del flap. Cada figura se muestra a una
velocidad de rotacion diferente, es decir, la Figura 3.61 a O rpm, la Figura 3.62 a 1500 rpm y
la Figura 3.63 a 3000 rpm.
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Figura 3.61 - Coeficiente de momento de charnela en funcién del tiempo de
ensayo para un angulo de ataque de 0°, hélice en reposo, distintos angulos de
deflexién del flap y Re = 100000.
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Figura 3.62 - Coeficiente de momento de charnela en funcién del tiempo de
ensayo para un angulo de ataque de 0°, hélice a 1500 rpm, distintos angulos de
deflexién del flap y Re = 100000.
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Figura 3.63 - Coeficiente de momento de charnela en funcién del tiempo de
ensayo para un angulo de ataque de 0°, hélice a 3000 rpm, distintos angulos de
deflexién del flap y Re = 100000.

En las figuras precedentes se observa que a mayor angulo de deflexion del comando
el pico negativo del Cy es mayor en valor absoluto. También ocurre lo propio con el aumento
de la velocidad de la hélice, y el efecto combinado, es decir, el mayor angulo de deflexién y
la mayor velocidad de rotacién de la hélice genera un valor mas negativo en el pico de la

perturbacion.

3.3.4 Distribucion de presiones en el comando a altos angulos de ataque

De las graficas mostradas en el apartado precedente se obtuvieron los instantes
donde se observa el pico negativo en el coeficiente de momento de charnela, dichos instantes
seran utilizados en este apartado para mostrar la distribucién de presiones en el comando.

Para un angulo de ataque igual a cero y un angulo de deflexion igual a cero a distintos
valores de velocidad de rotacion de la hélice y un Numero de Reynolds de 100000, se muestra

en la Figura 3.64 la distribucion de presiones sobre el flap.
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Figura 3.64 - Distribucion de presiones en el comando para un angulo de
ataque de 0°, deflexion del flap de 0°, a distintas velocidades de rotacion de la
hélice y Re = 100000.

Para Re = 300000 y las mismas condiciones antes mencionadas se observa en la
Figura 3.65 una mayor variacion en las presiones debido al aumento de la velocidad de la

corriente libre.
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¢=0°, Re=300000, o=0°
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-250 2335870
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Figura 3.65 - Distribucion de presiones en el comando para un angulo de
ataque de 0°, deflexion del flap de 0°, a distintas velocidades de rotacion de la
hélice y Re = 300000.

En la Figura 3.66, la Figura 3.67 y la Figura 3.68 se muestra la distribucion de
presiones en el comando manteniendo el angulo de ataque en 0°, el Numero de Reynolds en
100000 y variando el angulo de deflexion del flap. En analogia con el apartado anterior, cada
figura se muestra a una velocidad de rotacién diferente, es decir, la Figura 3.66 a 0 rpm, la
Figura 3.67 a 1500 rpm y la Figura 3.68 a 3000 rpm.

En las figuras se observa que no es uniforme la respuesta de la distribucién de
presiones sobre el comando a la perturbacion producida por la rafaga. Sin embargo, para una
deflexién del flap de 30° se puede apreciar que el valor maximo aumenta aproximadamente
170% en el caso a 3000 rpm con respecto al caso a 0 rpm.
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Figura 3.66 - Distribucion de presiones en el comando para un angulo de
ataque de 0°, hélice en reposo, distintos angulos de deflexion del flap y Re

100000.

85



Capitulo 3

RPM=1500, Re=100000, o=0°

5=10° 5=20°

AP [Pa)

§=30°

-25

-30

-35

-250 2385870

Figura 3.67 - Distribucion de presiones en el comando para un angulo de
ataque de 0°, hélice a 1500 rpm, distintos angulos de deflexién del flap y Re
100000.
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Figura 3.68 - Distribucion de presiones en el comando para un angulo de
ataque de 0°, hélice a 3000 rpm, distintos angulos de deflexién del flap y Re =
100000.
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4: Conclusiones y discusion

Este capitulo se divide en tres partes con el fin de dar respuesta a la problematica
planteada y de verificar el cumplimiento de los objetivos propuestos en el capitulo 1. En la
primera parte se discute el comportamiento del modelo en los ensayos estacionarios y se
comparan los resultados con los antecedentes especificos. En la segunda parte se discute
sobre la metodologia propuesta para realizar la perturbacion en los ensayos no estacionarios
y los resultados transitorios obtenidos. En la tercera y ultima parte se concluye sobre la validez
del modelo de ensayo, el procesamiento de los datos y sobre el aporte para el disefio.

De manera general cabe aclarar que los ensayos se realizaron variando una gran
cantidad de parametros involucrados como fue indicado en la Tabla 2.2 y en la Tabla 2.3,
particularmente, los Numeros de Reynolds y las velocidades de rotacion de la hélice
ensayados, y sus combinaciones, fueron extendidos en un rango mas amplio donde existen
valores mas altos de aquellos que ocurren en vuelo normal con el objetivo de acentuar los
efectos en el flap producidos por estos parametros. Para simplificar la lectura, en el cuerpo
del trabajo de tesis se muestran los resultados del coeficiente de momento de charnela para
un Numero de Reynolds de 300000 y en el anexo 2 se muestran los resultados obtenidos a
un Numeros de Reynolds de 100000.

4.1 Primera parte: Ensayos estacionarios

Siguiendo el orden de los resultados presentados en el capitulo anterior se comienza
por los ensayos a 2,5° de angulo de ataque. En estos ensayos se verifico principalmente que
la interaccién entre la hélice y el ala depende de la distancia que las separa. Esta conclusion
se encuentra en todos los antecedentes especificos donde se ensayaron modelos de ala con
hélice pusher variando la distancia relativa (Wood y Bioletti, 1935; Sandahl, 1945; Takallu,
1986; Catalano y Stollery, 1994; Catalano, 2004).

Por otro lado, con respecto a la cantidad de palas de la hélice, se pudo comprobar
que éstas, junto con la velocidad de rotacion del motor, determinan la frecuencia de
ocurrencia de la interaccién. Esta frecuencia se calcul6 con la ecuacion (3. 2) obteniéndose
los mismos valores que los observados en las graficas de PSD de las senales de presion.
Como ejemplo se muestra la Figura 4.1, donde se aprecia que, a una misma velocidad de
rotaciéon del motor, la frecuencia de la sefal de presidon aumenta con la cantidad de palas.

30

—— 2 Palas - 2080 rpm
— 3 Palas - 2080 rpm

PSD [Pa*Hz]
[
I
|

=]
T
|

o 50 100 150 200

f[Hz]

Figura 4.1 - PSD de la sefial de presion de la toma de borde de fuga con una
deflexion del flap de 10° y Re = 200000.
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En estos ensayos a un angulo de ataque fijo en 2,5° también se modifico la intensidad
de turbulencia de la seccién de prueba mediante un panel ubicado aguas arriba. Con la
presencia del panel la intensidad de turbulencia era 3,5%, sin la presencia del panel la
intensidad de turbulencia era 1,8%. Esto permitié realizar una comparacion entre ambos
casos estableciendo que el aumento de la intensidad de turbulencia provocaba una
disminucion de los efectos de la hélice sobre el ala, ya que se observaron valores de energia
menores en las graficas de PSD variando soélo este parametro, es decir, a mayor intensidad
de turbulencia, menor efecto de la hélice sobre el ala.

Este mismo efecto fue observado en todos los ensayos cuando se modificaba otro
parametro, la velocidad de la corriente libre. Dicho parametro se representa en los resultados
a través del Numero de Reynolds, y teniendo en cuenta lo explicado previamente, para los
casos donde la combinacion entre el Numero de Reynolds y la velocidad de rotacion de la
hélice superaba lo dado en vuelo normal, disminuia considerablemente el efecto de la hélice
sobre el ala. La corriente libre arrastraba las interacciones entre la hélice y el ala.

Para los ensayos estacionarios realizados en un rango de angulo de ataque desde -
9° hasta 20° variando 1° por vez, se realizaron graficas del coeficiente de sustentacion en
funcién del angulo de ataque, dichas graficas son contrastables con los antecedentes para
algunas configuraciones. En el trabajo de Sandahl (1945) se ensaya un modelo de ala con
un perfil NACA 634420 con un flap ranurado y una hélice de empuije tripala cuyo eje coincidia
con el plano de la cuerda del ala. En dicho trabajo se realizaron mediciones de la fuerza de
sustentacion mediante balanzas de manera de obtener el coeficiente de sustentacion del
modelo completo. La velocidad maxima de rotacion de la hélice fue de 3000 rpm.

Si bien el tipo de flap y el perfil alar del trabajo mencionado son distintos a los utilizados
en los ensayos realizados para esta tesis, la tendencia es similar. Para ejemplificar esta
situacion se muestra en la Figura 4.2 las graficas del coeficiente de sustentacion en funcién
del angulo de ataque para tres casos de deflexion del flap distintos, 0°, 20° y 40°. En dicho
trabajo se indica que para el caso de 0° de deflexion del flap no se observaron diferencias en
el coeficiente de sustentacion debido a la variacion en el coeficiente de empuje, pero si se
observaron en los casos de 20° y 40° (Sandahl, 1945).
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Figura 4.2 - C, total del modelo en funcién del angulo de ataque para tres
deflexiones de un flap ranurado y tres condiciones de empuje. Adaptada de:
(Sandahl, 1945).
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De la misma manera que se presenta la informacion en la imagen anterior se
ordenaron en la Figura 4.3 los datos obtenidos de los ensayos a un Numero de Reynolds de
100000, con angulos de ataque desde -9° a 20° para los casos de deflexion del flap igual a
0°, y angulos de ataque de 0°, 3° y 12° para los casos de deflexién del flap de 10° y 20°,
superponiendo en una misma grafica las 3 variantes de velocidad del motor ensayada, es
decir, 0, 1500 y 3000 rpm.

Se puede indicar que para los casos de deflexién del flap igual a cero no es evidente
la variacién en el coeficiente de sustentacién a bajos angulos de ataque, pero se observa
cdmo la hélice retrasa la entrada en pérdida ya que no disminuye el coeficiente de
sustentacion a altos angulos de ataque de la manera que se observa en la curva de Orpm.
Por otro lado, cuando la deflexion del flap es distinta de cero se observa la misma tendencia
que en el trabajo antes expuesto.
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Figura 4.3 - C, vs. a para tres deflexiones del flap y tres velocidades de
rotacion.

Las curvas del coeficiente de presién en funcion de la cuerda pueden ser contrastadas
con antecedentes especificos de ensayos de modelos de ala con hélice pusher. En primer
lugar, la investigacion de Catalano y Stollery (1994) presenta algunas gréficas del coeficiente
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de presion para los casos donde las tomas de presion coincidian con el eje del motor de la
hélice pusher. EI modelo de ala no tenia flap ni ningun tipo de comando. El perfil alar utilizado
fue un Wortmann FX 63 137 y la hélice era tripala. En la Figura 4.4 se muestra el caso de
angulo de ataque igual a -0,5° y 12,5°, para el angulo mas bajo se presentan las curvas con
4 posiciones de la hélice distintas y una sin la hélice, para el ngulo mas alto se presentan 3
posiciones de la hélice distintas y una sin la hélice analogamente. Todos los casos con hélice
mostraron una mayor succion en la superficie superior del modelo, pero al angulo mayor no
hay diferencia entre las graficas de las distintas posiciones con hélice. Una de las posiciones
denominada “POS 01” se caracteriza por alinear el eje del motor con el plano de la cuerda
del modelo de ala.
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Figura 4.4 - C, en funcién de la cuerda para dos angulos de ataque distintos y
varias posiciones de la hélice con respecto al ala. Adaptada de: (Catalano y
Stollery, 1994).

De igual forma, el trabajo antes presentado de Sandahl (1945) también presenta entre
sus resultados graficas del coeficiente de presion. Alli se determinaron 4 estaciones en
funcién de la distancia al eje de simetria del modelo en la direccién de la envergadura. La
estacion mas cercana se encontraba a una distancia del eje del motor del 50% del radio de
la hélice, la segunda a una distancia del 111%, la tercera a 170% y la cuarta a 229%. Entre
sus conclusiones se encuentra que la influencia de la hélice en direccion de la envergadura
se extiende 2,5 veces el radio de la hélice desde su eje de rotacion. En la Figura 4.5 se
muestran las graficas para un angulo de ataque de -0,2° y tres condiciones de empuje. Se
evidencia que, a mayor coeficiente de empuje, mayor es la succién de las tomas de presion
mas cercanas al borde de fuga. En la Figura 4.6 se muestra de manera analoga las curvas
de coeficiente de presion para un angulo de ataque de 8°. Alli se distingue el mismo fendémeno
antes mencionado. Tanto en la Figura 4.5, como en la Figura 4.6, el angulo de deflexion del
flap ranurado era de 0°.
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Figura 4.5 - C, en funcion de la cuerda a un angulo de ataque igual a -0,2° y
tres condiciones de empuje a cuatro distancias del eje del motor. Adaptada de:
(Sandahl, 1945).
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Figura 4.6 - C, en funcion de la cuerda a un angulo de ataque igual a 8° y tres
condiciones de empuje a cuatro distancias del eje del motor. Adaptada de:
(Sandahl, 1945).

Para las configuraciones ensayadas en el presente trabajo de tesis también se
observa una marcada succion en las tomas de presion cercanas al borde de fuga cuando la
hélice se encuentra en movimiento, tanto para angulos de ataque bajos como altos. En la
Figura 4.7 se muestran las curvas de coeficiente de presién en funcién de la cuerda para un
Numero de Reynolds igual a 100000 y una deflexién del flap de 0°. En ella se muestran las
curvas a 0° y 12° de angulo de ataque y a 0 rpm y 3000 rpm.
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Re=100000, 4=0°

a=0°
3 . . .
2t
RPM=3000
/#eief/*)
i e =
B s B
X, R (e B o
S
G T - & S
o™ 0f /gzr g | i B
J T —.—
o] RPM=0
1}
2} ]
*— intrades
—&— exlrados
0 50 100 150 200 250 300

¢ [em]

-3

a=12°
Q\.
a GM
By — RPM=3000
Brsal "'f*-‘\_iﬁf/er"'
_\1_“&‘ .5
R S
,_/-’)}7-*",{{- X
i =iy RPM=0
e
-+— intrados
—&— extrados
0 50 100 150 200 250

¢ [cm]

300

Figura 4.7 - C, vs c para dos angulos de ataque distintos y dos velocidades
de rotacién del motor.

Siguiendo el orden establecido previamente, el coeficiente de momento de charnela
obtenido de los ensayos estacionarios puede ser contrastado de manera cualitativa con los
graficos presentados por Perkins y Hage (1949). En dicha bibliografia se muestran las curvas
del momento de charnela en funcién del angulo de ataque, Figura 4.8 y en funcion del angulo
de deflexién de un flap simple para un perfil simétrico, Figura 4.9.
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Figura 4.8 - Momento de charnela en funcion del angulo de ataque para un
perfil simétrico. Adaptada de: (Perkins y Hage, 1949).
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Figura 4.9 - Momento de charnela en funcion del angulo de deflexién del flap
para un perfil simétrico. Adaptada de: (Perkins y Hage, 1949).

De manera cualitativa se obtuvieron resultados similares, teniendo en cuenta que el
perfil aerodinamico del modelo de ala no era simétrico. Esta diferencia se evidencia en el
coeficiente de momento de charnela cero, es decir, el coeficiente de momento de charnela
para 0° de angulo de ataque y 0° de angulo de deflexién del flap, que para un perfil simétrico
es 0 segun Perkins y Hage (1949). Para el perfil no simétrico utilizado en este trabajo de tesis
los valores del Cno son distintos de 0 y se mostraron en la Tabla 3.6. A pesar de esta
diferencia, la forma de la curva fue reproducida por los resultados de los ensayos, y puede
ser contrastada observando en la Figura 3.46 la variacion del coeficiente de momento de
charnela en funcién del angulo de ataque y en la Figura 3.47 la variacién del coeficiente de
momento de charnela en funcion del angulo de deflexion del flap.

4.2 Segunda parte: Ensayos no estacionarios

Para mostrar el efecto de la perturbacién en el modelo de ala con flap y hélice pusher
se analizaron los datos en funcion del tiempo de ensayo. Este analisis permitié diferenciar
dos zonas en las graficas mostradas, una estacionaria y otra no estacionaria. La zona
estacionaria se comporta de la manera discutida en el apartado anterior. La zona no
estacionaria muestra un fendmeno transitorio como respuesta a la perturbacion provocada
por el dispositivo generador de rafaga. Por otro lado, la posibilidad de modular la perturbacion
y establecer la influencia de dicha modulacién sobre la respuesta del modelo de ala con hélice
pusher es el tema de un trabajo de investigacion futuro.

Dicho fendmeno ftransitorio se vio influenciado por los distintos parametros
modificados en los ensayos evidenciado en el valor del pico negativo en las sefales de
presion. Se observo que para un Numero de Reynolds igual a 100000, a mayor velocidad de
rotacion de la hélice para un angulo de ataque y un angulo de deflexién del flap iguales a 0°,
el pico negativo de dichas sefiales aumentaba en médulo. Pero sucedia lo contrario cuando
aumentaba el angulo de deflexion del flap y la hélice se encontraba en reposo con el modelo
a un angulo de ataque de 0°, es decir, disminuia en médulo el pico negativo.
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Cuando se combina la variacion de ambos parametros, es decir, la variacion del
angulo de deflexion del flap y de la velocidad de rotacion de la hélice, en las tomas de presion
del borde de fuga es predominante el efecto de la hélice y el pico negativo aumenta en
maodulo. En cambio, en las tomas de presién del borde de ataque es predominante el efecto
de la deflexién del flap y el pico negativo disminuye en médulo. De esa manera, queda
evidenciada la complejidad del fendmeno y su naturaleza tridimensional.

En cuanto al coeficiente de momento de charnela, no es posible realizar una
comparacion con la bibliografia debido a que no esta documentado el estudio de estos casos,
por este motivo es que se presentan en la Figura 4.10 los valores pico obtenidos de las
graficas de coeficiente de momento de charnela en funcién del tiempo presentadas en el
capitulo anterior de la manera expuesta previamente, es decir, graficando el coeficiente de
momento de charnela en funcién del angulo de ataque para poder comparar con los
resultados de los ensayos estacionarios de la Figura 3.46.

Coeficiente de momento de charnela

Re = 300000

=—f=—RPM =0

"‘"--....___. el RPN = 1500
RPM = 3000

12

Figura 4.10 - Coeficiente de momento de charnela en funcién del angulo de
ataque a distintas velocidades de rotacion de la hélice.

Para 1500 y 3000 rpm el comportamiento es similar, aunque cambian los valores, pero
para O rpm el comportamiento cambia observandose valores mas negativos a 12° de angulo
de ataque. Esto permite decir que la perturbacion tiene un efecto mas significativo cuando el
angulo de ataque es 12° y le hélice se encuentra detenida, podria ocurrir que el
funcionamiento de la hélice disminuye el efecto de la perturbacién en esta configuracion.

Cuando se grafica el coeficiente de momento de charnela en funcién del angulo de
deflexion del flap, como se muestra en la Figura 4.11, ocurre que, tanto para O rpm, como
para 1500 rpm y 3000 rpm, el comportamiento de la grafica es similar al caso estacionario,
unicamente cambian los valores haciéndose mas negativos.
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Coeficiente de momento de charnela

Re = 300000

$=—RPM =0

e RPN = 1500

RPN = 3000

Figura 4.11 - Coeficiente de momento de charnela en funcion del angulo de
deflexién del flap a distintas velocidades de rotacion de la hélice.

4.3 Tercera parte: conclusiones generales

En base a la evidencia presentada se puede concluir que los resultados obtenidos
reprodujeron lo realizado en otras investigaciones aportando validez a los ensayos llevados
a cabo. De la misma manera se establece que el procesamiento de los datos resulta
satisfactorio. Asi mismo, se puede concluir a partir de los resultados presentados que se ha
alcanzado una mayor comprension del fendmeno de interaccién entre una hélice en
configuracién de empuje y un ala con flap.

En sintesis, se puede enumerar que cuanto menor es la distancia que separa la hélice
del flap, mayor es la interaccién que se produce entre ellas, como en otras investigaciones
realizadas por distintos autores.

Cuando aumenta la velocidad de rotacion de la hélice aumenta la succién en las tomas
de presion cercanas al borde de fuga para todas las configuraciones ensayadas, aumentando
el angulo de pérdida. Nuevamente se valida el experimento con otros autores.

El coeficiente de momento de charnela cuando la hélice se encuentra detenida, se ve
influenciado por el angulo de ataque y el angulo de deflexion del flap de la manera descripta
por los autores citados.

La frecuencia de ocurrencia de la interaccion medida en las sefales de presion
depende segun la ecuacion (3. 2) de la velocidad de rotacion del motor y de la cantidad de
palas de la hélice.

Cuando aumenta la intensidad de turbulencia provoca una disminucién de los efectos
de la hélice sobre el comando, reduciéndose en 23% la energia de la PSD de la toma de
presion ubicada al 75% del radio de la hélice.
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Asi mismo, cuando aumenta el Numero de Reynolds también se produce una
disminucion del efecto de la hélice sobre el comando, esto se observa en las curvas de
coeficiente de presion donde a 3000 rpm y un Numero de Reynolds de 500000 se reduce
dicho coeficiente en un 16% con respecto al obtenido para un Numero de Reynolds de
100000; de la misma manera el coeficiente de sustentacion se reduce un 23% en dichas
condiciones. Finalmente, el coeficiente de momento de charnela se reduce un 8%.

Comparando las tomas de presion de borde de fuga que se encuentran a una misma
distancia longitudinal de la hélice, todas coinciden en el valor de frecuencia que se
corresponde con la velocidad de rotacion de la hélice. De entre ellas, la mayor interaccién se
obtuvo en la toma de presion ubicada al 75% del radio de la hélice, superando en 60%
aproximadamente la energia de la PSD de la toma al 37,5% de R y en aproximadamente
340% la toma al 112,5% de R.

Al aumentar el angulo de deflexion del flap con 0 rpm aumenta la sustentacién de la
manera habitual a un perfil con flap simple, pero para los casos de 1500 y 3000 rpm se
obtienen valores mas altos de sustentacion, siendo el aumento del coeficiente de sustentacion
de aproximadamente 20% y 60% respectivamente.

La rotacion de la hélice en los casos estacionarios aumenta el médulo de los valores
del coeficiente de momento de charnela en 20% a bajo angulo de ataque sin modificar la
forma de la curva.

El coeficiente de momento de charnela a una deflexién del flap igual a 0°, cuando se
produce la perturbacion, ademas de aumentar el médulo de los valores de dicho coeficiente,
se modifica la forma de la curva a 0 rpm, observandose que a un angulo de ataque de 12° se
produce el valor maximo en modulo que aumenta aproximadamente 400% con respecto al
caso estacionario. La accién de la hélice parece disminuir el efecto de la perturbacion.
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Anexo 1

Anexo 1:
Determinacion del area de influencia de cada toma de presion

La distribucion de tomas de presion responde a una discretizacion del area del flap en
funcion de la zona de influencia de la hélice, del espesor del perfil aerodinamico en las
cercanias del borde de fuga y de la cantidad de tomas disponibles. De esta manera se
dispusieron las tomas de presion en el flap en las mismas posiciones en el extradés y en el
intrados desde la minima distancia posible del borde de fuga donde se podian ubicar
enfrentadas, luego en direccion al borde de ataque se dividio la distancia que quedaba desde
dicha toma de presion hasta el inicio del flap en tres partes iguales, resultando esta distancia
en 26,25 mm. De esta manera se establecieron las 3 filas de tomas de presion en el flap
separadas dicha distancia.

Por otro lado, aprovechando el eje de simetria demarcado por el eje del motor de la
hélice se dispusieron las tomas de presion en funcion de la teoria de elemento-pala
combinada con cantidad de movimiento que determina que al 75% del radio de la hélice es
donde se encuentra el maximo empuje y, por lo tanto, la mayor influencia de la hélice sobre
el ala. Se ubicaron columnas de tomas de presion al 75% del radio de la hélice a ambos lados
del eje de simetria y luego a la mitad de la distancia hasta dicho eje. Respetando esta
distancia que resulta ser 3/8 del radio de la hélice, igual a 65,63mm (75% R = 3/4 R, luego se
divide por 2, resultando 3/8 R = 65,63 mm), se dispusieron dos columnas de tomas de presion
hacia los extremos del modelo a ambos lados.

Con estas distancias queda determinada el area de influencia de cada toma de presion
que sirve para discretizar el flap. Numéricamente resulta de la multiplicacién de 26,25 mm por
65,63 mm, siendo esto 1722,79 mm>.

La ubicacion de las tomas de presion en el flap y el area de influencia de una toma
(rectangulo rojo) se muestra en la Figura A.1. 1.
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Figura A.1. 1 - Area de influencia de cada toma de presion.
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Calculo del coeficiente de momento de charnela

Cada toma de presion representa un canal en los escaneres de presién y adquiere la
presion manomeétrica en el punto donde fue emplazada, resultando en el valor de presién
estatica de dicho punto. Si la presion obtenida de las tomas del flap se multiplica por el area
de influencia antes descripta se obtiene la fuerza que se aplica en la superficie en ese punto.

Las fuerzas obtenidas de esta manera se multiplicaron por las distancias que existe
entre su toma de presion correspondiente y el eje de rotacién del flap, resultando en
momentos de charnela de cada toma de presion del flap. La sumatoria de todos los momentos
de charnela individuales de cada toma resulta en el momento de charnela total.

Si bien el momento de charnela asi calculado depende de la cantidad de tomas de
presioén, de la discretizacién de estas y de la determinacion del area de influencia, en este
trabajo se utiliza para comparar los resultados obtenidos en los ensayos no estacionarios con
los obtenidos en los estacionarios.

El momento de charnela calculado previamente se adimensionaliza como fue
mencionado en la ecuacion (2. 2) para obtener el coeficiente de momento de charnela. En
dicha ecuacion la superficie del comando se establece a partir del area de influencia de cada
toma de presion multiplicada por 24, debido a la cantidad de tomas de presién que fueron
ubicadas en el flap en cada superficie (superior e inferior). Luego la raiz media cuadratica de
la cuerda del comando detras del eje de rotacion es la distancia desde el eje de rotacion hasta
el borde de fuga del perfil ya que el modelo de ala tiene una planta alar rectangular y el flap
se desarrolla en toda la envergadura con cuerda constante.
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Anexo 2:

Coeficiente de momento de charnela a Re = 100000, ensayos estacionarios.

Re =100000

=$==RPM =0

=ll=RPM = 1500

4= RPM = 3000

Figura A.2. 1 - Coeficiente de momento de charnela en funcion del angulo de
ataque.

La Figura A.2. 1 muestra el comportamiento del coeficiente de momento de charnela
en funcion del angulo de ataque para un Numero de Reynolds de 100000 utilizando la
metodologia explicada en el anexo 1. Se observa un comportamiento extrafio que se atribuye
a la tridimensionalidad del fendmeno. En la Figura A.2. 2 se muestra el coeficiente de

momento de charnela para la seccion del flap que se corresponde al 75% del radio de la
hélice.

Re = 100000

=f=—RPM =0

=fi=PRPM = 1500

REM = 3000

Figura A.2. 2 - Coeficiente de momento de charnela en funcién del angulo de
ataque al 75% del radio de la hélice.
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En la seccion 3.2.5 se puede ver como la presion se distribuye de manera
tridimensional incluso en los ensayos estacionarios, afectando el comportamiento del
coeficiente de momento de charnela, principalmente con la presencia de la hélice.

Re = 100000

—f—RPM =0

sl L PR = 1500

“RPM = 3000

Figura A.2. 3 - Coeficiente de momento de charnela en funcion del angulo de
deflexién del flap.

Coeficiente de momento de charnela a Re = 100000, ensayos no estacionarios.

Re = 100000

¥=HRPFM =0

== QPN = 1500

RPM = 3000

Figura A.2. 4 - Coeficiente de momento de charnela en funcién del angulo de
ataque.
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Re = 100000

—p—RPM =0

=l=RPN = 1500

“RPM = 3000

Figura A.2. 5 - Coeficiente de momento de charnela en funcion del angulo de
deflexion del flap.
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Anexo 3:
Coeficiente de presion en funcién de la cuerda del perfil para varios instantes de

tiempo consecutivos donde se observa el avance de la perturbacion. La configuracion de
todas las imagenes es con un angulo de ataque de 12°, un angulo de deflexion del flap de 0°,

la hélice detenida y el Numero de Reynolds igual a 300000.
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Figura A.3. 1 - Coeficiente de presién en funcion de la cuerda del perfil para
varios instantes de tiempo consecutivos, parte 1.
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Figura A.3. 2 - Coeficiente de presién en funcion de la cuerda del perfil para
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Figura A.3. 3 - Coeficiente de presién en funcion de la cuerda del perfil para
varios instantes de tiempo consecutivos, parte 3.

109



Anexo 3

H=I]'°,4RF'M =0, Re=300000, l!'}!=12°4

-4
i 42 | o
o o o
UCL Ua UEI. (fj-;a '@@.S
2 2 2
0 100 200 300 0 100 200 300 0 100 200 300
¢ [mm] ¢ [mm] c [mm]
-4 -4 -4

o JP—efe| = wﬁ_ff_? )

0 < WG 0 -
z/r_ j(——/_‘r

2 2
0 100 200 300 0 100 200 300 0 100 200 300
¢ [mm] ¢ [mm] c [mm]

C [Pa]
C_[Pa]
C, [Pal

\

Figura A.3. 4 - Coeficiente de presién en funcion de la cuerda del perfil para
varios instantes de tiempo consecutivos, parte 4.
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Figura A.3. 5 - Coeficiente de presién en funcion de la cuerda del perfil para

varios instantes de tiempo consecutivos, parte 5.
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Anexo 4

Anexo 4:
Caracterizacién del dispositivo generador de rafaga

Como fue mencionado previamente, para determinar la posicion del dispositivo
generador de rafaga se utilizaron lineas con catavientos. Una vez determinada la distancia
adecuada, mediante la utilizacion de un rack de presiones se determind el perfil de velocidad
longitudinal en la seccidon de prueba en la posicién central, es decir, P2, utilizando la
nomenclatura del apartado “Caracterizacion del tunel de viento”.

Este método tiene la desventaja de que s6lo puede medirse la velocidad longitudinal,
a diferencia de la caracterizacion que se realizé de la corriente libre mediante el anemdmetro
de hilo caliente de temperatura constante (CTA) utilizado en el apartado antes mencionado.
Pero tiene la ventaja de que se mide simultdneamente en todas las tomas de presién, por lo
que se obtiene el perfil de velocidad longitudinal en funcién del tiempo, algo muy util para
determinar las caracteristicas de la perturbacion provocada por el dispositivo generador de
rafaga. La frecuencia de adquisicién fue de 500 hz, lo que permitié medir la perturbacion cuya
duracién constaba de 1 segundo, es decir, se cuenta con 500 mediciones desde que inicia
hasta que concluye la perturbacion.

La medicion se realizé a una velocidad de 5m/s indicada por el mandmetro diferencial
con tubo Pitot-Prandtl ubicado al lado del rack de presiones. En la Figura A.4. 1 y en la Figura
A.4. 2 se muestra el perfil de velocidad longitudinal para varios instantes de tiempo
completando un ciclo donde se acciona el dispositivo generador de rafaga. Se observa que
el ciclo inicia acelerando la parte superior del tunel de viento y desacelerando la parte inferior
a medida que sube la placa, luego existe una transicion donde la parte superior y la inferior
buscan igualar sus velocidades hasta que desciende la placa y se produce una aceleracion
de la parte inferior. Finalmente se retorna al perfil de velocidades habitual del tinel de viento.
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Figura A.4. 1 - Perfil de velocidad longitudinal para varios instantes de tiempo,
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Figura A.4. 2 - Perfil de velocidad longitudinal para varios instantes de tiempo,
parte 2.

113



