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Introduccion

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 tinel de viento, o mediante métodos activos, es decir, la utilizacion de
generadores de 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 determinacion de la estadistica pertinente.
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 periédicamente controlados
independientemente por motores paso a paso. Un concepto distinto de generacion 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 variacién periédica de velocidad del tunel. 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.

Utilizando un modelo de ala con un flap simple y un conjunto motor — hélice
impulsora, se realizaron ensayos en tunel de viento para estudiar la respuesta de dicho
modelo a una perturbacion en el flujo que modelizaba una rafaga.

Parte experimental

El efecto de la rafaga se cuantifico mediante la medicién de la distribucion de
presiones en el modelo de ala con flap. 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 presion que se distribuyeron como se muestra en la figura 1. La
frecuencia de adquisicion fue de 500 Hz, la duracion 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 distribucién 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
electronica para realizar las mediciones al mismo tiempo. Los resultados obtenidos con los
escaneres son presiones manométricas, las cuales estan referenciadas a una presion
estatica determinada. Para todas las mediciones realizadas se utilizé la toma estatica del
tubo Pitot-Prandtl ubicado aguas arriba para referenciar las presiones manométricas de los
escaneres, es decir, la presién estatica de cada ensayo.
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Figufé "1 - biéffibucién de toméé de presion y modelo en tunel de viento.

El dispositivo generador de rafagas consistido en una placa que estaba vinculada al
suelo en un extremo con la capacidad de rotar, y el otro extremo se elevaba mediante un
pistdon neumatico, el cual volvia a su posicién original mediante un sensor de final de carrera
eléctrico. Este ocupa casi la totalidad del ancho del tunel y tiene una longitud de 75 cm. En
la figura 2 se observa dicho dispositivo.

Flgura 2— Dispositivo generador de rafaga, desactivado a la |qu|erdé,"'.é'ét|vado a :.Ia derecha.

Los datos adquiridos no pueden promediarse utilizando herramientas estadisticas, ya
que se perderia informacién del fenémeno transitorio que ocurre debido a la perturbacion.
Por este motivo, se estudian las sefiales de presién en funcion del tiempo de ensayo y a
partir de estas se obtienen las graficas del coeficiente de momento de charnela. Finalmente,
a partir de los valores pico encontrados en las graficas mencionadas se determina el
coeficiente de momento de charnela en funciéon del angulo de ataque y del angulo de
deflexion del flap.

Para determinar la posiciéon 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 determiné el perfil de velocidad longitudinal en la seccién de prueba en
la posicién central. Este método tiene la ventaja de que se mide simultaneamente en todas
las tomas de presion, por lo que se obtiene el perfil de velocidad longitudinal en funcién del
tiempo, algo muy util para determinar las caracteristicas de la perturbacién provocada por el
dispositivo generador de rafaga. La frecuencia de adquisicion fue de 500 hz, lo que permitié
medir la perturbacion cuya duracidén constaba de 1 segundo, es decir, se cuenta con 500
mediciones desde que inicia hasta que concluye la perturbacion.



La medicién se realiz6 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 3 y en la
figura 4 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 transicién donde la parte superior y la
inferior buscan igualar sus velocidades hasta que desciende la placa y se produce una
aceleracién de la parte inferior. Finalmente se retorna al perfil de velocidades habitual del
tunel de viento.

Figura 3 - Perfil de velocidad longitudinal para varios instantes de tiempo, parte 1.

Figura 4 - Perfil de velocidad longitudinal para varios instantes de tiempo, parte 2.

Resultados y discusion

Para realizar el andlisis de los ensayos 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 se realizaron con el modelo a tres angulos de
ataque, 0°, 3° y 12° y tres Numeros de Reynolds, 100000, 200000 y 300000. Como asi
también, a tres velocidades de rotacion de la hélice, 0, 1500 y 3000 RPM. Se observa un
fendmeno transitorio que se vio influenciado por los distintos parametros mencionados.

En las siguientes figuras se muestra la distribucion de presiones en el flap para
distintas condiciones en el instante de mayor perturbacion observado.
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Figura 5 - Distribucidn de presiones en el comando para un angulo de ataque de 0°,
deflexién del flap de 0°, a distintas velocidades de rotacién de la hélice y Re = 100000.

RPM=3000, Re=100000, a=0"

Figura 6 - Distribucién de presiones en el comando para un angulo de ataque de 0°, hélice a

3000 rpm, distintos angulos de deflexion del flap y Re = 100000.



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 no
estacionaria muestra un fendmeno transitorio como respuesta a la perturbaciéon provocada
por el dispositivo generador de rafaga. Por otro lado, la posibilidad de modular la
perturbacion y establecer la influencia de dicha modulacion 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 senales de
presién. Se observé 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 deflexion del flap iguales a 0°,
el pico negativo de dichas sefales aumentaba en mdédulo. Pero sucedia lo contrario cuando
aumentaba el angulo de deflexién 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.

Cuando se combina la variaciéon de ambos parametros, es decir, la variaciéon del
angulo de deflexion del flap y de la velocidad de rotacion de la hélice, en las tomas de
presién del borde de fuga es predominante el efecto de la hélice y el pico negativo aumenta
en médulo. 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 7 los valores pico obtenidos.

Coeficiente de momento de charnela
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Figura 7 - Coeficiente de momento de charnela en funcion 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 0 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 perturbacion en esta configuracion.

Conclusiones

El coeficiente de momento de charnela a una deflexion 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 médulo que aumenta aproximadamente 400% con respecto
al caso estacionario. La accion de la hélice parece disminuir el efecto de la perturbacion.

Asi mismo, cuando aumenta el Numero de Reynolds también se produce una
disminucion del efecto de la perturbacion sobre el modelo, 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%.
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