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Introduccién

Se presenta un estudio experimental de los efectos producidos por una hélice en
configuracién pusher sobre un ala dotada de flap plain. El objetivo del trabajo es analizar las
caracteristicas del flujo de aire sobre el sistema y asi poder determinar la efectividad del
flap, fuerzas, vibraciones y demas fendmenos aerodinamicos que se generan en el sistema
ala-flap. El origen del presente trabajo surge a partir de la problematica encontrada en el
avion ultraliviano RANS-S12, en el cual se detectaron vibraciones y fatiga del flap en vuelo
de crucero, producto del reemplazo del motor original.

En la Figura 1 se puede ver la estela formada por un ala sola con flujo incidente, la estela

dada por una pala rotando y la estela combinada generada por el conjunto ala hélice en
configuracion pusher.
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Figura 1. Esquema del fenédmeno en estudio.
Parte experimental

Metodologia

Para llevar a cabo el estudio se utilizé el tunel de viento de capa limite del Laboratorio de
Capa Limite y Fluidodinamica Ambiental (LaCLyFA) del Departamento de Aeronautica de la
Facultad de Ingenieria de la Universidad Nacional de La Plata. El tunel presenta una
configuracién cerrada con una seccién de prueba de 1m x 1.4m accionado por un motor
eléctrico de 60HP. Dentro de este se coloco el ala con perfil NACA 2412 mediante dos
balanzas aerodinamicas sujetas a las paredes del tunel con un angulo de ataque fijo para
todos los ensayos de 2.5°, ver Figura 2. Por otro lado se fijé mediante bulones y aislantes de
vibraciones el soporte de la bancada del motor al techo del tunel. Una vez fijado el soporte al
techo se colocé la bancada del motor y se fue ajustando, tanto la posicién del motor como la
inclinacion del eje de empuje del mismo. Los ensayos se llevaron a cabo para cuatro
posiciones distintas, pero siempre con el mismo angulo de empuje @ = -6.25°, ver Figura 2.
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Estas posiciones se seleccionaron a partir de configuraciones comunes a aviones del tipo
RANS.
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Figura 2. Configuracion del sistema en estudio para los ensayos.

Para los ensayos se emplearon diferentes configuraciones y combinaciones entre la
velocidad del flujo (Vr), revoluciones del motor (RPM), posiciones del flap (6) y posiciones
relativas entre el ala y la hélice (PO, P1, P2 y P3). Estas configuraciones se detallan en las

Tabla 1y Figura 3.

Tabla 1. Configuraciones usadas en los ensayos.

Posicion de la Hélice PO P1 P2 P3
Vel. de referencia, Vr Om/seg S5m/seg 10m/seg 15m/seg
Angulo del flap, 6 0 109 209 30¢

RPM del motor 0 2000 4000 6000

vr

Relativas | 7%C' | 10%C' | 12,26%C' | 14%C" :

_ L[m] | 0021 | 0030 | 0037 | 0045 ;
Ly' [m] 0,032 | 0,046 | 0057 | 0,069 i
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Figura 3. Posiciones para los ensayos (izquierda) y tomas de presion sobre el flap (derecha).

Ensayos realizados
La experiencia consistid en tres etapas: visualizacion del flujo, medicién de presiones y

medicion de vibraciones.

1. Visualizacién del flujo: para llevar a cabo esta etapa se utiliz6 humo y un laser color
verde, lo cual nos permiti6 conocer como se comporta el flujp de aire en las
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inmediaciones del sistema en estudio y de esta forma tener una idea general de las
caracteristicas fluidodinamicas. De esta forma podemos comprobar si existen
desprendimientos, recirculacion, o alguna particularidad que llame la atencién. Durante
esta etapa se visualizaron diferentes configuraciones del sistema para velocidades bajas
de tunel (Vr = 5m/seg o menores) y para las posiciones de la hélice PO y P2. Se visualizé
y filmé desde varios angulos y nos concentramos sobre la parte del ala correspondiente
al 75% de la pala de la hélice.

2. Medicion de presiones: para la adquisicion de los datos de presién se us6 una PC con el
programa NetStart y se adquirieron durante 15 segundos para cada configuracion con
una frecuencia de 4Hz con el equipo NetScanner, generando un total de 60 valores por
cada toma de presion y para cada ensayo diferente. Estos valores son la diferencia entre
la presion atmosférica y la presion local de cada toma. Las tomas de presién estan
ubicadas sobre el intradds y extrados del flap.

3. Medicién de vibraciones: En esta etapa se tratd de determinar las vibraciones que genera
el paso de la pala de la hélice cuando pasa cerca del flap. Para esto colocamos un
acelerémetro en el flap al 75% de la pala de la hélice y con la sefal proporcionada por
este, hicimos una representacion de la densidad de potencia espectral (PSD) para cada
configuracion de ensayo. Con la PSD podemos determinar cémo se distribuye la energia
de la sefal a lo largo de las diferentes frecuencias y asi saber cudles son las frecuencias
preponderantes. Recordemos que la distancia entre la hélice y el flap es de alrededor del
10% de la cuerda del ala, lo cual puede llegar a generar vibraciones de un rol significativo
en cuanto a la fatiga de los materiales, como a la efectividad del flap.

Resultados

Visualizacion

En la Figura 4, la foto de la izquierda muestra un flujo pegado durante toda la longitud de
la cuerda con una estela sobre el borde de fuga ancha y difusa. No se observan
desprendimientos. En la foto de la derecha se ven diferentes desprendimientos sobre el
borde de fuga del flap que luego impactan contra la hélice en movimiento. Sobre el borde de
fuga se aprecia un flujo con limites mas marcados y estrechos.

Figura 4. Vista lateral del ala con humo. Sobre la izquierda motor sin RPM y a la derecha
con RPM.

En la Figura 5 se ve la influencia de la hélice sobre la direccion del flujo, como también en
el grosor de la estela. Para cero RPM la estela cruza el ala perpendicular a la envergadura,
en cambio a medida que aumentamos las RPM el flujo de aire se desvia hacia el motor,
generando una linea de corriente en forma de “S”, la cual deja de cruzar el ala perpendicular
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a la envergadura para cruzarla en forma diagonal y lo sigue desviando pasado el plato de la
hélice corriente abajo.

RPM 2000

Figura 5. Vista desde arriba del ala con humo para diferentes RPM.

En la Figura 6 vemos como la hélice le imprime al flujo un desvio hacia la derecha de la
imagen. También podemos observar como la hélice disminuye el downwash, no solo le
impide al flujo que baje sino que le genera una rotacion haciendo que se eleve aguas abajo.

Figura 6. Vista de frente del ala con humo y flap a 20°. A la izquierda sin RPM y a la derecha
con RPM.
Presiones

En la Figura 7 vemos la distribucion de presion sobre el flap para la estacién 1, flap 0° y
P1. Se puede ver como los Cp (coeficientes de presién) aumentan conforme aumentan las
RPM.

Distribucién de CP para la estacién 1, Flap 07, P1

ERPMO

B RPM 2000

B RPM 4000

B RPM 6000

B RPM 8000
"' ®WRPM 10200

Figura 7. Distribucion de presion sobre el flap.

En la Figura 8 se puede observar la resultante de sustentacién sobre el flap para Vr = 5,
P1 y diferentes angulos de flap. Se ve como la sustentacion aumenta al aumentar el angulo
de flap y las RPM. Esto mismo se hizo para todas las Vr y posiciones entre ala — hélice.
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Figura 8. Distribucion de resultante de sustentacion sobre flap.

Vibraciones

Para llevar a cabo el ensayo de vibraciones se efectud, como primer paso, el analisis del

nivel de ruido en el ambiente.

RUIDO BLANCO
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Figura 9. PSD del ruido ambiente.
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En la Figura 9 vemos un nivel de ruido constante en -70db, se puede ver un pico en los
50Hz y otro pasado los 100Hz. En frecuencias altas, a los 1550Hz aparece una marcada

elevacion llegando hasta los -55db.

Luego se hicieron corridas para diferentes RPM manteniendo constante la Vr (nula) y la
posiciéon del flap (0°). Para los siguientes analisis de sefial se us6 un filtro pasa bajos de
Butterworth. A continuacion se muestra la Tabla 2 con las frecuencias correspondiente al

paso de la pala por el flap.

Tabla 2. Frecuencias de paso de pala para cada RPM.

RPM | 2000 [ 4000 | 5000 | 6000 [ 7000 | 8000

10200

f[Hz] | 66,67 |133,33| 166,67 | 200,00| 233,33 | 266,67

340,00

En todas las corridas se notaron picos bien marcados que coincidian con las frecuencias
de paso de pala. Estos picos aumentaban de tamano conforme aumentabamos las RPM,
llegando a un maximo para 6000 RPM, luego disminuian su magnitud.

VR 0, RPM 6000, F 0, PO
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Figura 10. PSD para Vr Om/seg, RPM 6000, flap 0°, PO
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En la Figura 10 se ve el primer pico que corresponde a la frecuencia de la pala en 200Hz
y luego sus armonicos repitiéndose a intervalos constantes. Finalmente se hizo la misma
corrida a 6000 RPM pero con otro material aislante entre el soporte del motor y el techo del
tunel de viento. Como nuevo aislante se utiliz6 espuma de alta densidad, en vez de goma
que era lo que se venia usando en los ensayos anteriores.
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Figura 11. PSD para Vr Om/seg, RPM 6000, flap 0°, PO, con aislamiento de espuma.

Como podemos ver (Figura 11) los picos se mantienen pero son menores en cuanto a
magnitud, con esto entendemos que las vibraciones que estamos obteniendo son las que se
transmiten por medio de las diferentes estructuras (vibraciones mecanicas). Nuestro objetivo
de estudio no son esta clase de vibraciones sino las vibraciones aerodinamicas que generan
las palas y llegan al flap propagandose a través del aire

Conclusiones

Se pudo comprobar la gran influencia de la hélice sobre el flujo de aire, generando un
cambio sobre la distribucion de presiones, aumentando la fuerza de sustentacion vy
vibraciones del flap conforme se aumentan las RPM. En los ensayos de visualizacion con
humo se comprob¢d el importante peso que tiene las revoluciones de la hélice en relacion
con el flujo de aire alrededor del ala. A partir de fotos y videos se pudo observar cémo
influye el giro de la hélice en la direccion, forma y ordenamiento del flujo de aire sobre el ala
y corriente abajo, burbuja de recirculacion, desprendimientos, etc. En los ensayos de
vibraciones realizados sobre el flap no se pudo diferenciar las vibraciones aerodinamicas de
las mecanicas, lo cual es un tema a seguir estudiando. En los ensayos de presion realizados
se pudo comprobar y cuantificar la gran influencia generada por la hélice sobre la
distribucion de presion del flap, la cual presenta diferentes comportamientos dependiendo
tanto de la velocidad de referencia, RPM del motor, de los angulos del flap y también de la
posiciéon entre el ala y la hélice. En el analisis de la distribucién de los coeficientes de
presion (Cp) y sustentacion con respecto a las RPM del motor, se pudo comprobar un
destacado incremento de los valores conforme aumentan las RPM. Este comportamiento
persiste para todas las velocidades de referencia usadas en los ensayos. También se
comprobd que los maximos valores de Cp y sustentacion para bajas velocidades de
referencia, se dan para la maxima RPM (10.200), pero para altas velocidades de referencia
las maximas RPM no son tan predominantes, llegando en algunos casos a predominar los
valores dados por 8000 RPM.
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