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RESUMEN

El presente trabajo representa la continuacion de los trabajos de andlisis experimental el
efecto conocido como pérdida dindmica sobre un perfil aerodinamico bajo condiciones de flujos
turbulentos incidentes. En particular, el perfil ensayado es un Wortmann FX 63-137 utilizado
ampliamente en palas de aerogeneradores. El objetivo del trabajo consiste en determinar la
configuracion fluidodinamica general en la pérdida dinamica del modelo. En trabajos previos se
caracterizo el perfil mediante un ensayo de cargas en el tunel de viento de capa limite de la UIDET
LaCLyFA. A partir del ensayo se obtuvieron las curvas caracteristicas del perfil para diferentes
numeros de Reynolds, obteniéndose pardametros significativos como: Ci,g, angulo de pérdida, etc.
Luego, se implemento un mecanismo neumatico para generar cambios bruscos de angulo de ataque
del perfil. Una vez realizado, se procedio a los diferentes ensayos de visualizaciones del flujo para los
diferentes Reynolds y diferentes velocidades de cambio de angulo de ataque. Con la determinacion
cualitativa de la configuracion fluidodinamica realizada en dicho trabajo mds las mediciones de
anemometria realizadas, se seleccionaron las zonas donde se midieron nuevamente velocidades a
traves de anemometria de hilo caliente con tres sensores de dos componentes en simultaneo (sobre el
perfil y en la estela del mismo). Del andlisis de los resultados de los ensayos se observan diferencias
en los patrones de flujo resultante, luego de la entrada en pérdida del modelo. Se plantean andlisis y
discusiones sobre los posibles efectos.

Palabras clave: Doble pérdida, FX 63137, visualizacion doble pérdida, pérdida dinamica.

INTRODUCCION

La aparicién de mas de una solucion para el patron de flujo alrededor de un perfil aerodinamico
operando a un determinado angulo de ataque en la region de pérdida puede ser estudiada mediante la
aerodindmica de grandes angulos y sus mecanismos asociados. Fendmenos de separacion de flujo son
frecuentes en aeronaves operando a grandes angulos de ataque, en virajes escarpados, en vuelo
acrobatico, en aeronaves volando en atmosferas turbulentas, en vuelo en las estelas de otras aeronaves,
en alas interactuando con vortices, en rotores de helicopteros perturbados por turbulencia atmosférica
o en la estela de la pala precedente y en turbinas edlicas. El angulo de pérdida estatica es el angulo
minimo en el cual un perfil alar expuesto, de manera estatica, a una corriente uniforme comienza a
manifestar fendmenos de pérdida. Partiendo de pequefios angulos de ataque la sustentacidon crece
normalmente en forma lineal con el aumento del angulo de ataque. Se suele aceptar que el angulo de
pérdida es aquel primer angulo para el cual se aprecia un significativo apartamiento de esta relacion
lineal. Esto debe ser considerado como una simple definicion destinada al uso practico, pues
fisicamente el apartamiento de un comportamiento lineal no necesariamente debe estar asociado al
comienzo del verdadero proceso de separacion de flujo y al cambio de patron de flujo que caracteriza a
una entrada en pérdida.

La problematica propuesta forma parte de los fendmenos no estacionarios de separacion
asociados a soluciones multiples. La separaciéon no estacionaria es uno de los problemas mas
importantes ain no resueltos de la mecanica de los fluidos, en particular, para flujos en condiciones
turbulentas. El interés en lograr un mayor conocimiento de estos fendmenos nace de sus multiples
campos de aplicacion entre los que cabe mencionar aeronaves y sus componentes, helicopteros,
turbinas, compresores, flujos a través de conjuntos de cafos, canales ramificados, dispositivos
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generadores de turbulencia, palas de aerogeneradores, etc. En lo que respecta al fendmeno
caracteristico en perfiles aerodinamicos podemos desarrollar el concepto para explicar en forma
detallada el patron del campo del flujo que produce este efecto particular. Partiendo de grandes
angulos de ataque con flujo atin adherido, a medida que sigue aumentando el angulo de incidencia
comienza a aparecer sobre el borde de ataque del perfil un flujo re circulante formando parte de un
vortice contenido dentro de una corta burbuja de recirculacion. Mientras este patron re circulatorio sea
pequefio, no producira apartamientos importantes de la relacion lineal sustentacion-angulo de ataque.
Pero para angulos de ataque suficientemente grandes, con tamanos de burbuja de recirculacion
crecientes se apreciara el comienzo del proceso de separacion. Cuando un perfil alar es orientado
bruscamente segin un angulo de ataque suficientemente grande con respecto a una corriente, puede
ocurrir un proceso denominado pérdida dinamica. Diferentes tipos de pérdida han sido identificados en
el pasado [3-5]. El tipo de pérdida que se esta estudiando actualmente es el que ocurre a altos nimeros
de Reynolds en la region ubicada sobre el borde de ataque de modernos perfiles delgados [5-8].

En trabajos previos [1,2], se determinaron mediante ensayos con balanza aerodinamica de 2
componentes, las caracteristicas de sustentacion y resistencia del perfil FX 63137 para un barrido en
angulo de ataque de forma cuasi-estatica. En la Figura 1 se observa el coeficiente de sustentacion
versus el angulo de ataque extraido de [1]. Se puede observar que el perfil comienza a entrar en
pérdida por el borde de fuga a partir de los 8° aproximadamente ya que la curva se aparta de la
linealidad, sin embargo, el mismo sigue sustentando a valor constante hasta los 19° aproximadamente,
donde se produce una caida abrupta dada por la pérdida completa del perfil.
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Figura 1. C,, vs. a para diferentes velocidades. (Maraiiéon Di Leo, J. et al 2014)

Si se compara esta curva de Ci, vs a con otros resultados experimentales [10], se encuentra que
estos valores son un 17 a 25% mayores a los citados. Esta diferencia puede estar dada por la
turbulencia del tinel de viento utilizado en dichos ensayos respecto a los realizados en flujo laminar de
la referencia.

De [1] y [2], también, se puede observar, en las técnicas de visualizacion implementadas, una
concordancia en la forma de entrada en pérdida (para el caso cuasi-estatico) por borde de fuga a partir
de los 8° de angulo de ataque (Figura 2). En los ensayos mostrados para un cambio brusco en el
angulo de ataque, se observa como existe un patron de flujo diferente comparando el caso estatico con
el dindmico (Figura 3 y Figura 4). En dichas figuras se observa claramente una burbuja de
recirculacion en el borde de ataque para el caso estatico, donde este fendmeno es tipico en los perfiles
de bajo Reynolds a estos numeros de Reynolds [11], [12], [13]. En el caso del cambio brusco de 10° a
19° la burbuja no se observa y el desprendimiento en el borde de fuga sobre el extrados se encuentra
retrasado con respecto al caso estatico.

El estudio sobre patrones de flujo diferentes debido a cambios de bruscos elevados realizados
mediante técnicas de PIV y numéricos, muestran patrones similares a los obtenidos en estas
visualizaciones [14], [15]. Para validar o verificar el método de visualizacion en forma experimental
nos proponemos realizar estudios de capa limite y configuracion fluidodinamica sobre el perfil,
mediante la medicion de velocidades y presiones, y de esta manera buscar patrones de flujo similares
que muestren que el efecto existe en las condiciones de ensayo realizadas.
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Figura 2 Borde de fuga (a) y borde de ataque (b) para V =11 m/s; a = 8° (estatico). (Maraiion Di
Leo, J. et al 2014)

Figura 3 Borde de fuga (a) y borde de ataque (b) para V=11 m/s; a = 10° a 19° (dinamico).
(Maraifion Di Leo, J. et al 2014)

Figura 4 Borde de fuga (a) y borde de ataque (b) para V =11 m/s; a = 19° (estatico). (Maraiién Di
Leo, J. et al 2014)

METODOLOGIA

Para este trabajo se llevo a cabo un estudio experimental en el tunel de viento de capa limite del
LaCLyFA de la Universidad Nacional de La Plata. El mismo es un tinel cerrado que cuenta con una
seccion de prueba de 1,4m x 1,0m x 7,5m y una V., = 20 m/s. El perfil seleccionado para el estudio
es un Wortmann FX 63-137, el cual es ampliamente utilizado en el disefio de palas de
aerogeneradores; a partir del cual se construyd un modelo en fibra de vidrio de 0,75m de envergadura
y 0,25m de cuerda. La disposicion adoptada del modelo dentro del tinel es entre dos paneles (Figura
5) verticales de seccion simétrica y con flap posterior variable con el objeto de bidimensionalizar el
flujo en toda la envergadura del modelo. El mismo montaje en tunel fue el utilizado en los trabajos
previos, para poder obtener datos comparativos.
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Figura 5. Esquema de paneles y modelo en el tiinel de viento.
En los trabajos previos, ademas de haberse realizado caracterizacion de coeficientes mediante

balanza aerodinamica, se realizaron caracterizaciones cualitativas mediante diferentes técnicas de
visualizacion (catavientos, suspension de oxido-magnesio pesado). Estos ensayos fueron realizados



Algozino, Delnero, Marafién Di Leo y Canchero - Andlisis experimental de la pérdida dinamica en un
perfil aerodinamico

para condiciones estaticas y para cambios bruscos de angulo de ataque mediante un mecanismo
neumatico controlado a través de un equipo DAQ Multifunciéon USB de National Instruments y con el
software asociado (Figura 6). Con el mismo mecanismo se realizaron los ensayos anemométricos que
se presentan en este trabajo. Este mecanismo es capaz de variar la velocidad de cambio de angulo de
ataque y los limites del mismo (rango de angulos que abarca el movimiento).

Los ensayos de anemometria de hilo caliente se realizaron colocando sensores en zonas
estratégicas donde se pretendia encontrar diferencias entre la condicion estdtica y dinamica. La
medicion del campo de velocidades instantaneas se realizd mediante un sistema de anemometria de
hilo caliente a temperatura constante (Streamline de Dantec Measurement Technology). Se emplearon
sensores dobles (fiber film probes 55R51). Se midieron las componentes fluctuantes de la velocidad
corriente abajo del perfil y sobre el perfil en dos posiciones, a 1/4 de la cuerda y 3/4 de la cuerda
medido desde el borde de ataque (Figura 7), con el fin de obtener una detallada descripcion y analisis
de las conformaciones fluidodinamicas generadas. Para su anélisis se emplearon métodos estadisticos,
como herramientas de trabajo, mediante las mismas se pueden establecer las caracteristicas de las
escalas turbulentas espaciales y temporales (utilizando 3 sensores en diferentes puntos se pueden
realizar correlaciones espaciales), ademas de las frecuencias de aparicion, involucradas en los vortices
que abandonan el perfil corriente abajo.

En estos ensayos se realizaron mediciones en condiciones estaticas de angulo de ataque,
partiendo desde -7° hasta 22° con un paso de 1°. Ademas se realizaron mediciones de cambio brusco
de angulo de ataque desde 10° hasta 22° a 3 velocidades de rotacion distintas: 45, 75 y 95 °/s, que por
practicidad se denominaran en lo siguiente como minima, media y maxima respectivamente. Estos
ensayos se realizaron a 3 velocidades de corriente libre incidente distintas: 6, 9 y 12 m/s
correspondiendo con 100.000, 150.000 y 200.000 en nimero de Reynolds aproximadamente.

Figura 7. Disposicién de los sensores de

Figura 6. Mecanismo de cambio de dngulo de anemometria de hilo caliente.

ataque brusco.

RESULTADOS y DISCUSION

Los ensayos realizados, como se describié anteriormente, fueron realizados para condiciones
de movimiento cuasi-estatico y también generando un cambio brusco en el dngulo de ataque desde 10°
hasta 22°.

La Figura 8 muestra una comparacion, de los casos estatico a cierto angulo de ataque y
dindmico con un cambio brusco, de las velocidades instantaneas transversales adquiridas con el sensor
en la estela del perfil. Resultados similares se obtuvieron con los sensores colocados sobre el modelo.
El analisis de fluctuaciones temporales se analizara de acuerdo a las escalas integrales temporales y
espaciales de la turbulencia para tratar de entender los fendmenos asociados a este efecto.
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Figura 8. vvs. t- V=11 m/s; a = 23° (verde — estatico) y; a = 11° a 23° (azul -dinamico).

A continuacidén se muestran algunas tablas comparativas, para cada sensor, entre los casos
estaticos y de cambio en el angulo de ataque brusco, ambas condiciones se corresponden con la
configuracion del flujo para los 22° (estatico, y condicion estacionaria final después del movimiento
para el caso dindmico) para 6 m/s de velocidad de la corriente libre.

En las Tabla 1, Tabla 2 y Tabla 3, se observan los resultados obtenidos a partir de los analisis
estadisticos de las sefiales adquiridas. En estas se muestra la intensidad de turbulencia asi como
también las escalas de los vortices segun el criterio del primer corte al eje de las abscisas de la
autocorrelacion de cada punta. Estos analisis se realizaron para las 2 componentes de velocidad (“u”,
paralela a la cuerda, y “v”, perpendicular a la cuerda y a la envergadura). En los graficos siguientes se
muestran los resultados correspondientes a la componente v, debido a que son mas representativos por
el tipo de desprendimiento que se esta estudiando.

Tabla 1. Datos para Sensor 1. Velocidad de corriente libre de 6 m/s.

Velocidad Cabeceo - Estatico Max. Med. Min. Estatico Unidades
Intensidad de Turbulenciaen U | 9,4673 | 9,6688 | 9,404 9,4717 %
Intensidad de TurbulenciaenV | 2,9941 | 3,1403 | 2,9281 | 3,1565 %

13,68 10,13 13,48 17,15 Frecuencia (Hz)
0,1399 | 0,0468 | 0,0824 | 0,1091 Intensidad (dB)
21,60 26,00 37,08 19,67 Frecuencia (Hz)
0,0633 | 0,0142 | 0,0353 | 0,0147 Intensidad (dB)

Tabla 2. Datos para Sensor 2 (3/4 de la cuerda). Velocidad de corriente libre de 6 m/s.

Vértice (Corte en 0) U

Vortice (Corte en 0) V

Velocidad Cabeceo - Estatico Max. Med. Min. Estatico Unidades
Intensidad de Turbulenciaen U | 8,9809 8,8306 | 10,2724 | 8,5828 %
Intensidad de TurbulenciaenV | 1,0403 | 0,9431 0,9728 1,1009 %

9,12 15,48 11,26 14,02 Frecuencia (Hz)
0,0692 0,0311 0,0798 0,0644 Intensidad (dB)
18,53 22,78 16,61 18,76 Frecuencia (Hz)
0,0138 0,0131 0,0151 0,013 Intensidad (dB)

Tabla 3. Datos para Sensor 3 (1/4 de la cuerda). Velocidad de corriente libre de 6 m/s.

Vortice (Corte en 0) U

Vortice (Corte en 0) V

Velocidad Cabeceo - Estatico Max. Med. Min. Estatico Unidades
Intensidad de Turbulenciaen U | 8,9587 8,5419 8,8 8,6708 %
Intensidad de TurbulenciaenV | 0,8952 | 0,9954 0,8782 1,0373 %

. 6,91 5,88 8,86 6,20 Frecuencia (Hz)
Vértice (Corte en 0) U 0,0542 | 0,0221 | 0,0624 | 0,0262 | Intensidad (dB)
14,26 6,27 24,59 6,16 Frecuencia (Hz)

Vortice (Corte en 0) V

0,0098 | 0,0127 | 0,0117 | 0,0069 | Intensidad (dB)
En las figuras siguientes se muestran graficamente los resultados mostrados en las tablas
anteriores, asi como también datos correspondientes a otras velocidades de corriente libre (9 y 12 m/s).
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Con 1, 2 y 3 se denotan los diferentes sensores (puntas). La notacion para las figuras siguientes sera de
forma tal que a), b) y c) se indicaran de izquierda a derecha y arriba hacia debajo de forma creciente.
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Figura 9. Intensidad de turbulencia en la componente “v” (transversal) en %. En abscisas la
identificacion de los sensores_(1 = estela, 2 y 3 sobre el extrados). a) 6 m/s, b) 9 m/s y ¢) 12 m/s.
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Figura 10. Intensidad de turbulencia en la componente “v” (transversal) en %. En abscisas la
velocidad de la corriente libre en m/s. a) Punta 2, b) Punta 3.
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Figura 11. Frecuencia de Vortice en Hz para componente “v”. En abscisas velocidad de la
corriente libre en m/s. a) Punta 2, b) Punta 3.
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Figura 12. Frecuencia de Vortice en Hz para componente “v”. En abscisas la identificacion de los
sensores. a) 6 m/s, b) 9 m/s y ¢) 12 m/s.

En la Figura 9 se puede observar como la intensidad de turbulencia en la estela casi duplica el
valor de la misma sobre el extradds del perfil. Este comportamiento se repite para los distintos
numeros de Reynolds ensayados. Ademas se puede observar como la velocidad de rotacion no tiene
gran influencia en la intensidad de turbulencia.

En la Figura 10 se comparan los valores para encontrar cambios en la intensidad de
turbulencia respecto a modificaciones en la velocidad de la corriente libre para una misma punta. En
estos casos, para el sensor 1 (Figura 10a), ubicado en la estela, se encuentra mayor intensidad de
turbulencia conforme aumenta la velocidad de rotacidon, para el caso de 6 m/s de velocidad de
corriente libre, pero este comportamiento no se repite para los distintos nlimeros de Reynolds, ya que
cuando este aumenta, toma mayor valor la intensidad de turbulencia estatica.

Si analizamos la frecuencia de los vortices obtenida a partir de las autocorrelaciones, se puede
observar un aumento de la frecuencia (estrechamiento de los vortices) a medida que aumenta la
velocidad de la corriente libre, Figura 12 a, b y c. Si se analiza en detalle el sensor 3 (1/4 cuerda), este
aumento conforme aumenta la velocidad es mayor que el medido por el sensor 2, para todas las
condiciones. Ademas se pueden observar variaciones en las frecuencias modificando las velocidades
de cambiod de angulo de ataque, pero no se aprecia un patrén que se repita sucesivamente. Esto mismo
se puede observar en la Figura 11 a y b. Dados estos resultados, no se permite identificar el patron de
flujo en funcion del cambio de velocidad del cambio de angulo de ataque encontrado en las
visualizaciones realizadas en trabajos previos.

CONCLUSIONES

En trabajos previos, mediante técnicas de visualizacion utilizando suspensiones de 6xido
magnesio y querosene, se encontraron variantes entre condiciones estaticas y con cambio brusco de
angulo de ataque. El patron de flujo hallado sobre el perfil para una condicion de pérdida estatica (por
ej., 19° de angulo de ataque) difiere notablemente del patrén de flujo para la condicion de cambio
brusco de 10° a 19°. Ademas, mediante esta técnica se observan diferentes tipos de flujo detras de esa
zona del borde de ataque por sobre el extrados, lo que marca una diferente circulacion sobre el perfil y,
por lo tanto, una configuracion fluidodinadmica diferente alrededor del perfil para ambos casos.
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En las mediciones realizadas con anemometria de hilo caliente presentadas en este trabajo, se
encuentran variaciones en las escalas temporales comparando la condicion estatica con las diferentes
velocidades de cambio de angulo de ataque, pero estos no siguen un comportamiento similar para las
distintas velocidades de rotacidn, asi como en los diferentes nimeros de Reynolds ensayados. Ademas,
los resultados muestran que comparando entre las distintas velocidades de cambio de angulo de ataque
no se observan variaciones considerables en las intensidades de turbulencia y, en la escala temporal,
no se presenta un patréon que se manifieste sucesivamente, lo que representaria un desprendimiento
periddico, sino que por el contrario el flujo es totalmente cadtico y con las caracteristicas
fluidodinamicas vistas anteriormente. Esta situacion puede estar dada por el comportamiento cadtico
de los efectos de pérdida dinamica en flujo turbulento o porque los cambios en el campo
fluidodinamico se estén produciendo en la capa limite, con lo cual con los sensores anemométricos en
esta ubicacion (altura de 3 mm aproximadamente) no se estén detectando estos cambios. Esta tltima
hipotesis se podra confirmar a partir de mediciones del campo de presiones adquiridas en frecuencia
las cuales se estan procesando y se prevé obtener resultados proximamente.
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