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Introduccién: Las cargas aerodinamicas sobre superficies sustentadoras originan
deformaciones elasticas sobre las mismas, deformaciones que modifican la distribucién de
presiones en un proceso que suele realimentarse. Frecuentemente aparecen deformaciones
dinamicas en la forma de vibraciones, y esto hace que las fuerzas resultantes varien en
forma periddica y alcancen valores que difieren de aquellos cuasi-estaticos obtenidos con la
superficie sin deformar. Las vibraciones autoexcitadas derivadas de fendmenos
aeroelasticos pueden ser destructivas (flutter), o, sin llegar a este extremo, pueden afectar la
estabilidad o gobernabilidad de un vehiculo aéreo o aeroespacial. Resulta de importancia
entonces el estudio de estas cargas dinamicas, su comprension y cuantificacion. En el caso
particular de flujos transénicos y supersonicos, la apariciéon de ondas de choque vinculadas
a las aceleraciones locales del flujo modifica sustancialmente el campo dinamico de
presiones sobre la superficie, requiriendo estudios detallados de su comportamiento variable
en el tiempo (Dotson et al, 2000).

Para pequefios angulos de ataque es posible utilizar la teoria de flujo potencial para
determinar la presion y velocidades las regiones cercanas a la placa.Las ecuaciones para
analizar esta situacion en su forma integral son conocidas, pero su complejidad vuelve
dificultosa su interpretacion fisica. Existe también una teoria no lineal de segundo orden
para pequefas oscilaciones aplicable a perfiles de forma arbitraria.Dicha teoria fue
desarrollada por Van Dyke (1953).

En este trabajo se analiza el comportamiento del flujo, los coeficientes aerodinamicos
resultantes y la distribucion de presiones sobre una placa plana oscilando a diferentes
frecuencias para angulos de ataque comprendido entre -2° y 2°. La simulacién numérica de
flujos supersoénicos viscosos presenta dificultades asociadas a la combinacién de altos
numeros de Mach y de Reynolds y una capa limite turbulenta de muy pequefio espesor.
Esto requiere refinamientos de malla tanto en la capa limite como en la region donde
aparecen ondas de choque, debido a los elevados gradientes de velocidad en esas zonas
(Bungartz y Schéafer, 2006). La simulacion de una placa oscilante introduce la complejidad
adicional de que las ondas de choque cambian su posicion, requiriendo un mallado dinamico
capaz de capturarlas en cada instante de tiempo.
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Metodologia: Dada la complejidad del fendmeno en estudio se procede a la resolucion
numérica del mismo. Para calcular el campo de presiones y velocidades se dividio el
dominio en dos partes: un dominio exterior fijo con una malla no estructurada y un dominio
interior movil, en el cual se encuentra contenida la placa plana, con una malla no
estructurada, y un mallado de capa limite en las cercanias de la misma. Se utilizé un modelo
bidimensional, con una malla no estructurada de 150000 elementos. El dominio se divide en
un sector fijo y otro, que rodea la placa, que rota alternativamente acompafiando las
oscilaciones de la misma. Para la resolucién del problema se emplearon discretizaciones de
segundo orden y temporales de primer orden. El paso de tiempo se ajusté en cada caso al
periodo de oscilacion, de forma de tener no menos de 2000 pasos temporales por ciclo.

Las oscilaciones de la placa en estudio se generaron de dos formas; mediante la rotacion de
una seccién de la malla en la que se encuentra contenida la placa y mediante la variacién de
las condiciones de contorno del problema. En ambos casos se supone una oscilacion del
tipo sinusoidal. Se estudiaron inicialmente los casos correspondientes a una frecuencia

. L . . .z
reducida w, :%(w es la frecuencia angular de oscilacion, L es la cuerda de la placay U la

velocidad de la corriente libre), mucho menor que 1, donde los resultados aproximan
desplazamientos cuasi-estacionarios. Se realiz6 un estudio tedrico para los distintos angulos
de ataque en régimen estacionario de los coeficientes aerodinamicos, que se compard con
las posiciones de la simulacidon numeérica para validar los parametros del modelo. Luego se
compararon los coeficientes aerodinamicos de las posiciones estaticas con los de
posiciones no estacionarias. Posteriormente se estudiaron frecuencias reducidas mayores,
mediante rotacion de la malla solidaria a la placa.

Debido a que no es posible refinar el dominio al utilizar una malla dinamica, se realizé un
refinamiento previo (figura 1), en la zona en la cual se espera la presencia de ondas de
choque y ondas de expansion, sin modificar el mallado en el las cercanias de la placa para
no alterar los parametros validados anteriormente para el caso estacionario.

En todos los casos se utilizé el modelo “k-¢ realizable”, el cual, como se comprobd, se ajustéd
adecuadamente para el céalculo de Cd. Se utilizé un paso de tiempo de 1e-6 s para todos los
casos, de forma tal de no inducir errores asociados a cambios de un paso de tiempo a otro
para cada de estudio. La viscosidad se representa con la ley de Sutherland de tres
parametros.

Para el mallado y calculos se utilizé la suite Ansys Research, bajo licencia del Grupo
Fluidodinamica Computacional, GFC, del Departamento Aeronautica de la Facultad de
Ingenieria de la UNLP’
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Figura 1: Detalle del refinado realizado para capturar ondas de choque con el
movimiento oscilatorio de la placa plana.

Resultados: Todos los casos corresponden a un numero de Mach de la corriente incidente
igual a 1.5 y un niumero de Reynolds de 3.4E7. En los casos estudiados de baja frecuencia
reducida, no se observan variaciones superiores al 2% en los valores de coeficiente de
sustentacion, Cl comparando los valores tedricos con aquellos valores obtenidos mediante
CFD para una frecuencia de 10Hz(w,=0.12), mientras que para los valores correspondientes
al coeficiente de resistencia, Cd, la diferencia entre los valores simulados y calculados se
encuentra como maximo en 15% para aquellas posiciones correspondientes a angulos de
ataque menores a 1°, discrepancia que se considera aceptable debido a la dificultad de
estimar dicho valor tedérico en movimientos oscilatorios. La figura 2 presenta Cl vs Cd para
movimientos cuasi estacionarios (w,<0.12), tanto los valores tedricos como los obtenidos en
forma numérica.

Para el caso no estacionario se presentan los valores maximos de Cl maximo (figura 3) y
Cd maximo (figura 4). Se puede observar una reduccion de los mismos a medida que crece
la frecuencia, con una tendencia bien marcada. En la figura 5sobre la columna izquierda se
observan la distribucion de presién mientras que en la columna derecha se observa la
distribucion del nimero de Mach, la primera fila corresponde a w, = 0.6, mientras que la
segunda w, =3.01. En la figura 6 y Figura 7 se presenta la variacion de Cl y Cd para
frecuencias reducidas préximas a 0 y para las mismas iguales a 6
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Figura2: Cl vs Cd tedrico y numérico (CFD) para el caso estacionario
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Figura 3: Cl maximo para cada frecuencia reducida
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Figura 4: Cd maximos en funcion de la frecuencia reducida
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Figura 5: Distribucion de presion (izquierda) y numero de Mach (derecha) para la misma
incidencia 1.9° y w,= 0.6 (arriba) y w, = 3 (abajo)
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Figura 6: Variacion de Cl y Cd en el tiempo para w,=0.12
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Figura 7: Variacion de Cl y Cd en el tiempo para w,=6.03
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Conclusiones: Se estudiaron en forma numérica el campo fluidodinamico y las fuerzas
periddicas que aparecen sobre una placa oscilante en régimen supersonico a pequefios
angulos de ataque. Se concluye que dada una buena discretizacién del dominio de computo,
en el caso de una placa en régimen supersoénico oscilando con diferentes frecuencias, es
posible capturar las ondas de choque y variaciones de presion generadas por dicho
movimiento y calcular las fuerzas resultantes con precision aceptable, mientras las
frecuencias reducidas se mantengan por debajo de 0.5. Sin embargo,el mallado realizado
resulté inadecuado para w,>0.6, ya que el mismo se baso en la suposicién de que el campo
fluidodinamico obtenido para las frecuencias mas bajas seria semejante para las frecuencias
mayores. Queda para trabajos futuros realizar un remallado adaptativo para optimizar el
tiempo de calculo y la precision de resultados para vibraciones torsionales de frecuencias
mas altas.
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