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Resumen

Desde los principios de la historia de la aviacion, el hombre intenta imitar a las aves para
poder volar. En las ultimas décadas, con el disefio y avances en micro vehiculos aéreos, producto
de sus bajas velocidades de desplazamiento, se investiga la aplicacion de sistemas de alas
batientes. En este marco, se vienen desarrollando distintas investigaciones para poder comprender
la aerodinamica de estos sistemas, dividiendo los movimientos en tres movimientos principales
(aleteo, cabeceo y deslizamiento). En particular, el movimiento de cabeceo es de gran estudio por
su relacion con el fenomeno de pérdida dinamica, el cual estd presente principalmente en palas
de helicopteros y de aerogeneradores, el cual produce un retraso en la entrada en pérdida, y un
incremento en la fuerza de sustentacion generada, respecto a un incremento cuasi-estatico en el
angulo de ataque. Si bien este efecto es conocido, es muy escaza la informacion respecto al efecto
de la turbulencia en estas condiciones no estacionarias. Bajo estas condiciones se plantearon
ensayos experimentales en tiinel de viento de dos modelos alares (placa plana y perfil SD8020),
para la medicion de carga aerodindmica y el campo de presiones en la estela del modelo alar.

En primera instancia se realizaron mediciones con anemometria de hilo caliente para la
determinacion de las caracteristicas de la corriente libre en el tunel de viento, y mediante la
aplicacion de una grilla turbuladora se modificaron las caracteristicas turbulentas, generando un
aumento en la intensidad de turbulencia y un decrecimiento de la escala integral espacial.

Del analisis de resultados, se pudieron encontrar diferencias en la carga aerodinamica
desarrollada por cada modelo alar en funcion de las caracteristicas de la corriente libre, tanto para
condiciones estaticas como con movimiento de cabeceo a distintas frecuencias reducidas entre
0,015y 0,06. La influencia de la turbulencia en las cargas aerodinamicas es altamente dependiente
de la geometria del modelo ensayado, principalmente de su borde de ataque y borde de fuga, en
concordancia con resultados de otros autores para condiciones de flujo laminar en condiciones
estaticas. La influencia de la turbulencia en las cargas aerodinamicas muestra un comportamiento
similar en condiciones estaticas como dinamicas, generando modificaciones del 10% o mas en el
coeficiente de sustentacion.

A su vez, se realizaron mediciones en la estela con rack de presiones, para los casos
estudiados. Los resultados muestran un efecto de la turbulencia en las estructuras vorticosas
desprendidas por el modelo alar en condiciones dinamicas. Especificamente, el aumento de la
intensidad de turbulencia produce una estela mas homogénea, con estructuras coherentes de
menor intensidad energética, y nuevamente, estos efectos son dependientes de la geometria del
perfil utilizado.
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«Eppur si vola»'

“Le Vol des Insectes”, Magnar, 1934.

! Frase que hace referencia a que las leyes de la aerodinamica clasica no pueden explicar el
vuelo de los insectos.
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Lista de Simbolos y Abreviaturas

o angulo de ataque, en °©

v: Viscosidad cinemética del fluido, 1,74 x 1073

c: cuerda del modelo, en m

CI: Coeficiente de sustentacion, adimensionalizado con superficie alar y presion dinamica.
Cd: Coeficiente de resistencia

CP: Coeficiente de Presiones

f: frecuencia de oscilacion, en Hz

k: frecuencia reducida, tfc/Uref

. . ST c
K: frecuencia reducida para caso no periodico, 2Urer

LEV: Vortice de borde de ataque (Leading Edge vortex en inglés).

MUAYV o MAV: micro vehiculo aéreo no tripulado, por sus siglas en inglés.
Re: Numero de Reynolds, %

S: Superficie de referencia, cuerda * envergadura

t/c: espesor adimensionalizado con la cuerda del ala.

TEV: vortice de borde de fuga, (Trailing Edge vortex en inglés).

UAV: vehiculo aéreo no tripulado, por sus siglas en inglés.

Uref o Uy,: Velocidad de la corriente libre, en m/s
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“Estudio aerodindmico experimental en flujo turbulento de bajo Reynolds sobre alas con movimiento
de cabeceo”

CAPITULO 1: Antecedentes

1.1 Antecedentes generales

En la ultima década ha sido de gran interés el desarrollo en disefios de alas batientes (“flapping wings”),
dado el continuo desarrollo de los micro vehiculos aéreos (MAV — micro aerial vehicles — micro vehiculo
aéreos), ya que dichas aeronaves obtienen todas las ventajas de sistemas de vuelo mediante aleteo respecto a los
sistemas convencionales de generacion de sustentacion de ala fija o las rotatorias de propulsion (hélices)
(Muller, 2001). Un ejemplo de ello es la posibilidad de generar sustentacion sin la necesidad de avanzar. En el
aleteo, la generacion de sustentacion y empuje se producen de forma simultanea (Jadhav, 2007), y las
inestabilidades aerodinamicas propias de este tipo de vuelos permiten una alta maniobrabilidad en ambientes
desfavorables, necesitandose altos valores de eficiencia en empuje y propulsion.

Los MAYV, desarrollados o en desarrollo, hoy en dia provienen de la observacion del vuelo de las aves en
la naturaleza Brown, 1948 y Shyy et al., 1999 revelando que los péjaros no solo usan el cladsico movimiento
combinado de cabeceo y alabeo (o flapping) para el aleteo, sino que también incorporan un movimiento de
deslizamiento (gliding) en direccion de la velocidad de la corriente libre incidente. Al incorporar esta mecédnica
para la generacion de sustentacion y empuje, se logra un gran potencial para que el vehiculo pueda alcanzar
zonas inhodspitas o de acceso complicado para el monitoreo ambiental o seguridad. Algunos ejemplos de estos
desarrollos pueden ser los vehiculos Delfly 1 (50 cm envergadura, 21 g), Delfly 2 (28cm envergadura, 16.07 g)
and Delfly micro (10 cm envergadura, 3.07 g), desarrollado por TU Delft, los cuales cuentan con un sistema de
video. Otro ejemplo puede ser el desarrollo realizado por la Universidad de Tamkang (Taiwan), el cual es el
primer vehiculo aéreo con menos de 10 gramos de peso en realizar un vuelo completamente autbnomo.

Figura 1.2. MAY desarrollado por la Universidad de Tamkang. Imagen extraida de Lin et al. 2010

La gran variedad en forma y cinematica que presentan las distintas aves e insectos en sus vuelos, generan
un amplio espectro de estudio, sumado a las inestabilidades dindmicas propias de la aerodinamica, concluyen
en un estudio muy complejo del tema. Es por esto que en general se realizan estudios primeramente de
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movimientos puros (flapping, cabeceo y gliding) para luego analizar los acoplamientos de los distintos

movimientos segun los ejes. Estos movimientos ademas generan efectos acoplados que influenciaran en
distintas maneras segun el desfasaje que tengan entre si. Ademas, ya se conoce que la aerodindmica desarrollada

durante el movimiento del ala esta altamente relacionada con algunas magnitudes adimensionales de la

fluidodinamica, la cinematica del ala y otros parametros adimensionales normalmente utilizados. En los estudios

de alas con movimiento, los mas relevantes son:

ii.

iil.

Numero de Reynolds (Re): Dicho niumero representa el cociente entre las fuerzas inerciales y las fuerzas
viscosas. Su formula convencional es:

e = Lrerref

- (1.1)

Numero de Strouhal (St): Esta relacion describe la influencia relativa de la velocidad incidente (Usx)
con respecto a la velocidad de rotacion. Este numero adimensional caracteriza la dinamica de los
vortices generador en la estela por el vuelo en flapping en avance.
_ SLrey

Uso
Frecuencia reducida (k): Este numero representa de mejor modo las inestabilidades asociadas a las alas

St (1.2)
con batimiento que el nimero de Strouhal, por comparacién de la distribucion de las longitudes de onda
espaciales a lo largo de la longitud de la cuerda. Est4 definido por la velocidad angular (2xf), la cuerda

media y una velocidad de referencia de la siguiente forma:

I = nfcm
Ures (1.3)

Se ha demostrado en distintos articulos cientificos (Ellington 1997; Shyy et al. 2010) que la cinematica del

vuelo de las aves esta compuesta por el movimiento del cuerpo y de las alas. Si se considera al cuerpo como un

elemento rigido, y las alas vinculadas a este, se puede describir el movimiento de las mismas mediante tres

angulos que relacionan el plano del ala con el de batido (¢) como se puede ver en la Figura 1.3:

ii.
iii.

El angulo de batido (¢) que describe la posicion del ala dentro del plano de batido.

El angulo de rotacion del ala respecto a la envergadura propia descripto por el angulo de ataque (o).
El angulo de rotacion del ala perpendicular al plano de batido dado por la elevacion o angulo de
desviacion (0).

Para poder estudiar el fenomeno de flapping, es necesario comprender la dindmica de los vortices, la

interaccion vortice-ala y ademas la interaccion fluido-estructura que se torna sumamente importante cuando se

consideran estructuras flexibles.

Shyy et al. 2010 compilaron de toda la literatura disponible hasta dicha fecha, la descripcion de los

fenomenos fluidodinamicos que forman parte del mecanismo de flapping, y concluyd que los mas importantes

son:
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Figura 1.3. Descripcion de los angulos de movimiento. Imagen extraida de Shy et al. 2010

e Aplauso y Separacion:

El primer mecanismo de generacion de sustentacion en régimen no estacionario para explicar como
los insectos vuelan, fue el movimiento de aplauso y separacion de una chalsidoidea (especie de avispa).
Como no pudo explicar la generacion extra de sustentacion mediante la teoria de vuelo estacionario, €l
observo que la chalsidoidea junta sus dos alas una al lado de la otra y luego las separa sobre la linea
horizontal de contacto para llenar de aire esa separacion. Durante el periodo de separacion el aire alrededor
de cada ala adquiere circulacion en la direccion correcta, de forma tal de generar sustentacion extra. Un
esquema de este procedimiento se muestra en la Figura 1.4. Luego, otros investigadores continuaron con
la linea propuesta por Weis-Fogh, 1973 y realizaron estudios mediante simulaciones numéricas de este
mecanismo y también mediciones mediante PIV (Particle Image Velocimetry) en mecanismos roboticos a
escala que simulaban un movimiento similar al de este insecto, y ambos justificando el aumento en la
sustentacion debido al movimiento planteado en bajo numero de Reynolds.
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Figura 1.4. Fenomeno de aplauso y separacion. Imagen extraida de Shy et al. 2010
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Répida rotacion de cabeceo:

Al finalizar cada aleteo, tanto en sentido ascendente como al finalizar el descendente, las alas pueden
sufrir una rapida rotacion de cabeceo, la cual incrementa la generacion de fuerza aerodindmica. La
diferencia entre el angulo de cabeceo y el de traslacion puede ser utilizada como parametro control de la
sustentacion generada. Es decir, podemos tener rotacion en avance (cabeceo antes de que termine la corrida
ascendente, o descendente), o en atraso (cabeceo después de que termina la corrida).

Captura de estela:

El mecanismo de captura de estela es también observado durante la interaccion ala-estela. Cuando el
ala cambia de sentido su traslacidon se encuentra con la estela generada por el batido previo, por lo que la
velocidad efectiva del fluido aumenta, aumentando el pico de fuerza aerodinamica generada. Distintos
investigadores examinaron este efecto de modelos simplificados de la mosca de la fruta usando robots
dindmicamente escalados a un Reynolds de 1.0-2.0 x10% Ellos compararon la fuerza medida con la
aproximacion cuasi-estatica y asi obtener la influencia de la estela. Los resultados demuestran que la fuerza
por la captura de estela representa un fendmeno completamente dinamico dependiente de cambios
temporales en la distribucién y magnitud de la vorticidad durante batimiento inverso.

Entrada en pérdida retrasada del vortice de borde de ataque (LEV):

Ellington y su grupo sugirieron que la entrada en pérdida retardada del vortice de borde de ataque
(LEV) puede promover la asociacion de la generacion de sustentacion con el batimiento del ala. E1 LEV
crea una zona de baja presion sobre el ala y por ende un aumento de la sustentacion. Cuando el ala se va
moviendo, el flujo se va separando desde el borde de ataque y de fuga, asi como también en la punta del
ala, y forma largos y organizados vortices, conocidos como vortice de borde de ataque (LEV), vortice de
borde de fuga (TEV) y vortice de punta de ala (TiV), por sus siglas en inglés respectivamente. En alas
batientes, la presencia de LEVs es esencial para retrasar la entrada en pérdida y para el aumento de
produccion de la fuerza aerodinamica durante la traslacion del ala. Numerosos trabajos se han realizado, y
se continllan investigando, para la comprension de la estabilidad del LEV y sus efectos en las fuerzas
aerodinamicas.

Vortice de punta de ala (TiV):

Esta demostrado que los vortices de punta de ala (TiVs) asociado a alas fijas reducen la sustentacion
e inducen resistencia. Pero, en flujos no estacionarios, los TiVs pueden influenciar la fuerza total que
experimenta el ala en tres formas: (i) creando una zona de baja presion cerca de la punta del ala, (ii)
mediante una interaccion entre LEV y TiV, y (iii) creando una estructura en la raiz por un movimiento
descendente y radial de los vortices de raiz y los TiV. Para el movimiento de batimiento en vuelo
estacionario, dependiendo de la cinematica especifica, los TiV podrian promover o producir un pequefio
impacto en la aecrodinamica de un ala en flapping de baja relacion de aspecto.

Dados estos fenomenos fluido dinamicos, es importante medir las capacidades de generacion de

sustentacion y empuje que tiene el sistema, para poder analizar las ventajas o desventajas que produce cada uno.
Es por ello que, mediante la utilizacidén de balanzas aerodinamicas, para los ensayos experimentales, se miden

principalmente estas dos fuerzas, obteniéndose los dos coeficientes adimensionales tradicionales:

Coeficiente de sustentacion (Cl): Este coeficiente adimensional nos determina la capacidad de generar
sustentacion que posee el sistema, tomando como referencia la velocidad y densidad de la corriente libre

incidente (U, y p respectivamente), y el area de referencia del ala (normalmente, el area proyectada) para
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poder comparar dicho coeficiente con los de otros sistemas. 1 es la fuerza de sustentacion generada, dato a
medir.
2l
G = SUZS (1.4)
e Coeficiente de Empuje (C,): En este caso, el aleteo genera de manera simultanea una fuerza de sustentacion
y otra de empuje (para contrarrestar la resistencia y poder avanzar), por lo cual es de interés medir dicha

cantidad a partir de la medicion del empuje (t), y ello se realiza con la siguiente formula:

2t
o =m (15)

1.2 Antecedentes especificos

Si bien el flujo desarrollado por las aves, dada la cinematica y los mecanismos de generacion de fuerzas
anteriormente citados, es altamente tridimensional, para su simplicidad se suelen estudiar por separado cada
movimiento de rotacion. Uno de los mas estudiados es el movimiento de cabeceo, por su relacion con el
fenomeno de pérdida dindmica que ocurre en palas de rotores de helicopteros o en aerogeneradores. Este
fenomeno involucra cambios bruscos en el angulo de ataque (orientacion de la velocidad incidente respecto al
eje de la cuerda del perfil o ala) lo que produce desprendimientos y fendmenos no estacionarios sobre el flujo
del perfil generando cambios en la distribucion de presiones. Uno de los principales efectos que produce este
fenomeno es el retraso de la entrada en pérdida, asi como también un incremento en el coeficiente de
sustentacion y de momento de cabeceo (McCroskey 1982, Carr 1988). El problema principal radica en que, para
todos estos estudios previos, el nimero de Reynolds, dada su aplicacion a helicopteros, es dos 6rdenes de
magnitud mayor a los aplicados a micro vehiculos aéreos. Si el analisis se extiende a oscilaciones periddicas,
se ha demostrado que al incrementar la frecuencia reducida se puede modificar el patron de vortices en la estela,
generando empuje en vez de resistencia. A su vez, dicho movimiento es el principal generador de vortices de
borde de ataque y de fuga, los cuales generan un incremento en la sustentacion total en el ciclo de oscilacion,
como fue detallado en el movimiento rapido de cabeceo mencionado en la seccion anterior.

Uno de los principales efectos aerodindmicos que se producen en perfiles oscilatorios, es el retardo entre
la respuesta aerodinamica y el movimiento, bien conocido para casos de dos grados de libertad, de cabeceo (o)
y hundimiento (h). Uno de los modelos generales mas simples desarrollados para poner evidencia este efecto es
el modelo de Theodorsen (Leishman 2000), donde para movimientos armonicos de cabeceo y hundimiento, el
coeficiente de sustentacion en funcion del tiempo “t" toma la siguiente forma:

”C(i h _M>

C(t) =2may +—

2 \u, U2 202, (16)
h c(1.5 - 2X,)d '
+2n E+Q—QO+T C(k)

Donde el primer término representa el término de fuerza estatico, el segundo término es conocido como
“masa aparente” o “masa agregada” o fuerza no circulatoria, debido a los efectos de aceleracion. El tercer
término modeliza los efectos circulatorios del perfil, donde C (k) es la Funcion compleja de Theodorsen con
moddulo menor a 1, la cual representa la atenuacion en la amplitud de sustentacion y retardo en la respuesta de
la sustentacion. Este modelo asume una estela plana, donde se cumple la condicion de Kutta en el borde de fuga
(el punto de remanso posterior coincide con el borde de fuga), por lo que excluye en su analisis la calle de
vortices que se forman, la conveccion de grandes cantidades de flujo separado, los vortices desprendidos desde
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borde de ataque y fuga. El punto interesante desde el punto de vista ingenieril, es su simplicidad para modelizar
el fenomeno, por lo que si las amplitudes no son muy elevadas, puede ser utilizado con cierta confianza en los
resultados obtenidos; Ol et al. 2010 realizé comparaciones de los esfuerzos medidos de forma experimental para
un perfil SD7003 con una frecuencia reducida k = 0,25 y Reynolds 60.000, encontrando muy buenas
predicciones realizadas por la expresion de Theodorsen, aunque las condiciones del flujo eran sumamente no
estacionarias y con grandes desprendimientos, por lo que las hipdtesis que aplica el método analitico no se
cumplian en el ensayo.

En los ultimos afios, un estudio de esfuerzos mundiales ha definido ciertos movimientos candnicos para el
estudio del fenomeno de cabeceo, hundimiento y deslizamiento, producto del creciente interés en el tema
(AVT202, 2016). En dicho estudio, se realizaron mediciones experimentales, simulaciones numéricas y se
propuso una técnica analitica para la determinacion de la carga aerodindmica ante este movimiento, llegando a
un buen acuerdo entre las distintas instalaciones utilizadas, que comprenden tuneles de viento, tineles de agua,
tanques de agua, en lo que respecta a facilidades experimentales. Dicho anélisis sirve como puntapi¢ inicial para
la comprension del fendomeno fluido dindmico del movimiento de perfiles, pensando en la aplicacion de micro
vehiculos aéreos, ante condiciones de flujo incidente laminar.

En AVT202, 2016, se analizaron diferentes cinematicas (de traslacion y rotacion), que comprenden
hundimiento y cabeceo. En todos los casos, los movimientos de cabeceo generaron mayores valores de
sustentacion que en los casos de hundimiento, producto del efecto de aceleracion del angulo de cabeceo. En este
caso, los movimientos analizados son siempre del tipo rampa ascendente, con lo cual se analizé la respuesta
luego de la finalizacion del movimiento, observdndose que en este periodo estacionario del movimiento se
produce una caida abrupta del coeficiente de sustentacion seguido de un proceso de relajacion a la condicion
estacionaria. Para los casos de aceleraciones elevadas, el pico en el valor de sustentacion ocurre,
aproximadamente, cuando la aceleracion es finalizada. Para los movimientos mas lentos, el valor del pico se
encuentra a tiempos mas tempranos, antes de que el movimiento sea finalizado. En este trabajo, el valor final
del angulo de ataque es de 45°, con lo cual es una zona de grandes angulos de ataque, y el angulo final es mucho
mayor al angulo de pérdida estatica. En estos movimientos mas lentos, el valor del pico de sustentacion esta
relacionado con el tiempo de formacion, saturacion y desprendimiento del vortice de borde de ataque, mientras
que, para los casos de rapida rotacion, el vortice de borde de ataque sigue creciendo y acumulando vorticidad
durante el movimiento. Ademas, en muchos de los ensayos han aparecidos segundos picos de sustentacion, que
estan asociados a vortices secundarios de borde de ataque, pero que no han podido determinar las variables
principales que producen dichas formaciones, mas bien fueron asociadas a la relacion de aspecto de los modelos
ensayados, asi como las particularidades de la instalacion de cada ensayo. Un punto importante hallado en dicho
estudio es la relacion entre la coherencia de los vortices de borde de ataque con la frecuencia reducida del
movimiento, siendo mas coherentes a medida que se aumenta la frecuencia. A su vez, lograron determinar que
la velocidad de desplazamiento del vortice de borde de ataque corresponde a un valor entre un tercio y la mitad
de la velocidad de la corriente libre, mientras que el vortice desprendido por el borde de fuga se desplaza a una
velocidad muy cercana a la de la corriente libre. Si bien los resultados obtenidos a partir de simulaciones
numéricas y de mediciones mediante técnicas de PIV no fueron muy concluyentes, debido a la dispersion de los
resultados hallados, la tendencia del movimiento de estos vortices parece seguir un patron bien marcado, muy
similar al determinado por Wagner en 1925. Especialmente para los casos de velocidad de rotacion “lenta”, los
vortices desprendidos son mas dificiles de identificar, y se ha determinado que sus caracteristicas son mas
tridimensionales que cuando se incrementa la velocidad de rotacion. Ademas, se ha podido identificar, que para
el caso del movimiento de cabeceo, los términos de masa aparente y efecto Magnus son mas importantes que
en el caso de movimientos en el sentido de la corriente libre, donde la historia de las fuerzas esta mas relacionada
con la separacion entre los vortices de borde de ataque y de fuga. Otro punto interesante determinado en este
trabajo es la poca dependencia de la historia de la fuerza de sustentacion con el nimero de Reynolds, excepto
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para casos de numero de Reynolds menores a 100 donde la formacion de vortices no se produce. Ademas, uno
de los grupos participantes en el trabajo realizd comparaciones entre dos modelos, uno con borde de ataque
romo, o angulo agudo con respecto a una placa plana con borde de ataque redondeado, encontrando que la
fuerza de sustentacion no es muy dependiente de la geometria del borde de ataque. Este resultado parece poco
intuitivo en funcién de lo conocido de aerodinamica estacionaria para condiciones estacionarias en bajos
numeros de Reynolds, donde la geometria del borde de ataque, especialmente su radio, determina la formacion
y forma de una burbuja de recirculacion en la cara a succion del perfil, modificando la fuerza de sustentacion
generada por el perfil. Ver Conceptos de Aerodinamica General.

Si bien hay muchos estudios sobre la fuerza y el campo de velocidades de un ala o perfil con distintos
patrones de movimiento, es muy escasa la informacion sobre el efecto de la turbulencia en estas condiciones.
Para condiciones estacionarias, se pueden encontrar distintos estudios que fueron realizados en perfiles y
diferentes condiciones turbulentas; algunos modificaron independientemente la intensidad y la escala de esta
turbulencia. Por ejemplo, Kindelspire, 1988 estudid el efecto de la turbulencia en la corriente libre en un perfil
en Reynolds 500.000 con intensidades de turbulencia hasta el 4% y escalas que varian desde 5% a 18% del
tamafio de la cuerda del perfil. El detectd que la zona de transicion de la capa limite laminar a turbulenta
comienza de forma temprana al incrementar los niveles de intensidad de turbulencia, ademas, las escalas con
tamafio similar al espesor de capa limite genera un incremento en este espesor de capa limite medio del perfil
mientras que para escalas mayores, no encontrd diferencias. Yap et al. 2001, experimentd con dos perfiles
simétricos a niveles de turbulencia de 2.4% y 5.4% para Reynolds entre 120.000 y 190.000. Sus resultados
muestran que el incremento de la intensidad de turbulencia retrasa la entrada en pérdida aumentando los
coeficientes de sustentacion y resistencia. Cao en 2010 investig6 la performance aerodinamica de perfiles no
simétricos a Reynolds similares a los propuestos en este trabajo, entre 55.000 y 100.000, modificando de forma
independiente las escalas y la intensidad de turbulencia. Los resultados muestran que la entrada en pérdida del
perfil nuevamente es retrasada al incrementar la intensidad de turbulencia desde 4% a 9%, sin embargo, al
aumentar las escalas de la turbulencia, la entrada en pérdida se adelanta. Ademas, encontrd que para que la capa
limite turbulenta sea modificada, las escalas turbulentas deben ser del orden de la capa limite. Al aumentar los
niveles de turbulencia, ha encontrado incrementos en el coeficiente maximo de sustentacion, para valores
mayores a los de pérdida de flujo laminar. Finalmente, Cao determiné que a medida que aumentan los niveles
de intensidad de turbulencia, el efecto de la escala empieza a ser poco determinante en las cargas aerodinamicas,
independientemente del tamafio de estas.

Al realizar una revision de los efectos de la turbulencia en condiciones dinamicas, no son muchos los
trabajos que se pueden hallar. Algunos antecedentes, principalmente aplicados a palas de aerogeneradores han
sido publicados. Ghandi, en 2017, al realizar la comparacion de los resultados con y sin turbulencia mediante
simulaciones numéricas directa, generando la turbulencia colocando un cilindro aguas arriba con Strouhal 0,216,
encontr6 que la tendencia general de los coeficientes es similar para la misma frecuencia reducida (0,16 y 0,25),
observando un retraso en la entrada en pérdida al aumentar la turbulencia. A su vez, la pendiente de la curva
sustentacion versus tiempo es menor mientras se incrementa el angulo de ataque, siendo el pico de sustentacion
del caso sin perturbacion ligeramente mayor que en el caso con el cilindro aguas arriba. Al analizar la curva de
resistencia, esta tiene una tendencia similar para el caso sin perturbacion, pero cuando estad perturbada la
magnitud es menor en todo el ciclo. Los resultados obtenidos muestran efectos importantes de la estela
turbulenta manifestandose en grandes inestabilidades de los coeficientes acrodinamicos, asi como también en
los retrasos de la entrada en pérdida relacionados con el inicio de la formacion y desprendimiento del vortice de
borde de ataque, también conocido como vortice de pérdida dindmica. Por otro lado, Kim 2016 al analizar el
efecto de la turbulencia incidente, indica que la turbulencia incidente suprime la burbuja de separacion que
aparece en un perfil en condiciones estaticas y flujo laminar, lo cual estd producido por la gran cantidad de
momento que posee el flujo turbulento, retrasando la ocurrencia del gradiente inverso de presiones en la cara de
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succion del perfil (extrados). Sus resultados muestran que no hay diferencias en las fuerzas y momentos
producto de la turbulencia, ni en los angulos de maxima sustentacion, resistencia 0 minimo momento. Las
magnitudes de méxima resistencia y minimo momento de cabeceo se disminuyen levemente con el incremento
de la turbulencia. El punto més importante de diferencia en la influencia de la turbulencia en la dinamica ocurre
durante el decrecimiento del angulo de ataque, donde la sustentacion se incrementa evidentemente cuando se
incrementa la intensidad de turbulencia. El incremento promedio respecto al caso laminar es de 0,2 en el CI.
Otro efecto evidente es que el re-pegado del flujo ocurre mucho antes que en el caso laminar. Al observar las
visualizaciones, la turbulencia rompe la burbuja de separacion, por lo que la region de flujo separado tiende a
decrecer y el re-pegado ocurre antes. Esto lleva a un incremento de la sustentacion durante el descenso del
angulo de ataque. Amendolese, en 2004, ensayo en tinel de agua un perfil NACA 634412 en niveles de
turbulencia de 1%, 4,5% y 7,5% midiendo presiones en la superficie del modelo. Encontrd que al incrementar
la turbulencia, tanto el sobre pico porcentual (respecto al valor de Cl en estatico) del ensayo dinamico como el
retraso temporal de la entrada en pérdida disminuyen al aumentar la intensidad de turbulencia. Es importante
denotar que al normalizar el pico de Cl, relativo a la amplitud de oscilacion, esto da un valor constante, con lo
cual indica que el sobre pico es proporcional a la amplitud de oscilacion. Ademas, Chen en 1999 gener6 un
entorno perturbado para generar una turbulencia de intensidad del 6%. Con dichos ensayos, encontr6 que, para
todas las frecuencias reducidas, se increment6 en magnitud el pico de succion en la presion cercana al borde de
ataque por mas de un 50%, comparando entre el caso sin perturbacion con los casos perturbados. Ademas, el
pico se encuentra para valores de dngulo de ataque mayores. Para valores mayores de frecuencia reducida, la
influencia impuesta por las perturbaciones en la corriente libre en la sustentacion y en el momento, fueron menos
significantes que para valores menores de frecuencia reducida. A su vez, los resultados en las mediciones de
presion indican que el comportamiento del flujo sobre el perfil cuando hay una perturbacion aguas arriba es
como la del mismo perfil a mayores valores de nimero de Reynolds, tendiendo a promover la transicion
temprana de las capas de corte no estacionarias separandose del borde de ataque, por lo tanto, reduciendo la
zona de separacion.

Previamente, se realizaron estudios en el UIDET-LaCLyFA por Aramburu Orihuela et al.2016 sobre el
efecto de la escala integral de turbulencia, con intensidad del 2 %, sobre un perfil aerodinamico Wortmann
FX 63-137. Las escalas integrales utilizadas en dicho trabajo fueron del 12 y 22 % de la cuerda del perfil,
encontrando efectos de la misma en el coeficiente de sustentacion para Reynolds entre 100.000 y 200.000. Los
resultados muestran un incremento entre el 8 y 17 % en el coeficiente de maxima sustentacion, dependiendo del
numero de Reynolds, sin ser lineal la relacion entre el aumento del coeficiente con el aumento del nimero de
Reynolds, producto de la influencia de la escala turbulenta. A su vez, se identificd un retraso en la entrada en
pérdida del perfil, al incrementar la escala turbulenta para los nimeros de Reynolds de 150.000 y 200.000, pero
no asi en el caso de Reynolds 100.000. Ademas, incrementos en la pendiente de sustentacion han sido hallados,
especialmente en los Reynolds de 100.000 y 200.000.

1.3 Motivacion

Un gran problema de la informacion que se puede encontrar en la bibliografia es que los micro-vehiculos
aéreos, por su tamafo, estan pensados para volar en entornos urbanos, o a bajas alturas, es decir, dentro de la
capa limite atmosférica. Es conocido, que dentro de dicha capa, ademas de los cambios de temperatura, los
vientos poseen una alta componente turbulenta, lo cual modifica las condiciones de vuelo de estos vehiculos.
Por estudios anteriores, se conoce que la turbulencia incidente modifica las caracteristicas aerodinamicas de los
perfiles, en condiciones estacionarias, pero es muy escasa la literatura respecto a la influencia ante condiciones
no estacionarias. Es alli donde este trabajo realiza un aporte a la comunidad cientifica e intenta ampliar el
conocimiento en el area, pensando en la determinacion de esfuerzos de sustentacion.
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El objetivo principal del estudio de esta tesis, es el analisis de la influencia de la turbulencia incidente sobre
un ala con movimiento de cabeceo puro. La necesidad de conocer dicho efecto radica en la falta de informacion
en la bibliografia sobre el efecto de esta ante condiciones no estacionarias. Es por esto que, tras caracterizar dos
flujos turbulentos, logrado mediante grillas pasivas, se realizaran comparaciones de las cargas y visualizaciones
del campo de flujo. Los estudios se realizaran sobre dos alas de alargamiento 4, que se extienden de pared a
pared del tinel de viento para obtener una condicién bidimensional (perfil aerodindmico). Se utilizaron dos
perfiles: placa plana de 3% de espesor con bordes agudos y un perfil simétrico de bajo nimero de Reynolds
SD8020, construida en fibra de vidrio. Se estudiaran frecuencias reducidas entre 0,015 y 0,06, para una
oscilacion entre 0° y 15°. Este angulo es limitado para poder tener una relacion de bloqueo en el tunel de viento
(TV4 del UIDET-LaCLyFA) que no sea mayor al 10%. A su vez, este &ngulo maximo es un angulo mayor al
de pérdida estatica, tanto para una placa plana como el perfil elegido, con lo cual se busca maximizar los efectos
no estacionarios.

1.4 Esquema de la Tesis

Las secciones de este trabajo de investigacion se detallan a continuacion:

Capitulo 1: En el primer capitulo fueron mencionados los antecedentes generales y especificos del tema,
asi como los objetivos propuestos en este trabajo.

Capitulo 2: Metodologia de Ensayo: El capitulo se divide en 5 subsecciones, comenzando por una
descripcion general de las instalaciones utilizadas, asi como la metodologia empleada en los ensayos. A
continuacion, se define el procedimiento utilizado para la caracterizacion del flujo libre y las condiciones de
turbulencias a utilizar. En la seccion 2.3 se detalla la configuracion e instrumental utilizado para la medicion de
la fuerza aerodindmica, asi como un detalle del método de tarado dinamico empleado. A continuacion, se
muestra el instrumental y procedimiento utilizado en el analisis de la distribucion de presiones en la estela, asi
como un detalle de los métodos estadisticos empleados y para finalizar, se detalla el esquema del arreglo
utilizado para las visualizaciones de flujo.

Capitulo 3: El tercer capitulo de este trabajo est4 concentrado en los resultados obtenidos para los diferentes
ensayos. En primera instancia se muestran y analizan los resultados obtenidos en la caracterizacion del flujo,
utilizado posteriormente en los ensayos. En seccion 3.2, se determinan la fuerza de sustentacion para los dos
modelos ensayados. Dentro de esta seccion, encontraremos tres subsecciones: la primera, un caso de validacion,
utilizando el modelo de placa plana y un movimiento de cabeceo tipo rampa ascendente desde el angulo de
sustentacion nula hasta un angulo méaximo de 45 °. Se utiliz6 este movimiento para poder validar la metodologia
de tarado dinamico dada la cantidad de resultados disponibles con este movimiento. Luego se realiz6 una
comparacion entre las dos configuraciones de flujo turbulento para analizar la influencia de esta bajo estas
condiciones. A continuacion, en la subseccion 3.2.2 se muestran y analizan los resultados para la placa plana en
condiciones estaticas y dindmica oscilatoria continua. A continuacion, se muestran y analizan los resultados
obtenidos bajo las mismas condiciones (estatica y dindmica oscilatoria continua) para un modelo alar con un
perfil Selig Donovan 8020, completando asi todos los resultados de medicion de fuerza. En la seccion 3.3 se
analizan los resultados obtenidos con la medicion de la estela para ambos modelos ensayados, utilizando
distintos procesamientos estadisticos. Finalmente, el capitulo finaliza mostrando y analizando los resultados
obtenidos mediante visualizacion de flujo para el modelo con el perfil aerodindmico SD8020.

Para finalizar, en el Capitulo 4 se detallan las conclusiones y discusiones sobre los analisis realizados y la
linea de investigacion en micro/mini vehiculos aéreos.
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Luego de las conclusiones se encuentran cinco anexos, para facilitar la lectura de este trabajo, y dar soporte
a los resultados expuestos. Los mismos comienzan con definiciones de conceptos generales de acrodinamica
utilizados a lo largo del desarrollo de la tesis, para consulta del lector en caso de que fuera necesario, para
continuar con la metodologia de correccidon de cargas por ensayo en tinel de viento utilizada. Después de estos
dos anexos, se detalla la validacion del método de tarado dinamico utilizado seguido de un analisis de
repetitividad de los ensayos realizados. Para finalizar, se presenta la validacion del sistema de medicion de
presiones en la estela disefiado.
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CAPITULO 2: Metodologia de ensayo

En este capitulo se detallara la metodologia planteada para realizar los ensayos, asi como también el detalle
de los procedimientos y validaciones realizadas durante los mismos.

2.1 Disernio experimental

Todos los ensayos fueron realizados en el Ttnel de Viento nimero 4 de la UIDET-LaCLyFA, perteneciente
a la Universidad Nacional de La Plata. Dicho tiinel de viento es de circuito abierto con una contraccion en la
entrada de 9:1. La seccion de prueba es cuadrada, con 0,4 m de lado y su velocidad maxima de operacion es de
30 m/s. Para poder realizar los montajes evitando las vibraciones de las paredes del tinel, se disefié un portico
exterior, que permitio alojar el modelo alar de forma horizontal a la mitad de la altura de la seccion de prueba,
donde a priori se conocia que el perfil de velocidades de la corriente libre tiene una distribucion uniforme. Dicho
portico fue empotrado al piso en uno de sus extremos, y vinculado mediante bulones en su otro lateral, para
poder permitir el ajuste lateral del modelo dentro del tiinel. A su vez, en la altura coincidente con la mitad de la
altura del tunel de viento, se colocd un alojamiento de rodamiento, que permitiese, mediante unos acoples de
aluminio, rotar libremente en su eje longitudinal el modelo alar, ver Figura 2.1. Sobre el alojamiento
mencionado, ingresa el acople de aluminio disefiado para poder realizar la rotacion de la balanza aerodinamica,
solidariamente vinculada con el modelo alar. El eje de rotacion del acople se puede ver sobre la parte izquierda
de la Figura 2.2, mientras que en el lado derecho se puede realizar la vinculacion con el modelo alar. De esta
forma, el sistema de acoples con balanza, quedan fuera del tunel de viento, sin generar interferencia
aerodinamica, y el modelo alar queda emplazado de pared a pared del tunel de viento para obtener una

configuracion bidimensional del flujo.

Figura 2.2. Acoples con balanza aerodinimica.
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Por otro lado, en el mismo lateral del portico donde se encuentra el alojamiento, se colocé un motor paso
a paso NEMA 23, que mediante un sistema de poleas y correas sincronicas (GT2), permiten realizar la rotacion
del conjunto Ala-Balanza (Ver Figura 2.1). Este sistema de rotacion es accionado mediante un driver especifico,
el cual, mediante un codigo desarrollado en Labview, se puede accionar el sistema realizando los movimientos
deseados. Dicho movimiento, es relevado mediante un sensor angular tipo Hall (RB-Dfr-726) y el software,
mediante un control a lazo cerrado, realiza el movimiento del motor, si es que es necesario. Para la adquisicion
de dicho sensor angular se utiliza un dispositivo National Instruments NI-USB6009. Un punto importante por
verificar del mecanismo es la respuesta en velocidad maxima que es capaz, limitado por el torque y velocidad
de respuesta del motor, asi como también con la velocidad de célculo de la computadora que acciona el codigo
de control. Para ello se realizaron distintos ensayos aumentando la velocidad de rotacion obteniéndose que la
maxima frecuencia realizable es de 0,8 Hz, producto que si se utiliza una frecuencia de movimiento mayor el
error entre el angulo comandado y el angulo real del ala es mayor a 1 °, asi como también desfasajes temporales
considerables, lo cual generaran distorsiones en el movimiento.

vT,-

Figura 2.3. Evolucion del angulo de ataque para distintas iteraciones, en funcion del tiempo adimensionalizado con el periodo
del movimiento, verificando la repetitividad del movimiento

Se realizaron ensayos en tunel de viento de una placa plana con borde romo que cuenta con una cuerda de
10 cm y una envergadura de 40 cm para que la misma se encuentre desarrollada de pared a pared del tunel y
tener una configuracion bidimensional en el flujo. El montaje comprende al agarre del ala en uno de sus
extremos, siendo una configuracién empotrada libre el sistema “ala-balanza”, con la posibilidad de rotar por su
eje central, el cual corresponde con la mitad de la cuerda del ala. El ala fue construida con una placa de aluminio
de 3 mm de espesor, lo que corresponde con una relacion espesor/cuerda del 3%. Tanto al borde de ataque como
el borde de fuga, no se le realizé ningun tratamiento para redondear sus bordes, por lo que la geometria es la de
un borde recto. La balanza aerodinamica de dos componentes utilizada fue construida en el laboratorio en acero
inoxidable y permite realizar las mediciones de la fuerza normal y la fuerza axial a la cuerda, seglin el montaje
implementado en el ensayo. A su vez, se colocod un acelerometro tri-axial (ADXL-335) y un girdscopo (SN-
ENCOR) en el extremo del ala, sobre el eje de rotacion, para poder medir el angulo de ataque y la velocidad de
giro. También, se acopld un sensor hall para poder medir el &ngulo de rotacion en los casos de la presencia de
aceleraciones angulares (ensayos dinamicos), donde el acelerometro no es capaz de realizar una medicion
precisa.

Todos los ensayos fueron realizados para dos modelos alares, que poseen la misma cuerda (10 cm) y la
misma envergadura (40 cm). La envergadura fue elegida de forma tal que ocupase el ancho completo de la
seccion del tunel de viento, para evitar los efectos de punta de ala y tener asi una condicion bidimensional del
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flujo incidente. Se dejo un huelgo de 1 mm entre los extremos del ala y las paredes del tinel para asegurar que
no se produzcan roces entre estos lo cual generarian errores en las mediciones de fuerza. El primer modelo
ensayado es una placa plana de 3 mm de espesor (3% t/c), construida en aluminio, con bordes romos. El segundo
modelo, fue construido en fibra de vidrio, utilizando un perfil simétrico SD8020, el cual tiene un espesor
maximo del 10% de la cuerda, y su distribucion de espesores esta optimizada para bajos numeros de Reynolds.
El principal objetivo del analisis de estos dos modelos alares es estudiar el efecto del borde de ataque y de la
distribucion de espesores. En la figura siguiente se muestran dos fotografias de los modelos alares donde se
visualizan las diferencias en la geometria. Si bien todos los modelos construidos tienen la posibilidad de
modificar su punto de rotacion en la direccion de la cuerda, para este trabajo el punto de rotacion ha sido fijado
en la mitad de la cuerda, dado que esta ubicacion minimiza los efectos de masa aparente, y ya es conocido que
el cambio en el punto de rotacion solo genera un efecto de retraso en la formacion del LEV, pero no asi en las
cargas maximas.

Figura 2.4. Modelos Alares utilizados. En la izquierda placa plana, en la derecha perfil SD8020

2.2 Caracterizacion de la corriente libre

Mediante el uso de anemometria de hilo caliente, se realizaron mediciones del perfil de velocidades en la
seccion de prueba del tinel de viento utilizado. Dichas mediciones se realizaron en dos condiciones: con flujo
“limpio” y con una grilla que genera turbulencia adicional. La condicion de flujo limpio se considera a la del
tunel de viento sin ningin elemento extra, es decir, la condicion del flujo dentro del tinel sin ninguna
perturbacion. Para aumentar la intensidad de turbulencia, y modificar las escalas, se agregd justo después de la
contraccion de entrada una grilla plastica que posee cuadrados de 15 mm de lado aproximadamente, y un espesor
de 3 a4 mm. Ver Figura 2.6

Para las mediciones de velocidad se utilizo la técnica de anemometria de hilo caliente, con el sistema CTA
Streamline de Dantec Dynamics, utilizando un sensor doble “fiber film” 55R51. La adquisicion se realizé a 600
Hz, utilizando un filtro pasa-bajo a 300 Hz, obteniendo 16 muestras por cada velocidad y punto ensayado. Se
realizd un barrido en altura comenzando en 50 mm respecto a la pared inferior del tinel hasta una altura de
350 mm, todas las mediciones en la posicion central respecto al plano transversal (se recuerda que la altura
maxima de la seccion de prueba es de 400 mm). Estas distancias representan, medidos desde la altura donde se
emplazo el modelo alar, una distancia de una cuerda y media hacia arriba y abajo.
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deshebue

Figura 2.6. Grilla generadora de turbulencia localizada luego de la contraccion del tinel de viento.

Con las mediciones realizadas, se obtuvieron los perfiles de velocidad media, en su componente
longitudinal “u”, y en su componente vertical “v”. A su vez, se calculd la intensidad de turbulencia en cada
componente y las escalas integrales espaciales y temporales de la turbulencia para cada componente. Es de
especial interés que el perfil de velocidades tenga un frente plano en la ubicacion donde se emplazara el modelo.
La intensidad de turbulencia fue calculada con su expresion clésica, en funcion de la media cuadratica de la

o e

fluctuacion, aunque considerando tanto para la componente “u”y “v” el valor medio del vector velocidad como
valor de referencia. Ver formulas a continuacion para el detalle.

_ Urms
T 0
vr’ms
N 22
Para la definicion de las escalas integrales de la turbulencia, se utilizo el valor temporal para el cual el
coeficiente de auto correlacion toma el valor de 1/e, el cual refiere a un tamafio promedio de los vortices que se

L, =

encuentran en el flujo (Handbook of Experimental Fluid Mechanics, Springer). Mediante la teoria de flujo
congelado (Taylor, 1938), dicho valor temporal de la auto correlacion, junto con la velocidad media del flujo
en ese punto, se puede estimar el tamafio medio de los vortices. Por lltimo, pero por ello no menos importante,
se calcularon los espectros de potencia utilizando la transformada de Fourier, para poder comparar las energias
de la velocidad en frecuencias.
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2.3 Mediciones de fuerza

Primeramente, se realizaron ensayos estaticos realizando un barrido de 4ngulo de ataque iniciando desde
- 2 © hasta 45 ° para el modelo de placa plana, y para el modelo con perfil acrodinamico se realizé hasta 21 ° de
angulo maximo. Estos ensayos se realizaron para distintas velocidades de corriente libre, siendo estas 4, 8 y
10 m/s correspondiendo respectivamente con un numero de Reynolds basado en la cuerda de 23.000, 46.000 y
57.000 aproximadamente.

Luego, se realizaron ensayos de la placa plana con movimiento de cabeceo puro (rotaciéon respecto a un eje
paralelo al borde de ataque). Para ello, se realizaron ensayos con un movimiento del tipo rampa, de 0 ° a 45 °
de angulo de ataque, con una funcion suavizante para minimizar la aceleracion de rotacion, la cual involucra
cargas inerciales que se intentan minimizar para facilitar las mediciones. Para ello se utilizdé la funcién
desarrollada por Eldredge, 2016 y ensayada por distintos laboratorios, lo cual sirve de comparacion y validacion
de los ensayos obtenidos. Este tipo de movimiento se puede considerar un movimiento candnico en funcién de
la cantidad de laboratorios que lo han ensayado, generando asi una gran base de datos para poder comparar
resultados.

Para finalizar, se repitieron los mismos ensayos con un nivel de turbulencia distinto y mayor al realizado
inicialmente para poder comparar y analizar la influencia de esta en las cargas aerodinamicas estaticas y
dinémicas.

Figura 2.7. Montaje en tunel de viento del ala con su sistema de rotacion.

A su vez, para poder analizar un modo mas cercano al desarrollado por las aves en sus vuelos, se analiz6
un movimiento continuo de tipo rampa ida y vuelta. Utilizando la misma metodologia empleada para el
movimiento del tipo rampa, se completd el ciclo con una rampa descendente y se realizo el ensayo para un
movimiento continuo a distintas frecuencias reducidas, limitando el &ngulo méximo alcanzado a un valor de
15 © para este movimiento. Este angulo final fue elegido en funcion de dos parametros: que el angulo final sea
mayor al angulo de pérdida estatica para maximizar los efectos no estacionarios, y para tener un bloqueo menor
al 10 %. Mayor detalle sobre la determinacion del bloqueo y las correcciones implementadas se pueden
encontrar en el Correccion por mediciones en tinel de viento. La misma funcion desarrollada por Eldredge,
2016 fue empleada para suavizar la aceleracion desarrollada por el ala al realizar su movimiento de rotacion.
Continuando con una placa plana, se realizaron mediciones de las cargas aerodinamicas, empleando el sistema
de tarado dinamico mediante elemento equivalente y se compararon los resultados obtenidos ante las mismas
configuraciones de turbulencia desarrolladas en el ensayo de caracterizacion de la corriente libre.

En este caso, la frecuencia reducida fue calculada mediante la expresion ( 1.3 ), lo cual esta relacionado
con el numero de Strouhal calculado mediante la expresion ( 1.2 ). Con las capacidades del mecanismo
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generador del movimiento, se analizaron tres frecuencias reducidas: 0,015, 0,03 y 0,06 las cuales representan
numero de Strouhal de 0,0047, 0,009 y 0,019, respectivamente. Para las velocidades de corriente libre de 8 m/s

solo se analizan las dos frecuencias reducidas menores, mientras que para la maxima velocidad se estudié con
la minima frecuencia reducida.

Cinematica
15 ! : r

10

0 0.2 0.4 0.6 0.8 1
v, -

Figura 2.8.Evolucion del angulo de ataque en el tiempo adimensionalizado con el periodo, en el modo continuo.

Se realizaron mediciones con balanza aerodinamica del ala cambiando su angulo de ataque siguiendo el
angulo como se muestra en la Figura 2.8 para los tres numeros de Reynolds especificados con anterioridad, y
las frecuencias reducidas seleccionadas. Al igual que para el ensayo con movimiento tipo rampa, se empled un
filtro digital Chebyshev del tipo Il para eliminar las vibraciones mecénicas de las mediciones de cargas. En la
Figura 2.9 se muestra un ejemplo de cémo es la sefial adquirida, y el resultado tras aplicarle el filtro digital. En
la misma figura se puede observar la secuencia utilizada para las mediciones. En primera instancia, se deja
durante un segundo un angulo de ataque fijo igual a 0 °, y luego se repiten 11 ciclos de rampa ida y vuelta, para
luego promediar el valor de los ciclos, eliminando el ltimo ciclo. A su vez, este procedimiento se repitio 5
veces para cada condicion, con lo cual se obtienen las mediciones de 50 ciclos, los cuales fueron promediados
para obtener los valores medios correspondientes.
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Figura 2.9. Sefial sin procesamiento de filtrado, y filtrada para eliminar vibraciones mecanicas.
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En las mediciones experimentales de la fuerza aerodinamica, es necesario primero medir las fuerzas
gravitacionales e inerciales que genera el movimiento propio del ala, ya que estas pueden ser del mismo orden,
incluso mayores, que las fuerzas aerodinamicas de interés. Para las mediciones en angulo de ataque estatico, se
considerd el peso del modelo alar directamente como fuerza de tarado, obtenido previamente para un ensayo
sin velocidad de viento, pero esta metodologia no es adecuada cuando el modelo estd rotando con cierta
velocidad, y aceleracion, con lo cual se debi6 generar una metodologia para medir los esfuerzos inerciales en la
condicion dindmica. Algunos investigadores han realizado estimaciones mediante modelos del tipo CAD para
estimar las inercias del ala, y luego, conociendo el movimiento que estan estudiando, calculan las fuerzas
inerciales producidas sobre la balanza y asi restarlas a la medicion. Otros, sin embargo, han determinado que
las fuerzas inerciales y gravitacionales como un error sistematico en la medicion, por lo tanto, determinaron
estos valores de forma analitica y mediante métodos computacionales (Isaac et al. 2006). Otro método utilizado,
es el de generar un elemento equivalente, de igual masa e inercia que el ala a ensayar, pero que minimice la
fuerza aerodinamica generada, con lo cual, realizando mediciones con dicho elemento se pueden obtener las
fuerzas inerciales durante cada momento del movimiento y luego realizar la resta respecto a las fuerzas medidas
con el ala. Para este trabajo se analizaron diferentes metodologias, para poder cuantificar los efectos inerciales.
Finalmente, se decidio construir un elemento equivalente de igual masa, inercia y ubicacion del centro de
gravedad que cada modelo alar, pero que minimice la fuerza aerodinamica generada al moverse con la misma
cinematica que el ala. Mayor detalle de las mediciones y determinacion del modo de tarado dindmico se puede
encontrar en el Validacion del método de tarado dinamico. Basicamente, este modelo es un cilindro con un
brazo transversal y contrapesos, que permiten localizarse segun las necesidades de cada modelo alar, dado que
la placa plana y el modelo en fibra de vidrio con perfil aerodinamico no poseen exactamente la misma masa,
inercia y centro de gravedad. Al ser un cilindro, la fuerza aerodindmica desarrollada es despreciable, sobre todo
dado que el ensayo fue realizado sin viento incidente, para minimizar dicho efecto y solo poder medir los
esfuerzos inerciales.

Figura 2.10. Elemento equivalente montado en el tiinel de ensayo

2.4 Mediciones de presion en estela

Ademas de las mediciones de fuerza aerodinamica, se realizaron mediciones mediante un rack de presiones
disefiado para tal fin, para la caracterizacion del campo de flujo en la estela del perfil. A continuacion, se
detallaran las caracteristicas constructivas del rack de presiones disefiado para la medicion de la estela en el
Ttnel de Viento TV4 de la UIDET-LaCLyFA.

Para el disefio del rack se consulto bibliografia referente a las mediciones de estela de perfiles, (Barlow et
al. 1990, Handbook of Experimental Fluid Mechanics y NACA TN 2520). En ellos, se especifican las buenas
practicas a tener en cuenta a la hora de disefiar este tipo de instrumentos, asi como la implementacion de esta
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técnica de medicion para la determinacion de la resistencia aerodinamica a partir de la integracion de la cantidad
de movimiento, procesamiento que excede el alcance de este trabajo, aunque se empled para la validacion del
instrumento, consultar el Validacion de mediciones mediante Rack de Presiones.

Para el disefio del rack de presiones, se decidi6 implementar la construccion mediante impresion 3D
(impresion mediante el modelado de deposicion fundida de plastico), de una extrusion de un perfil simétrico
NACA de 18% de espesor. Sin embargo, no se utilizo el perfil completo, sino que se considerd inicamente
desde borde de ataque hasta el punto de maximo espesor (30% de la cuerda aproximadamente). A dicho soporte,
se le definieron los 31 puntos de medicion de presion total para medir en forma simultanea. El espaciado entre
tomas de presion no es uniforme, de forma tal de concentrar la mayor cantidad de sensores en la cercania al eje
de rotacion del ala. De esta forma se logra un mayor detalle donde se espera tener mayor gradiente de
velocidades, en funcion de los resultados publicados por los autores de referencia citados anteriormente. A su
vez, la toma de presion, fabricada con tubo de bronce-latén de 1/16 ~ de diametro, se separa del soporte por
4,5 cm, lo que equivale aproximadamente a cuatro veces el largo del soporte de las tomas de presion, para
mitigar los efectos de interferencia.

Figura 2.11. Rack de presiones ubicado en la seccion del tinel de viento
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Figura 2.12. Estaciones de medicion de estela.
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Figura 2.13. Esquema con medidas del rack de presiones. Las medidas no mostradas corresponden a una medida idéntica a la
inferior mas cercana. Todas las dimensiones son en milimetros.

Dicho rack fue colocado a dos distancias medidas desde el borde de fuga del perfil con el ala en 0° de
incidencia, equivalentes a media y una cuerda del perfil, para realizar las mediciones correspondientes en la
estela del modelo, ver esquema en la Figura 2.12. Se realizaron mediciones en dos estaciones aguas abajo para
poder realizar correlaciones cruzadas entre estas y asi tener un analisis temporal del transporte de vortices en la
estela del fluido. Para evitar interferencia en las mediciones de presion, se decidi6 no realizar las mediciones en
simultaneo, sino que se realiz6 en mediciones diferentes, pero sincronizando la adquisicion de las presiones con
el movimiento del mecanismo de movimiento. De esta forma, es posible asegurar que las adquisiciones estan
sincronizadas temporalmente, relacionadas al movimiento del ala, y pueden ser comparadas y correlacionadas
entre si. Las adquisiciones fueron realizadas con dos escaneres de presion Scanivalve DSA 3217, a su frecuencia
maxima de adquisicion de 500 Hz, mediante un software desarrollado en Labview para tal fin. El sincronismo
de la sefal de gatillo de los escaneres de presion fue realizado mediante una llave electronica.

Correlacion cruzada

Una forma estadistica de determinar la similitud entre dos sefiales, para poder encontrar eventos relevantes
que ocurren en dos sensores, es la utilizacion de la correlacion cruzada, también conocida como covarianza.
Esta funcion es dependiente del tiempo relativo de las sefiales, y cominmente es expresado como un coeficiente
adimensional, donde se normaliza el valor de la correlacion con el valor para retardo cero de la auto correlacion
(correlacion de la misma sefial consigo misma). Un caso particular de la correlacion cruzada es la correlacion
de la misma sefial consigo misma, denominada auto correlacion, muy utilizada en el campo de la fluidodinamica
para poder determinar escalas turbulentas. En particular, para este trabajo, las correlaciones cruzadas y auto
correlaciones seran utilizadas para poder comparar las mediciones de presion entre dos sensores, asi poder
determinar la similitud entre estas sefiales, y con el retardo, poder estimar el tiempo de pasaje de vortices.

La expresion matematica que determina la correlacion cruzada entre dos sefiales f'y g es:

(f*9@ = [ fOg(t+)dt (2.3)
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Siendo 7 el retardo en la sefial. Para el caso de la normalizacion, se utiliza el valor obtenido de aplicar la
ecuacion anterior para g = 'y retardo (t) = 0. El considerar que la funcion g = f, nos pone en el punto de estar
evaluado la auto correlacion.

2.4.1 Transformada de Fourier

La transformada de Fourier, es un procedimiento matematico para transformar una sefal del espacio tiempo
al espacio de frecuencias y su operacion inversa. Para el caso de sefiales discretas, el método comunmente
empleado es el de la Transformada Réapida de Fourier, el cudl es un algoritmo optimizado para realizar el calculo
de la transformada de Fourier en una sefial discreta. Principalmente, en el procesamiento de sefiales en ingenieria
o fisica, es empleada para la determinacioén de eventos periddicos, asi como el andlisis de la energia de dicha
seflal en una componente especifica de frecuencia. La determinacion de la transformada rapida de Fourier se
realiza mediante el comando “FFT” del software Matlab, el cual determina la sefial Y (k) en el dominio de las
frecuencias de una funcion X mediante la siguiente ecuacion:

n
Y(k) = ZX(]')WnU_l)(k_l) (2.4)
=1
Donde
27
W,=e n (25)

Es una de las “n” raices de la unidad.

2.4.2 Transformada de Wavelet

Otra herramienta ampliamente utilizada para el andlisis de sefiales no estacionarias es el de la técnica de la
transformada continua con Wavelet (CWT), la cual permite analizar en el espacio tiempo-frecuencia una sefial,
mediante la traslacion y dilatacion de una “onda madre”. En este caso, se realiz6 el analisis utilizando la segunda
derivada de la funcion de Gauss, la cual nos permite localizar vortices de distintas escalas en las sefiales, dada
la forma que posee la misma (Farge 1992, Farge & Schneider 2006). Una de las ventajas de la utilizacion de
este método es que permite localizar en frecuencias y también en el tiempo de la sefial, aunque perdiendo
precision en la determinacion del tiempo y frecuencia.

Especificamente en flujos turbulentos, Farge, 1992 propuso un método basado en analisis en Wavelets para
extraer estructuras coherentes para flujos turbulentos, tanto en 2D como en 3D. Este método principalmente se
focaliza en la vorticidad mas que en la velocidad.

En lineas generales, el método consiste en utilizar una onda de forma conocida (wavelet), que se puede
localizar en espacio y longitud de onda, y compararla a distintos tiempos y amplificaciones con respecto a la
sefal a analizar. En comparacién con Fourier, el procedimiento es muy similar, salvo que Fourier utiliza
funciones senos y cosenos, que estan perfectamente ubicadas en el espacio de frecuencias (longitud de onda),
pero no en el espacio temporal. Para mas informacion sobre la aplicacion del método en identificacion de flujos
turbulentos se puede consultar Farge y Schneider 2016, o Schneider y Vasilyev 2010.
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2.5 Visualizaciones

Mediante la implementacion de un arreglo de lentes Opticas, se genero a partir de un haz de luz de color
rojo o verde, un plano de luz con el fin de iluminar la seccion central del perfil, de forma tal de observar el
comportamiento bidimensional del flujo, ver Figura 2.14. Se realizaron visualizaciones generando una nube de
humo que abarcaba la seccion por completo, mediante el uso de una maquina de humo construida en el
laboratorio para tal fin. El plano iluminado tiene la finalidad de solo visualizar la seccion deseada, omitiendo
las secciones no iluminadas. De esta forma, se logrd capturar el comportamiento del fluido en torno al modelo
alar para distintos dngulos de ataque, ademas del comportamiento cualitativo del flujo al realizar el movimiento
de cabeceo. Se tomaron fotografias de alta calidad y videos en alta definicion a una velocidad de 60 cuadros por
segundo, utilizando una cdmara fotografica LUMIX - Panasonic - DMC-ZS3. A partir de los videos se
extrajeron los distintos cuadros de la filmacion para poder analizar el movimiento del flujo cuadro a cuadro,
realizando un post-procesamiento de las imdgenes mediante el uso del software Matlab, con su libreria para tal
fin. En la Figura 2.15 se puede observar, en una imagen sin editar, los principales componentes de la técnica de
visualizacion a modo introductorio de la técnica utilizada.

Todas las imagenes obtenidas para la visualizacion mediante técnica de humo, fueron realizadas a una
velocidad de corriente libre de 4 m/s lo que corresponde con un nimero de Reynolds de 23.000 en funcion de
la cuerda del ala. No se realizaron visualizaciones a mayor velocidad porque con la velocidad de filmacion
disponible, y la potencia del laser, no era posible realizaron visualizaciones lo suficientemente claras para un
analisis correcto de las imagenes.
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Figura 2.15. Demostracion de visualizacién de flujo mediante humo y plano de luz liser
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CAPITULO 3: Resultados y Analisis

3.1 Caracterizacion del Tunel de Viento

Para comenzar con el analisis de la caracterizacion del flujo incidente en el tunel de viento, se procedi6 a
graficar el perfil de velocidades medias en sus dos componentes (dado que la componente lateral no ha sido
estudiada). En el perfil de velocidades longitudinal (“u”) se puede observar un perfil plano de velocidades a
partir de los 70 mm hasta los 330 mm de altura de la seccion del tiinel para ambas velocidades. Las velocidades
representadas se encuentran adimensionalizadas con la velocidad de referencia, ver Figura 3.1. En ambos
graficos se visualizan los resultados hallados para dos configuraciones diferentes, una configuracion libre (grilla
0), y la configuracion con una grilla generadora de turbulencia de 15 mm de apertura (grilla 15). Al observar el
perfil de velocidades en la componente vertical (“v”), presenta valores menores al 2% de la componente
longitudinal en la zona central de la seccion de prueba, lo que representa un valor en angulo de ataque proximo
a 0,5 °, donde se calcula dicho angulo como el atan(v/u), ver Figura 3.2. Mayor detalle sobre el analisis del
angulo de ataque se podra encontrar a continuacion de las figuras de los perfiles de velocidad.

U =4m/s U =8mis
400 | = 400 ¢ =
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Figura 3.1. Velocidad longitudinal media para cada grilla de turbulencia adimensionalizada con la velocidad de referencia.
“Grilla 0” indica sin grilla, “Grilla 15” indica grilla con apertura de 15 mm.
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Figura 3.2. Velocidad media vertical para cada grilla en las tres velocidades utilizadas.

Si se analiza en detalle la componente angular de la velocidad, midiendo este angulo como el arco tangente
de la relacion entre la velocidad vertical y la velocidad longitudinal (atan(g)), se puede encontrar que en la

zona central de la seccion de prueba del tinel, este angulo varia entre -0,2 ° y -0,65 °© aproximadamente, para
todos los casos analizados. Es de importancia conocer este &ngulo dado que el angulo de ataque, por definicion,
es el angulo entre la cuerda del modelo con respecto a la velocidad, por ende, es necesario conocer la orientacion
del vector velocidad. Luego, en el desarrollo de esta tesis, cuando nos referenciemos al angulo de ataque, sera
respecto a este vector velocidad, obtenido en estas mediciones, el cual depende de la configuracion (con o sin
grilla) y de la velocidad de prueba. En la Tabla 3.1 se puede ver un resumen del valor del angulo de ataque
medio, tomando la media como el promedio del angulo de inclinacion del vector velocidad en grados, una
cuerda hacia arriba y una cuerda hacia abajo del centro de la seccion de prueba, donde se emplazara el modelo.

Tabla 3.1. Angulo medio del vector velocidad en la seccion de prueba para las distintas configuraciones

Velocidad  Sin grilla  Con grilla

4 m/s - -036° -0,21°
8 m/s -0,52° -0,35°
10 m/s -0,72 ° -0,52°

Luego, se analizaron las escalas espaciales integrales caracteristicas del flujo. Para ello, se calcularon los
valores de auto correlacion de cada sefial y utilizando el valor temporal para el cual la auto correlacion toma el
valor de 1/e y la velocidad de la corriente libre, se determiné la escala espacial (implementacion de la técnica
de flujo congelado). Con dicha metodologia se graficaron los resultados, hallando que para el caso de flujo libre
(“Grilla 0”), los valores en la escala longitudinal son dispersos en toda la seccion, sin hallar un patron definido,
mientras que para la condicion con grilla turbuladora (“Grilla 157) las escalas presentan un valor de 25 mm
aproximadamente (25% de la cuerda del perfil). Ver Figura 3.3. Al analizar la escala en el sentido vertical,
ocurre algo similar, aunque la escala para el caso limpio se encuentra mas definida, en torno a un valor de
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30 mm, mientras que la implementacion de la grilla disminuye la escala turbulenta a un valor de 15 mm, como
se puede observar en la Figura 3.4. Este comportamiento se encuentra en todas las velocidades ensayadas. En
las figuras se muestran solo los casos de minima velocidad y maxima, 4 y 10 m/s respectivamente, pero en 8

m/s se encontraron los mismos resultados.
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0 : : : ' 0 : : — :
0 20 40 60 80 100 0 20 40 60 80 100
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Figura 3.3. Escala integral espacial en la componente longitudinal. Usando criterio 1/e en la auto correlacion.
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Figura 3.4. Escala espacial integral en la componente vertical de la velocidad. Usando criterio 1/e en la auto correlaciéon.

Para completar el analisis de los niveles de turbulencia que se poseen en ambas condiciones, se calculd la
intensidad de turbulencia, la cual nos brinda una magnitud que representa que desviacion respecto de la media
presenta la velocidad. En la componente longitudinal, ver Figura 3.5, se puede apreciar como la presencia de la
grilla no genera un cambio importante en la intensidad de turbulencia, mas alld de homogenizar esta
caracteristica. En cambio, para la componente vertical, ver Figura 3.6, la intensidad de turbulencia se duplica
al implementar el sistema de grilla utilizado de 0,3% a 0,6% aproximadamente.

Por ultimo, pero por eso no menos importante, se analizaron los valores del espectro de potencia de las
sefales de velocidad para la posicion central de la zona de pruebas (lugar donde fueron emplazados los modelos,
correspondiente con el eje de rotacion). La Figura 3.7 muestra la energia normalizada para las tres velocidades
de corriente libre, y se pueden encontrar algunas diferencias entre ellas. En un circulo gris, se muestra como
para el cambio de grillas, en la velocidad de 4 m/s se pueden encontrar diferencias en los niveles de energia
presentes en los valores cercanos a 100 Hz, mientras que para la velocidad de 8 y 10 m/s dichas diferencias no
son tan notorias. Una situacion similar se puede observar para los espectros de potencia de la componente
vertical de la velocidad, aunque en esta componente el aumento de energia se encuentra presente en las tres
velocidades ensayadas. En el analisis a 4 m/s se encuentran diferencias energéticas al modificar la turbulencia
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a partir de 10 Hz, mientras que a 8 y 10 m/s dichas diferencias se pueden apreciar recién para frecuencias

mayores a 30 Hz aproximadamente.
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Figura 3.5. Intensidad de Turbulencia de la componente de velocidad longitudinal.
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Figura 3.6. Intensidad de turbulencia de la componente de velocidad vertical.
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Figura 3.7. Espectro de energia de la componente longitudinal para las tres velocidades de referencia.
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Figura 3.8. Espectro de energia de la componente vertical de la velocidad para las tres velocidades de referencia.

Algozino, S., 2019 Facultad de Ingenieria, UNLP



“Estudio aerodindamico experimental en flujo turbulento de bajo Reynolds sobre alas con movimiento
de cabeceo”

3.2 Medicion de fuerza aerodinamica

3.2.1 Movimiento tipo rampa: Caso validacién
Inicialmente, para poder analizar la metodologia de ensayo, y utilizar un caso conocido en la bibliografia,
se decidio realizar un estudio sobre un movimiento tipo rampa, similar al realizado en el trabajo AVT-202, y
poder comparar los resultados hallados. Para ellos se realizaron los estudios sobre este movimiento, en
velocidades de rotacion similares, aunque un poco menores, y se comparan los resultados. A su vez, se realizo

el analisis de influencia de la intensidad de turbulencia.

3.2.1.1 Caracteristicas del movimiento
Para poder buscar efectos aerodinamicos no estacionarios, donde haya interaccion de vortices con distintos
campos fluido dindmicos (turbulencias incidentes), se generé un movimiento de cabeceo puro (variacion del
angulo de ataque) a distintas velocidades de rotacion. Con la combinacién de velocidad de rotacion, cuerda y
velocidad de la corriente libre se obtuvieron las siguientes frecuencias reducidas, que para movimientos

transitorios se puede definir como:
Oc

K=—F
20Uy

Siendo U.. la velocidad de la corriente libre, ¢ la cuerda del ala y 6 la velocidad de rotacién. Utilizando las
mismas velocidades de corriente libre previamente definidas (4, 8 y 10 m/s) y teniendo en cuenta las limitaciones
del sistema electromecanico, se pudieron representar frecuencias reducidas de 0,025; 0,01 y 0,005 para la
velocidad de 4 m/s, mientras que para 8 y 10 m/s se lograron las dos frecuencias reducidas menores. Para poder
reducir la aceleracion en los cambios de pendiente del movimiento rampa (comienzo y finalizacion del
movimiento), se utilizd la expresion desarrollada por Eldredge, 2016 la cual suaviza dichos cambios,

minimizando los picos de aceleracion, lo que simplifica la medicion de las fuerzas, dado que, si se minimiza la
aceleracion, se minimiza también los esfuerzos inerciales. A continuacion, se grafican la evolucion del angulo

de cabeceo (0) utilizado en el caso de corriente incidente de 4 m/s.

Cinematica
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/
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Figura 3.9. Distintas frecuencias reducidas analizadas para la condicion de Reynolds 23000 con movimiento tipo rampa hasta
45° de angulo de ataque.
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3.2.1.2 Estimaciones teoricas

Antes de la realizacion del ensayo, se realizaron aproximaciones del coeficiente de sustentacion que se
deberia medir para los distintos ensayos propuestos. Para realizar dicha aproximacion se utilizd el modelo
simplificado presentado por Babinsky et al. 2016 el cual simplifica la aerodinamica del fendmeno en estudio en
cuatro contribuciones principales. Los resultados de la aplicacion de dicho método se pueden observar en la
Figura 3.10.

Para los calculos con el modelo empleado, se asumid que la velocidad relativa de desplazamiento entre el
vortice de borde de ataque (LEV) respecto al desprendido en borde de fuga (TEV) es de 0,2 veces la velocidad
de la corriente libre. Dicho valor es un poco menor al encontrado experimentalmente con técnicas de PIV (un
tercio a mitad de la velocidad de la corriente libre) para casos de rotacion con velocidades mayores. El valor
utilizado de 0,2 fue elegido para que el coeficiente luego de la seccidn transitoria coincida con el valor del
coeficiente de sustentacion hallado en los ensayos estaticos.

De los valores teéricos obtenidos, se puede observar como el caso de frecuencia reducida 0,005 no genera
un aumento de sustentacion apreciable durante el movimiento del ala, con lo cual deberian coincidir con los
valores estaticos del ala (movimiento cuasi-estatico). En la frecuencia 0,01 ya se empiezan a apreciar efectos
dinamicos o no-estacionarios generando un incremento de la sustentacion sobre todo cerca del momento en que
el ala esta llegando a su momento de reposo. Al considerar el caso de 0,025, ya los efectos dindmicos son muy
considerables, obteniendo variaciones a lo largo de todo el trayecto de rotacion del ala.

Con los tres escenarios elegidos, se pueden observar comportamientos totalmente diferentes para analizar
si la turbulencia realiza modificaciones en los patrones de flujo para casos cuasi-estaticos, y completamente
dinamicos.
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3.2.1.3 Cargas Aerodinamicas

3.2.1.3.1 Cargas a minima intensidad de turbulencia

Se realizaron distintas repeticiones del ala rotando con distintas velocidades de corriente libre para analizar
la evolucion de la fuerza aerodinamica en los casos dinamicos a distintos nimeros de Reynolds.

Al comparar la cinematica del ala, se puede ver que en todos los casos hay muy buena repetitividad en los
movimientos. La cinematica enviada como comando es replicada por el ala, sin haber demoras y sin errores
considerables. Ver Figura 3.11. A su vez, si comparamos los resultados de la medicion realizada con el sensor
angular y el acelerémetro, se puede ver como el acelerdémetro es erratico debido a las aceleraciones generadas
en la rotacion del ala. Para poder considerar dicha medicion correcta hay que corregir dicha sefial por la
aceleracion generada con el movimiento. Pero, se puede utilizar el acelerdmetro para medir en condiciones
estaticas, mientras que el sensor angular, sirve para mediciones dinamicas.

Otro punto por destacar es la comparacion entre las distintas repeticiones, el movimiento realizado es
siempre el mismo, lo cual es bueno para poder lograr una buena repetitividad en los ensayos, asi como encontrar
tendencias que se repitan y no sean un caso particular. Dicho analisis puede ser observado en el Analisis de
repetitividad de cargas aerodinamicas.

Dados estos resultados, lo importante para esta tesis es la medicion de la fuerza aerodinamica, eliminando
la componente inercial en la medicion. Como se puede observar en el Validacion del método de tarado dinamico,
el elemento equivalente es el mejor método para caracterizar las fuerzas inerciales producto de la rotacion de
un elemento.

En primera instancia, como se observa que las mediciones realizadas tienen una componente de alta
frecuencia, estilo ruido, primero se le paso un filtro digital pasa bajo de forma Chebyshev tipo II con frecuencia
de pasa banda hasta 20 Hz y una frecuencia de corte en 25 Hz con una atenuacion de 20 dB. Con eso pudimos
eliminar el ruido en las sefiales y quedarnos con la parte mas importante, aunque todavia queda la oscilacion de
10 Hz producto de las vibraciones del modelo. Luego se aplico en la sefial otro filtro Chebyshev Tipo II, pero
con frecuencia de pasa banda 9 Hz y frecuencia de corte en 11 Hz con atenuacion de 40 dB, para eliminar las
vibraciones mecanicas. Las respuestas en magnitud de ambos filtros se pueden ver en la Figura 3.12.

Ademas, se generaron graficas que comparan los resultados experimentales obtenidos, con los resultados
teoricos planteados en la seccidn anterior de este capitulo, asi como también respecto a los valores de la fuerza
cuasi-estatica. Dichos resultados se pueden analizar en la Figura 3.13. Como se puede observar en las mismas,
para los casos dinamicos, si bien el gran salto de fuerza (coeficiente) se produce al finalizar el movimiento
planteado y aparece un decaimiento que tiende al valor de la fuerza en condiciones estaticas, el coeficiente
siempre tiene un valor mayor, del orden del 10%

3.2.1.3.1 Comparacion de resultados dindmicos con otros autores

Como forma de validacion de los resultados hallados, se compararon los resultados con los expuestos en
Ol y Babinsky, 2016. En dicho trabajo se muestran los graficos de los resultados ante una rotacion lenta (6
tiempos convectivos de duracion del movimiento, K = 0,065) para un caso de traslacion y otro rotacional. En
nuestros ensayos, el movimiento mas rapido (K = 0,025) representa una rotacion en 16 tiempos convectivos. Se
define tiempo convectivo al tiempo adimensionalizado con la cuerda del modelo ensayado y la velocidad de la
corriente libre, representando el valor de un tiempo convectivo el tiempo en el que tarda una particula de fluido
en recorrer una distancia equivalente a una cuerda.
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Figura 3.12. Respuesta de los filtros digitales implementados
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Figura 3.13. Media experimental (azul), estimacion tedrica (negro punteado) y valor cuasi estatico (rojo punteado)

Respecto a los tipos de movimiento que ensayaron, en dicho trabajo los resume con la siguiente figura:
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Figura 3.14. Tipos de movimientos ensayados en la referencia Ol y Babinsky 2016

Por lo tanto, comparado con el movimiento empleado en nuestro trabajo, nos debemos comparar con el
movimiento “Rectilinear Pitch”. Al ver los resultados expuestos para el coeficiente de sustentacion en su caso
“lento” se puede observar que el valor maximo de Cp hallado es de un valor entre 1,2 y 1,5. Dicho pico se
encuentra unos instantes previos a la finalizacién del movimiento y luego comienza un decrecimiento del
coeficiente de sustentacion que tiende al valor en estacionario. Cabe destacar que el resultado expuesto en la
Figura 3.15 es para rotaciones respecto al borde de ataque, mientras que en nuestros ensayos las rotaciones son
en torno a la mitad de la cuerda.
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Figura 3.15. Resultados expuestos por M. Ol y H. Babinsky 2016 para un movimiento puro de cabeceo.

Al analizar el efecto del punto de pivot, se puede observar la Figura 3.16, donde demuestra los efectos de
retardo que se producen en la sustentacion, asi como un decrecimiento en el pico de sustentacidon maximo
cuando se retrasa el punto de rotacion del ala.
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Figura 3.16. Efecto del punto de pivot. Referencia Ol y Babinsky 2016.

Todos los resultados extraidos del trabajo, mostrados con anterioridad, corresponden a diferentes niimeros
de Reynolds dado que son comparaciones de diferentes autores y distintos tineles de viento y/o tineles y tanques
de agua.

Si comparamos los resultados de la referencia, con distinta frecuencia reducida pero también considerado
un movimiento lento, podemos observar que en lineas generales el resultado es similar. Si bien, ademas,
poseemos un nivel de turbulencia distintos (laminar en la referencia, respecto a ~ 0,5% de intensidad de
turbulencia), las magnitudes del pico son similares, y la duracion parece similar (doble de tiempos convectivos
del movimiento de rotacion para llegar al valor estacionario). En la Figura 3.17 se pueden ver lado a lado los
resultados de la referencia declarada, junto con el caso de mayor velocidad de rotacion generado en este trabajo.
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Figura 3.17. Comparacion de resultados dinamicos con referencia bibliografica. Izquierda movimiento que dura 6 tiempos
convectivos (s/c) (Ol y Babinsky 2016), derecha movimiento que dura 16 tiempos convectivos.

3.2.1.3.2 Ensayos con mdxima turbulencia (I=1%)

Luego de haber analizado los resultados encontrados en los ensayos estaticos y dinamicos, se realizaron
los ensayos dinamicos con las mismas frecuencias reducidas y mismos angulos de ataque final de movimiento,
pero con la turbulencia mayor, para poder comparar los resultados respecto a los ensayos con minima
turbulencia. El método de tarado es nuevamente el método del elemento equivalente dado que es el método que
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elimina todos los esfuerzos inerciales de la medicion. Al igual que con la minima turbulencia, se repitié 10 veces
cada ensayo. Los resultados mostrados en este caso ya corresponden a los resultados luego de haber sido
filtrados con los mismos filtros digitales especificados anteriormente.
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Figura 3.18. Media de los casos dindmicos a distintos nimeros de Reynolds y distintas frecuencias reducidas.
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3.2.1.3.3 Comparacion del efecto de la turbulencia

A continuacion, se muestra la comparacion de los resultados obtenidos con los ensayos dinamicos para los
distintos niveles de turbulencia. A su vez se grafican los resultados tedricos esperados segun el método
implementado, como también una interpolacion de los resultados estaticos (con minima turbulencia) en funcion
del 4ngulo de ataque que posee el ala instante a instante (método “cuasi estatico”).

En los resultados hallados, ver Figura 3.19, se puede observar un comportamiento similar al encontrado
para el caso estatico. Es decir, la turbulencia toma un rol importante en las cargas aerodinamicas generadas por
la placa plana para bajos nimeros de Reynolds, pero no cuando el Reynolds aumenta. Para el Reynolds de
23000, se pueden observar diferencias importantes entre el valor maximo encontrado en el coeficiente de
sustentacion para cada turbulencia ensayada (diferencias en torno al 13% para la méxima frecuencia reducida
ensayada). Sin embargo, al aumentar el nimero de Reynolds, estas diferencias se mitigan.
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Figura 3.19. Comparacion de resultados entre distintas turbulencias para distintos niimeros de Reynolds y frecuencias
reducidas.
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3.2.1.4 Visualizaciones

3.2.1.4.1 Condiciones Estdticas

En primera instancia, se mostraran los resultados obtenidos para dngulos de ataque fijos, o conocido como
condicidn estacionaria. Alli se puede visualizar cudl es el comportamiento del flujo si no se modifica la
condicion de angulo de ataque. Si bien, para grandes angulos de ataque, en donde el perfil (placa plana), dado
por el gradiente adverso de presiones, genera el desprendimiento de la capa limite, produce efectos no
estacionarios sobre el flujo (desprendimientos vorticosos) se considera una condicion estacionaria dado que el
ala se encuentra fija en una posicion.

En la Figura 3.20 se muestra una secuencia de imagenes con su configuracion de flujo para distintos
angulos de ataque. En estas imdgenes, se han localizado con circulos azules las zonas mas importantes a destacar
del flujo. Al ver que es lo que realiza el flujo de aire con el ala en 0 ° de angulo de ataque, se observa que hay
flujo pegado a la superficie del ala todo el tiempo, como era de esperar para una placa plana sin angulo de
ataque. Cuando incrementamos el angulo hasta cuatro grados, se puede ver una desviacion del flujo desde el
borde de ataque, pero todavia flujo pegado a toda la superficie, al incrementar el a&ngulo hasta 10°, se observa
que el comportamiento medio del flujo es el de estar pegado hasta un porcentaje de la cuerda, y luego
completamente separado. El comportamiento dinamico de lo que estd aconteciendo en este angulo de ataque se
detallara en el siguiente parrafo. Al observar el comportamiento del flujo a un valor aun mayor, 15°, se observa
flujo completamente despegado desde el borde de ataque, generado una estela muy turbulenta de un espesor del
orden de la superficie proyectada en la vertical del ala. Si seguimos aumentando el angulo de ataque, se puede
observar como comienzan a aparecer desprendimientos vorticosos tanto desde el borde de ataque como el del
borde de fuga, generando una fluctuacion muy importante en el campo de flujo. Estos resultados se condicen
con lo encontrado en la curva de sustentacion en funcion del angulo de ataque que se puede observar en la
seccion “3.2.1.1 Ensayos estaticos”.

Anteriormente se menciondé que para el valor de 10 ° de angulo de ataque, se habia observado un
comportamiento dinamico sobre la superficie del ala. En la Figura 3.21 se puede observar como para un instante
inicial, la capa limite se encuentra separada de la superficie superior del ala, mientras que, al ver los instantes
temporales seguidos, debido al desprendimiento de un vortice, se genera un pegado de la capa limite, pero por
un tiempo muy limitado. Este fendmeno se repite periodicamente, aunque no siempre con la misma separacion
temporal. Si observamos lo que pasa con las cargas aerodinamicas, coincide con el cambio en la pendiente de
sustentacion, es decir, con el comienzo de la pérdida del ala, con lo cual es esperable que aparezcan este tipo de
inestabilidades.
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Figura 3.20. Visualizacién con humo para distintos dngulos de ataque en estacionario.
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Figura 3.21. Secuencia temporal para dngulo de ataque de 10°.

3.2.1.4.2 Condiciones dinamicas tipo Rampa

En la siguiente secuencia de imagenes se visualiza el caso dinamico de frecuencia reducida (K) 0,025, caso
de rotacidon mas rapida para el Reynolds 23.000. El tiempo entre imagenes de 1/30 segundos (0,0333 s), lo que
equivale a un tiempo convectivo (tiempo adimensionalizado con la cuerda y la velocidad de la corriente libre)
de 2,46. Esto quiere decir que entre imagen ¢ imagen, una particula si se mueve a la velocidad de la corriente
libre, recorre 2,46 cuerdas de distancia. En la secuencia de imagenes, la foto de la esquina superior izquierda
corresponde al instante temporal 0, perfil con 0° de angulo de ataque, y la secuencia va creciendo primero en
sentido descendente y luego lateralmente, es decir, la foto de la segunda fila columna izquierda es la foto del
segundo instante luego del instante inicial. Al ver la segunda columna (salvo la primera imagen) y la tercera
columna, estamos visualizando con el ala fija en cuarenta y cinco grados de angulo de ataque, para analizar el
fin del efecto transitorio y el estacionario posterior. En la secuencia se puede observar como para un angulo de
ataque de 18 ° el flujo comienza a formar un vortice, que se mantiene adherido a la superficie del ala hasta los
45 °, donde se desprende y comienza a viajar aguas abajo. Luego en el instante de tiempo adimensional 14,7,
se puede observar la formacién de un voértice de borde de fuga para luego generarse una estela turbulenta,
también conocida como capa de corte.

3.2.1 Mediciones en Placa Plana

Como fue mencionado anteriormente, el objetivo principal de este trabajo es la determinacioén de los
esfuerzos en dos modelos de ala, uno correspondiente a una placa plana de 3% de espesor y un perfil
aerodinamico de bajo numero de Reynolds. En esta seccion encontraremos los resultados obtenidos para la placa
plana con borde de ataque y de fuga romos, sin ningln tratamiento de suavizado. Dentro de esta seccion se
dividiran los resultados obtenidos en forma estatica, con respecto a los ensayos dinamicos, comenzando con el
analisis de los resultados encontrados para condiciones estaticas. Dentro de cada una de las secciones, se
mostraran los resultados para cada condicion de turbulencia y luego al final la comparacion de resultados para
evidenciar el efecto de esta.
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Figura 3.22. Secuencia de imagenes del caso dindmico con frecuencia reducida de 0.025 para un Re de 23000. La secuencia
comienza en la esquina superior izquierda y evoluciona temporalmente con un paso temporal de 0,033 segundos siguiendo una
disposicion vertical.

3.2.1.1 Ensayos estdticos

3.2.1.1.1 Ensayos con minima intensidad de turbulencia

Se realizaron las mediciones a los distintos nimeros de Reynolds especificados anteriormente (23, 46 'y 57
mil), repitiendo tres veces cada medicion. A continuacion, se muestran los resultados medios obtenidos de
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dichos ensayos, asi como sus barras de desvio estandar. Ademas, se muestra la evolucion de la eficiencia
acrodinamica (1/d) en funcion del nimero de Reynolds y del angulo de ataque. En la Figura 3.23 se puede
observar los valores de coeficiente de sustentacion y resistencia en funcidén del angulo de ataque, para los
distintos nimeros de Reynolds ensayados. Al analizar el valor del coeficiente de sustentacion, se presenta una
zona de incremento lineal entre el coeficiente de sustentacion con el angulo de ataque, hasta que el flujo
comienza a desprenderse, para un valor menor a 10 °, aunque sigue incrementando el mismo a costas de un gran
incremento de la resistencia, como es esperado. También se observa una mayor resistencia al aumentar el
numero de Reynolds para altos valores de angulo de ataque. A su vez, se observa una similitud entre el valor de
resistencia y sustentacion para el caso de 45 ° de angulo de ataque. Esto se condice con lo esperado, dado que
la componente normal a la placa plana es la que genera la mayor componente de fuerza mientras que la axial es
siempre una componente muy baja. Ademads, si comparamos con la literatura relacionada, los resultados
obtenidos son muy similares a los de otros autores (Figura 3.26 y Figura 3.27 — ver “flat plate™). Si observamos
la curva de eficiencia vs. angulo de ataque (Figura 3.24), podemos encontrar bajos valores de eficiencia,
comunmente hallados en nimeros bajos de Reynolds debido a las grandes resistencias viscosas dominantes. Si
vemos la pendiente de la curva Cl vs a (Figura 3.25), podemos observar que la misma tiene un valor de 1.4 ©
~1.57, hasta el valor de 6 ° de angulo de ataque, donde dicho valor cae bruscamente por presencia de
desprendimientos de capa limite desde el borde de ataque, como se puede ver mediante las visualizaciones
realizadas con humo y condice con el comportamiento del coeficiente de sustentacion. Este valor de pendiente
es menor al valor tedrico de la pendiente de una placa plana delgada (2x), pero se condice dado que el valor
teorico es para flujo potencial, donde se desprecian los efectos viscosos, y las condiciones de ensayo en este
trabajo, producto de los bajos nimeros de Reynolds, no condicen con dicha hipoétesis, lo que produce una
disminucion en la pendiente de sustentacion. A su vez, podemos destacar el valor del coeficiente de sustentacion
y resistencia para un angulo de 45 °, el cual nos servira para comparar con los resultados dinamicos, dichos
valores se pueden ver en la Tabla 3.2.

Tabla 3.2 Coeficientes aerodinamicos para angulo de ataque 45° con minima turbulencia.

Coeficiente Re = 23.000 Re = 46.000 Re =57.000
Cl | 0,76 0,85 0,88
Cd | 0,81 0,90 0,95
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Figura 3.23. Curva CL y Cd versus angulo de ataque para distintos Reynolds con minima intensidad de turbulencia.
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Figura 3.24. Eficiencia aerodinamica en funcion del angulo de ataque y del nimero de Reynolds. Minima intensidad de
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Figura 3.26. Coeficiente de sustentacion y Resistencia para distintos movimientos y dngulos de ataque. Grandlund et al. 2011.
Re: 20000. Flujo Laminar.
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De igual manera que con los ensayos estaticos de minima turbulencia, se repitieron los ensayos utilizando

la grilla generadora de turbulencia que modifica el flujo incidente, aumentando la intensidad de turbulencia

hasta aproximadamente el valor del 1% y acotando las escalas turbulentas al valor de aproximadamente 15 mm.

De esa manera, se obtuvieron las graficas de los coeficientes acrodinamicos en condiciones estaticas y se

compararon los resultados con los resultados obtenidos para una turbulencia menor.

Al ver los resultados con la nueva configuracion turbulenta, se pueden encontrar diferencias respecto a la

condicion de flujo “laminar”. Dado que se pueden observar diferencias al comparar entre los distintos niimeros

de Reynolds, que antes, estas diferencias no eran importantes. A su vez, se observa un comportamiento muy

diferenciado entre el nimero de Reynolds de 23000 y los nimeros de Reynolds mas altos, donde se observa un

coeficiente de resistencia mucho mayor, que para la condicion de baja intensidad de turbulencia no se apreciaba.

Un resumen con estos resultados se encuentra en la Tabla 3.3.

Tabla 3.3. Coeficientes aerodinamicos para angulo de ataque 45° con intensidad de turbulencia de 1%.

Coeficiente Re = Re = Re =
23.000 46.000 57.000

Cl | 0,72 0.85 0.91

Diferencia porcentual respecto “laminar” \ -5% 0% 3%

Cd | 1,00 1,03 1.03

Diferencia porcentual respecto “laminar” \ 23% 14% 9%
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Comparacion en Reynolds
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Figura 3.28. Coeficientes aerodinamicos para distintos nimeros de Reynolds con alta turbulencia.
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Figura 3.29. Eficiencia aerodinamica para los distintos nimeros de Reynolds con alta turbulencia.
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Reynolds Comparation
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Figura 3.30. Polar de coeficientes aerodinamicos para distintos Reynolds con alta turbulencia.

3.2.1.1.3 Comparacion Estdtica entre diferentes turbulencias

A su vez, se realizaron comparaciones de estos resultados con los obtenidos anteriormente para poder
analizar la influencia de la turbulencia en las cargas acrodinamicas.

De los resultados obtenidos (Figura 3.31), se puede observar como a medida que se aumenta el niumero de
Reynolds, los efectos de la turbulencia empiezan a mitigarse. Para el nimero de Re méas bajo ensayado, es
apreciable el efecto de la turbulencia para todos los angulos de ataque en el coeficiente de resistencia, pero sobre
el coeficiente de sustentacion, solo se encuentran diferencias cuando la placa plana empieza a mostrar
desprendimientos (angulo de ataque mayor a 8°), siendo menor el coeficiente de sustentacion cuando se aumenta
la intensidad de la turbulencia. Este resultado contradice los resultados expuestos por otros autores mencionados
en los antecedentes de este trabajo, donde sus resultados demostraban que, al aumentar la intensidad de
turbulencia, el coeficiente de sustentacion maximo se incrementa. La razon principal que explica haber
encontrado un resultado opuesto es que la placa plana al tener un borde de ataque romo, entra en pérdida de
forma muy brusca, desprendiéndose por completo la capa limite, mientras que en perfiles aerodinamicos, se
puede energizar la capa limite en la zona cercana a la entrada en pérdida, aumentando el angulo de ataque de
entrada en pérdida. Para los nimeros de Reynolds de 46000 y 57000 no se aprecian efectos significativos en los
resultados encontrados. Hay un ligero incremento del coeficiente de resistencia en ambos casos, pero no es una
diferencia muy abrupta.
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3.2.1.2 Ensayos dinamicos: Movimiento continuo

3.2.1.2.1 Ensayos con minima intensidad de turbulencia

En esta seccion se muestran los resultados del procesamiento de las mediciones de cargas realizadas sobre
la placa plana con movimiento de cabeceo continuo. En las siguientes figuras se muestran los resultados medios
de los distintos casos analizados, en funcion del tiempo, adimensionalizado con el periodo del movimiento
(Figura 3.32), y en funcion del angulo de ataque (Figura 3.33), comparando dichos resultados con los
encontrados para la condicion de angulo de ataque estatico.

Para los gréficos en funcion del tiempo adimensional, Figura 3.32, hay que tener presente que a partir de
0,1 el angulo incrementa, hasta 0,4, donde comienza la zona de angulo de ataque constante en su valor maximo
(15 °); en 0,6 el movimiento ya se encuentra en su régimen de velocidad de cambio de dngulo de ataque
constante, decreciendo, hasta 0,9 donde comienza el proceso de desaceleracion para llegar a los 0 © de angulo
de ataque hasta el valor de 1 en el tiempo adimensional.

Para el caso de las cargas en funcion del angulo de ataque, Figura 3.33, simplemente se obtiene la media
de los valores de carga para cada angulo de ataque en el ciclo ascendente y descendente, con lo cual se puede
observar la aparicion del efecto de histéresis en la curva, el cual se intensifica a medida que se aumenta la
frecuencia reducida. Ademas, se puede observar el retraso en la entrada en pérdida en la placa, producto de los
efectos dinamicos.

1 Re: 23000 - Grilla 0 ] Re: 46000 - Grilla 0
[N e
05} / 05 / \
) / \
o 7/ o // \
/ / ’/ \ L
0 Avg/"/ —— Opst .
—k: 0.015
—k: 0.03 —k: 0.015
k: 0.06 —k:0.03
-0.5 -0.5 > 3
0 0.2 0.4 0.6 0.8 1 0 0.2 0.4 0.6 0.8 1
YT, - 4T, -

Re: 57000 - Grilla 0

05! // ‘\

—k: 0.015|

0 0.2 0.4 0.6 0.8 1
tT, -

Figura 3.32. Evolucion de la carga aerodinamica en el tiempo adimensional

Algozino, S., 2019 Facultad de Ingenieria, UNLP 49



“Resultados y Analisis”

Re: 23000 - Grilla: 0 Re: 46000 - Grilla: 0

0.5] 0.5]

. ——k: 0,015 v
# ——k: 0.03 —k: 0.015

k: 0.06 —k: 0.03
---- Estatico - --- Estatico
0.5 0.5
-5 0 5 10 15 20 -5 0 5 10 15 20

Re: 57000 - Grilla: 0

_—
~ ///,-‘ 3358
A
0.5 Vs
o
0
—k: 0.015
- -~ - Estatico
0.5
-5 0 5 10 15 20

Figura 3.33. Coeficiente de sustentacion en funciéon del 4ngulo de ataque para distintas frecuencias reducidas y nimero de
Reynolds.

3.2.1.2.2 Ensayos con maxima intensidad de turbulencia (I=1%)

Se repitieron los ensayos para la configuracion de maxima intensidad de turbulencia, utilizando el mismo
método de tarado dinamico y el mismo filtro digital para eliminar las componentes fluctuantes producto de las
vibraciones mecanicas. En las siguientes figuras se muestran de forma analoga al caso de minima intensidad de
turbulencia los resultados en funcién del tiempo adimensional y del angulo de ataque. Luego, se compararan
los resultados entre las distintas intensidades turbulentas para evidenciar el efecto o no de la turbulencia en el
fenomeno estudiado.

En la Figura 3.34 se puede observar como al incrementar la frecuencia reducida, nuevamente se produce
un incremento en el coeficiente de sustentacion maximo, pero en la carrera descendente (t/T > 0,5) el fendémeno
es el contrario, resultando un valor de sustentacion menor con el aumento de frecuencia reducida. Si observamos
el comportamiento de la carga aecrodindmica en funcion del angulo de ataque, ver Figura 3.35, se puede apreciar
el retraso de la entrada en pérdida (comportamiento lineal del Cl con a) con el incremento de la frecuencia
reducida. A su vez, se puede apreciar el incremento en la histéresis en la carga, al igual que con la minima
intensidad de turbulencia.
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3.2.1.2.3 Comparacion del efecto de la turbulencia

Como es de gran interés para este trabajo obtener de forma explicita la influencia de la turbulencia sobre

el fendmeno de movimiento continuo, a continuacion, se pone en manifiesto en las siguientes figuras la

influencia de la turbulencia incidente en las cargas aerodinamicas, en funcion del angulo de ataque.

Al poder comparar de forma directa la evolucion de las cargas para ambas condiciones, no se observan
cambios en la sustentacion desarrollada por el ala para los distintos niveles de turbulencia, producto de la no
estacionalidad. Es decir, ademas del cambio en las cargas aerodindmicas que fueron halladas en la condicion
estatica, no se observan otras modificaciones producto de los efectos dindmicos, dado que se observa como en

la zona de angulo de ataque mayor al de entrada en pérdida estatica la tendencia sigue a las cargas estacionarias,
aunque con la histéresis esperada producto del fendmeno dinamico. En los gréaficos, la leyenda grilla 0 indica el

caso con minima intensidad de turbulencia, mientras que el caso Grilla 15 indica la condicion de flujo con

maxima intensidad de turbulencia.
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Figura 3.36. Comparacion de las cargas aerodindmicas para distintos niveles de intensidad de turbulencia.
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Tabla 3.4. Valores de sustentacion para Reynolds 23.000, estitico y dinamico para placa plana.

Estatico k=0,015 k=0,03 k=0,06

Cimaximo | C;maximo AC, Ci maximo AC, Ci maximo AC,
Grilla 0 0,73 0,72 0,1 0,77 0,18 0,87 0,4
Grilla 15 0,65 0,69 0,1 0,74 0,17 0,85 0,35

Tabla 3.5. Cociente entre histéresis (AC)) y el coeficiente maximo de sustentacion.

k=0,015 k=003 k=006
Grilla 0 0,139 0,234 0,460
Grilla 15 0,145 0,230 0,412
En la Tabla 3.4 se pueden observar los valores mas importantes para poder comparar el efecto de la

turbulencia, tanto para condiciones estaticas como dinamicas. En dicha tabla se presentan los resultados para la
condicidon donde se pueden observar mayores diferencias en la evolucion de las cargas, en funcion de los
resultados de la Figura 3.36, es decir, para el nimero de Reynolds 23.000. El efecto de la turbulencia genera
poca influencia en la histéresis de las cargas dinamicas, aunque para la condicion de maxima frecuencia
reducida, la histéresis se redujo un 12%, mientras que para los demds casos es despreciable su efecto. Sin
embargo, si se considera el cociente entre la histéresis (AC;) con respecto al maximo coeficiente de sustentacion,
ver Tabla 3.5, esta relacion se mantiene aproximadamente constante para todos los casos evaluados. A su vez,
queda en evidencia el efecto que produce la turbulencia en el coeficiente de sustentacion maximo, reduciendo
en todos los casos el maximo coeficiente de sustentacion, al igual que para la condicidn estatica, aunque a
medida que se incrementa la frecuencia reducida, este efecto se minimiza.

3.2.2 Mediciones en Perfil SD8020

En esta seccion se presentan los resultados obtenidos en las mediciones de carga aerodindmica para el
modelo alar con el perfil Selig Donovan 8020, en las mismas condiciones de ensayo que la placa plana. En
primera instancia se presentan los resultados para la condicion de angulo de ataque estatico, para luego ahondar
en los resultados para los ensayos dinamicos. Nuevamente, para la condicion dindmica se utiliza el mismo
método de tarado de la balanza, asi como los filtros aplicados a las sefiales para mitigar los efectos de vibracion
del ala.

3.2.2.1 Ensayos estdticos

Se realizaron las mediciones a los distintos nimeros de Reynolds especificados anteriormente, repitiendo
3 veces cada medicion. A continuacion, se muestran los resultados medios obtenidos de dichos ensayos, asi
como sus barras de desvio estdndar. En la Figura 3.41 se puede observar la comparacion de los resultados
obtenidos con los resultados de la simulacion realizada mediante el software XFoil, considerando efectos
viscosos. A su vez, se representan los resultados para los distintos numeros de Reynolds e intensidades de
turbulencia analizadas.

Como se puede observar, para todos los casos el coeficiente de sustentacion obtenido en el ensayo
experimental es menor al obtenido mediante la simulacion numérica, lo mismo sucede con la pendiente de
sustentacion. Otro punto a denotar es que, para todos los nimeros de Reynolds analizados, tanto para el ensayo
como la simulacion, en la regidn cercana al angulo de sustentacion nulo, el coeficiente de sustentacion presenta
un comportamiento tipo “s”, que segin lo que muestra la distribucion de presiones en la cuerda obtenidos
mediante XFoil, se debe a una zona de recirculacion localizada en la zona media del extradés del perfil, ver
Figura 3.37 y Figura 3.38. En las mediciones realizadas, este efecto se puede observar claramente en la pendiente

de la curva de sustentacion, la cual tiene un decaimiento en la zona de sustentacion nula. Por otro lado,
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comparando los resultados para los dos niveles de turbulencia analizados, se puede observar que, al incrementar
la intensidad, el tamafio de la burbuja se disminuye considerablemente, asi como también se localiza en una
zona mas proxima al borde de ataque. Si bien en el nivel mayor de turbulencia se puede ver una zona de
recirculacion, aunque de menor tamafio lo cual trae aparejado un desvio menor respecto a la linealidad de la
curva Cl vs o, como se puede observar en la Figura 3.41. Para las mediciones experimentales, ese desvio se ve
principalmente para el Reynolds 23000, pero no es tan importante en los Reynolds mayores. Esto se puede
evidenciar al observar la Figura 3.39, donde se representa el valor de la pendiente de la curva Cl
adimensionalizado por el valor pi versus el angulo de ataque. Si se realiza una comparacion del coeficiente de
sustentacion en funcion de la intensidad de turbulencia, segun el software XFoil, los cambios mas importantes
son en la zona del angulo de sustentacion nulo, producto de la modificacion de la burbuja de recirculacion, pero
no asi en los valores maximos del coeficiente de sustentacion. Sin embargo, en las mediciones realizadas en
tunel de viento, se puede observar un incremento del coeficiente de sustentacion maximo, sin importantes
cambios en la zona de bajos angulos de ataque. Dichos resultados se pueden hallar en la Figura 3.42. Estos
resultados condicen con resultados de otros autores, expuestos en los antecedentes, al analizar los efectos de la
turbulencia en perfiles aerodinamicos.

Cabe destacar que para las simulaciones realizadas con el software Xfoil, para modificar el nivel de
turbulencia de la corriente libre se modificé el valor del N, quién esta relacionado con el factor de amplificacion
(N) que determina en que posicion ocurre la transicion laminar-turbulenta a lo largo del perfil. Este método
desarrollado por van Ingen 1956, tiene ciertas limitaciones (van Ingen 2008, Drela 1989, Drela y Giles 1987) ¢
hipotesis las cuales pueden traer desvios con lo que ocurre fisicamente. Principalmente, que se produzca la
transicion laminar-turbulenta, produciendo una recirculacion sobre el perfil, dependera de distintos factores, no
solo de la intensidad de turbulencia, mas alla de la validez del método de linealizar las perturbaciones dentro de
la capa limite. Esto produce que puede ser erratica la prediccion de la localizacion y tamafio de la burbuja de
recirculacion, para los niveles de turbulencia en los que se realizaron los ensayos experimentales de este trabajo,
hasta puede ser el caso de que dicha burbuja no se produzca. Con lo cual, los resultados expuestos con el
software Xfoil, s6lo se consideran como una guia general de lo que ocurre con el flujo y distribucion de
presiones, para poder validar los resultados encontrar experimentalmente. Evidentemente la burbuja de
recirculacion esta presente para el valor de minima turbulencia (verificado por la no linealidad de la curva Cl
vs @), pero no podemos asegurar que el tamafio y localizacion sea el calculado numéricamente. Por otro lado,
es conocido y verificado con el programa, que la burbuja se achicara hasta puede que no esté presente, producto
de la turbulencia de la corriente libre, dado que por las elevadas fluctuaciones se puede producir lo que se conoce
como “by-pass” de la transicion laminar turbulenta. Este efecto puede ser el que esta ocurriendo a mayores
numeros de Reynolds, donde esa no-linealidad desaparece, lo cual indicaria que la burbuja a desaparecido y
toda la capa limite tiene caracteristicas turbulentas.
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Figura 3.38. Distribucion de presiones en perfil SD8020 para Reynolds 23000, a = 5° e I=1%.
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Figura 3.39. Pendiente de la curva sustentacion o para cada angulo de ataque.
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En la Tabla 3.6 se muestran los valores maximos de coeficiente de sustentacién para cada nivel de
turbulencia analizado, en los diferentes nimeros de Reynolds. En todos los casos, al incrementarse la intensidad
de turbulencia, se puede encontrar un valor mayor en el coeficiente de sustentacion, que llega a incrementos del
orden del 10%.

Tabla 3.6. Coeficiente de sustentacion maximo en funcién del Reynolds y la intensidad de turbulencia.

Re 23.000 46.000 57.000
Grilla 0 | 0,63 0,67 0,70
Grilla 15 | 0,68 0,75 0,78

3.2.2.2 Ensayos dinamicos. Movimiento continuo

En esta seccion nos concentraremos en la evolucion de la fuerza de sustentacion con movimiento continuo
para el perfil alar ensayado. Nuevamente se analizard la evolucion del coeficiente de sustentacion a lo largo del
tiempo, asi como también su relacion con el angulo de ataque, para visualizar los efectos dinamicos respecto a
la aecrodinamica estacionaria mostrada en la seccion anterior.

En primera instancia, se verifica la repetitividad de los ensayos, como se puede ver en la Figura 3.43 para
el caso de minima intensidad de turbulencia, Reynolds 23000 y una frecuencia reducida de 0,06. En dicha figura
se pueden observar como el valor medio de los 11 ciclos de cada iteracion se comporta muy similarmente, sin
presentar desvios importantes. Ademas, si analizamos el comportamiento de cada ciclo, se puede ver una
informacion similar, las cargas desarrolladas por cada ciclo se repite en los ciclos siguientes, Figura 3.44. Para
verificar la repetitividad en los demas casos se puede consultar el Analisis de repetitividad de cargas
aerodinamicas.

Grilla: 0 - k: 0.06 - Re: 23000

15T
1 | v,
G 05 f/ “—it1
| v f it:2
| = it:3
0| /r" it:4
‘ 2 ‘ it:5
i/ |—— Estético
-0.5' : - :
-5 0 5 10 15 20

o,

Figura 3.43. Cargas en funcion del 4ngulo de ataque para las distintas iteraciones realizadas. Caso de minima turbulencia,
Reynolds 23000 y maxima frecuencia reducida.
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Grilla: 0 - Re: 23000 - k: 0.06 -it: 3

Figura 3.44. Comparacion de las cargas en tiempo adimensional para los 11 ciclos en una iteracion particular. Reynolds 23000
y k= 0,06.

El andlisis de las cargas aerodindmicas se realizd en funciéon de comparar la evolucion respecto a dos
variables: el tiempo adimensionalizado con la frecuencia de movimiento, y respecto al angulo de ataque. En el
caso del tiempo adimensionalizado, sirve para comparar respecto al movimiento el comportamiento de la carga,
mientras que si lo analizamos respecto al angulo de ataque, nos muestra claramente el desvio de la evolucion
de las cargas respecto al comportamiento estatico, asi como el efecto de histéresis.

Al analizar las graficas en funcion del tiempo adimensionalizado, ver Figura 3.45, podemos observar como
en el comienzo del movimiento ascendente las cargas estan superpuestas, para ambas condiciones de
turbulencia, pero para las distintas frecuencias de movimiento, se puede observar un retraso en la entrada en
pérdida, asi como también un incremento en el valor maximo de sustentacion. Si comparamos el efecto de la
intensidad de turbulencia (Grilla 0 vs. Grilla 15), podemos ver que al incrementar la intensidad de turbulencia
obtenemos mayores valores en el coeficiente de sustentacion, para todas las frecuencias reducidas, de igual
manera que lo hallado en el caso estatico. Por otro lado, al observar lo que sucede con las cargas en la carrera
descendente (t/T > 0,5), se observa un comportamiento diferente para las frecuencias reducidas, perdiendo la
superposicion que se encontraba en el movimiento ascendente. Al incrementar la frecuencia reducida se puede
observar una reduccion en el coeficiente de sustentacion durante la carrera descendente.

Si realizamos la visualizacion de los graficos en funcion del angulo de ataque, ver Figura 3.46, nuevamente
se puede ver el incremento del coeficiente de sustentacion maximo, asi como el retraso de la entrada en pérdida.
Ademas, se puede visualizar como decae el coeficiente de sustentacion durante la corrida descendente, incluso
pudiendo ser menores a los valores hallados en el ensayo estatico. Si se comparan los resultados con la curva
del ensayo estatico, el efecto dindmico se puede representar como una “histéresis no simétrica”.
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Figura 3.46. Comparacion entre distintas frecuencias reducidas en A para ambas intensidades de turbulencia.

3.2.2.2.1 Efecto de la turbulencia

Para evidenciar el efecto de la turbulencia en la carga de sustentacion, en la Figura 3.47 se graficaron los
resultados medios de los diferentes ensayos, tanto en estatico como dinamico para el Reynolds 23000 para las
tres frecuencias reducidas analizadas. Alli se puede ver como con el incremento de la intensidad de turbulencia
se generan mayores valores de sustentacion, tanto para los casos dinamicos como estaticos. Para los ensayos
dinamicos, dicha diferencia es mas notoria en la carrera ascendente, pero no tan marcada en la zona descendente
del movimiento. Un punto a denotar es que para el perfil aerodinamico, el nimero de Reynolds no gener6 un
cambio en la influencia de turbulencia como si lo hizo en la placa plana. Es decir, para este perfil ensayado, el
efecto de la turbulencia es notorio en todos los nimeros de Reynolds, y no cambia su influencia con la velocidad
de la corriente libre.

En la Tabla 3.7 se puede ver un resumen comparativo entre los valores mas destacados del coeficiente de
sustentacion, para la condicion estatica y dinamica. A partir de la comparacion, se puede observar como, al
incrementar la frecuencia reducida se incrementa el valor maximo del coeficiente de sustentacion. A su vez, se
puede observar como la histéresis, salvo para el caso de menor frecuencia reducida, que presenta oscilaciones
en la evolucidn de las cargas, no es tan afectada por el cambio de la turbulencia. Si se realiza el cociente entre
la histéresis (AC)) y el coeficiente maximo de sustentacion, se puede observar como la relacion se mantiene
aproximadamente constante con el cambio de la turbulencia, mientras que esta relacion incrementa con el
aumento de la frecuencia reducida.
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Tabla 3.7. Valores de sustentacién para Reynolds 23.000, estatico y dinamico para perfil SD8020.

Estatico k=0,015 k=0,03 k=0,06

Cimaximo | C;maximo AC, Ci maximo AC, Ci; maximo AC,
Grilla 0 0,63 0,80 0,11 0,89 0,24 1,00 0,38
Grilla 15 0,66 0,83 0,17 0,95 0,3 1,10 0,43

Tabla 3.8. Cociente entre histéresis (AC)) y el coeficiente maximo de sustentaciéon.

k=0015 k=003 k=006
Grilla 0 0,137 0,269 0,380
Grilla 15 0,204 0,315 0,391

3.3 Presiones en la estela del modelo alar

3.3.1 Modelo de Placa Plana

3.3.1.1 Valores medios

En esta seccion se mostraran los resultados hallados a partir de las mediciones realizadas con el rack de
presiones sobre la estela. En particular es de interés el estudio de la pérdida de cantidad de movimiento, para la
determinacion del coeficiente de resistencia, asi como determinacion, mediante métodos estadisticos, de
frecuencias predominantes en los desprendimientos de vortices, y correlaciones entre mediciones realizadas a
distintas distancias desde el borde de fuga.

En la Figura 3.49 se muestra, a modo de ejemplo, el perfil de velocidades hallado para una condicion
estatica de angulo de ataque. En dicha grafica se compara los resultados hallados para las dos configuraciones
de turbulencia de anélisis en este trabajo. De igual manera que para las mediciones realizadas con cargas
aerodinamicas, se puede observar que el incrementar la intensidad de turbulencia, produce una mayor pérdida
de cantidad de movimiento, lo cual esta directamente relacionado con el aumento del coeficiente de resistencia.
En todos los casos analizados se encontraron los mimos resultados. En el eje de las abscisas se encuentra el
valor del coeficiente de presiones (Cp) que representa al valor de la resta entre la presion total y la presion
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estatica, dividido por la presion dindmica de referencia. En el eje de ordenadas se encuentra la distancia
adimensionalizada medida desde el eje de rotacion del ala, siendo valores positivos los valores por encima del
ala, mientras que los negativos los ubicados por debajo del eje de rotacion.

e a:3°-U:8mis
Grilla0
Grilla15
= | i
y il s - . = I I
& o05¢
0
-0.5 : : g
-1.5 -1 -0.5 0 0.5 1 15
yle, -

Figura 3.49. Coeficiente de Presiones en funcién de la distancia al eje de rotacion. Angulo de ataque fijo en 3° y velocidad de
corriente libre de 8 m/s. Las barras representan un desvio estandar.

A su vez, mas alla de la utilidad de conocer la distribucion de presiones medias, es de gran interés conocer
el comportamiento temporal del campo de presiones, la presencia de vortices, su espaciado temporal, la relacion
entre la frecuencia de movimiento del ala respecto a los vortices en el fluido, su tamafio, entre otros. Para ello,
se utilizaron técnicas de auto correlaciones y correlaciones cruzadas entre diferentes tomas, y correlaciones
cruzadas para mediciones en las dos estaciones planteadas (0,5C y 1C). Ademas, se realizé un andlisis en
frecuencias y usando transformaciones de wavelet, para tener informacion en el espacio temporal y de
frecuencias en simultaneo. Los resultados de dichos analisis se presentaran a continuacion, para ambos niveles
de turbulencia y los tres numeros de Reynolds ensayados, para cada frecuencia reducida.

3.3.1.2 Correlaciones cruzadas en la estacion 0,5C

En primera instancia, se realizo la correlacion cruzada entre las tomas del rack de presiones, con las
mediciones correspondientes a una distancia de media cuerda aguas abajo. Para ello se considera como presion
de referencia a la presion medida por el sensor localizado a 1a misma altura que el eje de rotacion. En las figuras
se puede observar en el eje de las ordenadas, el desplazamiento de las sefiales, respecto a la sefial de referencia,
en tiempo adimensionalizado con la frecuencia de movimiento; en el eje de las abscisas, la ubicacion de las
tomas de presion, adimensionalizado con la cuerda, y en colores, el valor del coeficiente de correlacion, siendo
su valor maximo de 1 correspondiente con la correlacion de dos sefiales idénticas y -1 para sefiales idénticamente
opuestas. Los contornos fueron coloreados con un paso de 0,2 en el coeficiente de correlacion, y los valores
entre -0,2 y 0,2 fueron unificados a un tnico color. Como referencia, se muestra con una linea punteada negra
el valor correspondiente a +0,25C de ubicacion de los sensores, y en linea punteada roja la ubicacion del eje de
rotacion, para la determinacion del tamafio de los vortices y su localizacion.

Desde la Figura 3.50 a la Figura 3.55 se puede observar los resultados hallados para las correlaciones
cruzadas entre el sensor localizado a la altura del eje de rotacion con los demas sensores. A partir de dichos
resultados se puede apreciar el tamafio de la estela que genera el perfil oscilando a distintas frecuencias reducidas
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y distintos nimeros de Reynolds. En las figuras, para todos los numeros de Reynolds, considerando el caso de
minima turbulencia, se puede observar como, considerando el valor de correlacion de 0,5, los vortices tienen un
tamafio equivalente a media cuerda (0,25C hacia arriba y lo mismo hacia abajo), mientras que, si consideramos
cualquier valor positivo de correlacion, dicho tamafio alcanza un valor cercano al valor de 0,8~0,9 cuerdas. Por
otro lado, al analizar la influencia del aumento de la turbulencia, se puede observar como la correlacion
disminuye rapidamente al desplazar la sefial temporalmente, aunque se mantiene el tamaiio de los vortices. Este
efecto se va mitigando a medida que se aumenta el nimero de Reynolds, observandose a un Reynolds de 57.000
un comportamiento muy similar al de minima turbulencia. Si el analisis se concentra sobre el primer ciclo, el
tamafio del vortice posee un tamafio similar a los encontrados en condiciones de minima turbulencia, pero, al
analizar la correlacion disminuye como es de esperar, producto de las propiedades de disipacion viscosa de la
turbulencia, mientras que para una condicion de minima intensidad de turbulencia es mas homogéneo el tamafio
de los desprendimientos a lo largo del tiempo.
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Figura 3.50. Correlacion cruzada entre el sensor localizado a la altura del eje de rotacion y los demas sensores, para el caso de
Reynolds 23.000, k = 0,015 y ambas intensidades de turbulencia. Estacion 0,5C.
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Figura 3.51. Correlacion cruzada entre el sensor localizado a la altura del eje de rotacion y los demas sensores, para el caso de
Reynolds 23.000, k = 0,03 y ambas intensidades de turbulencia. Estacién 0,5C.
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Figura 3.52. Correlacion cruzada entre el sensor localizado a la altura del eje de rotacién y los demas sensores, para el caso de
Reynolds 23.000, k = 0,06 y ambas intensidades de turbulencia. Estacion 0,5C.
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Figura 3.53. Correlacion cruzada entre el sensor localizado a la altura del eje de rotaciéon y los demas sensores, para el caso de
Reynolds 46.000, k = 0,015 y ambas intensidades de turbulencia. Estacion 0,5C.
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Figura 3.54. Correlacion cruzada entre el sensor localizado a la altura del eje de rotacion y los demas sensores, para el caso de
Reynolds 46.000, k = 0,03 y ambas intensidades de turbulencia. Estacién 0,5C.
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Figura 3.55. Correlacion cruzada entre el sensor localizado a la altura del eje de rotacion y los demas sensores, para el caso de
Reynolds 57.000, k = 0,015 y ambas intensidades de turbulencia. Estacién 0,5C.

3.3.1.3 Correlaciones cruzadas en la estacion 1C

Al igual que para la estacion ubicada a media cuerda de distancia, se realizd el mismo andlisis de
correlacion cruzada, esperando encontrar menores valores de correlacion dado que nos encontramos mas
alejados del perfil. Desde la Figura 3.56 hasta la Figura 3.61, se pueden observar los resultados. En dichas
figuras se puede observar como el patrén de vortices definidos y con la periodicidad esperada, dominada por la
frecuencia del movimiento del ala, empieza a desaparecer y no esta tan definida. Ademas, se empiezan a
encontrar valores altos de correlacion con las zonas por fuera de la estela, marcando que los vortices han sido
difuminados en el campo del flujo. Otro punto que destacar es que las zonas que indicarian presencia de vortices
se encuentran desplazadas del centro hacia arriba, en comparacion con lo encontrado en los resultados a una
distancia de media cuerda por detras del perfil. Una vez mas, al aumentar la intensidad de turbulencia, sobre
todo a valores mayores de nimero de Reynolds, los efectos de correlacion se encuentran difuminados y menos
periodicos.
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Figura 3.56. Correlacion cruzada entre el sensor localizado a la altura del eje de rotacion y los demas sensores, para el caso de
Reynolds 23.000, k = 0,015 y ambas intensidades de turbulencia. Estacién 1C.
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Figura 3.57. Correlacion cruzada entre el sensor localizado a la altura del eje de rotacion y los demas sensores, para el caso de
Reynolds 23.000, k = 0,03 y ambas intensidades de turbulencia. Estacién 1C.
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Figura 3.58. Correlacion cruzada entre el sensor localizado a la altura del eje de rotacién y los demas sensores, para el caso de
Reynolds 23.000, k = 0,06 y ambas intensidades de turbulencia. Estacién 1C.
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Figura 3.59. Correlacion cruzada entre el sensor localizado a la altura del eje de rotacion y los demas sensores, para el caso de
Reynolds 46.000, k = 0,015 y ambas intensidades de turbulencia. Estacién 1C.
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Figura 3.60. Correlacion cruzada entre el sensor localizado a la altura del eje de rotacién y los demas sensores, para el caso de
Reynolds 46.000, k = 0,03 y ambas intensidades de turbulencia. Estacion 1C.
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Figura 3.61. Correlacion cruzada entre el sensor localizado a la altura del eje de rotaciéon y los demds sensores, para el caso de
Reynolds 57.000, k = 0,015 y ambas intensidades de turbulencia. Estaciéon 1C.

3.3.1.4 Correlacion cruzada entre estacion 0,5Cy 1C

Para analizar las correlaciones cruzadas, pero realizadas entre las dos diferentes estaciones de medicion, se
tomo como sefial de referencia la localizada en la altura del eje de rotacion de la estacion ubicada en la estacion
alejada media cuerda del ala, y se la compar6 con las presiones en la estacion localizada a una cuerda de
distancia. De esta forma, podemos analizar el desplazamiento de los vortices, si hay desfasaje temporal y si los
mismos se desplazan verticalmente. Para mayor claridad, solo se muestran los desfasajes temporales positivos,
y se colocaron lineas punteadas, como referencia, en los valores de y/c de 0 (altura del eje de rotacion, en color
rojo) y 0,1 (en color negro), para marcar el desplazamiento de los vortices.

Desde la Figura 3.62 hasta la Figura 3.67, en la columna izquierda se representan los resultados para
minima intensidad de turbulencia, mientras que en la columna derecha, los valores para maxima intensidad de
turbulencia ensayada. En los graficos se puede observar como para todos los casos el centro de los vortices,
denotado por el valor de maxima correlacion, se ha desplazado un valor de 0,1 cuerdas, hacia arriba (lado de
succion del ala) al trasladarse aguas abajo media cuerda. A su vez, la periodicidad sigue marcada por la
frecuencia del movimiento del ala, sin encontrarse un desfasaje en dicho sentido. Nuevamente, al analizar el
efecto de la turbulencia, encontramos menores valores de correlacion cuando se aumenta la turbulencia, como
se esperaba.
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Figura 3.62. Correlacion cruzada entre el sensor localizado a la altura del eje de rotacion de la estacion 0,5C y los sensores de
la estacién 1C, para el caso de Reynolds 23.000, k = 0,015 y ambas intensidades de turbulencia.
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Figura 3.63. Correlacion cruzada entre el sensor localizado a la altura del eje de rotaciéon de la estacién 0,5C y los sensores de
la estacién 1C, para el caso de Reynolds 23.000, k = 0,03 y ambas intensidades de turbulencia.
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Figura 3.64. Correlacion cruzada entre el sensor localizado a la altura del eje de rotacion de la estacion 0,5C y los sensores de
la estacién 1C, para el caso de Reynolds 23.000, k = 0,06 y ambas intensidades de turbulencia.
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Figura 3.65. Correlacion cruzada entre el sensor localizado a la altura del eje de rotacion de la estacion 0,5C y los sensores de
la estaciéon 1C, para el caso de Reynolds 46.000, k = 0,015 y ambas intensidades de turbulencia.
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Figura 3.66. Correlacién cruzada entre el sensor localizado a la altura del eje de rotaciéon de la estacion 0,5C y los sensores de
la estacién 1C, para el caso de Reynolds 46.000, k = 0,03 y ambas intensidades de turbulencia.
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Figura 3.67. Correlacion cruzada entre el sensor localizado a la altura del eje de rotacion de la estacién 0,5C y los sensores de

la estacién 1C, para el caso de Reynolds 57.000, k = 0,015 y ambas intensidades de turbulencia.

3.3.1.5 Analisis en frecuencias

Para completar el analisis del campo de presiones en la estela, se procedio a realizar un analisis en el espacio
de frecuencias, utilizando las técnicas de transformacion de Fourier y Wavelet. El detalle del procedimiento y
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significado de estos mecanismos de analisis, para ambas transformaciones, puede ser consultado en el apartado
de Transformada de Fourier y Transformada de Wavelet de la seccion 2.4 Mediciones de presion en estela.

Dado que ambos analisis estan relacionados, por su interés en conocer las componentes en frecuencias de
las sefales, se mostraran los resultados en el mismo grafico. En la seccion izquierda se podra observar el analisis
mediante la transformacion de wavelet, utilizando como onda de referencia la segunda derivada de la
distribucion gaussiana, conocida como sombrero mexicano, por su forma. En la derecha, se graficara la densidad
de potencia en funcion de la frecuencia utilizando la transformada rapida de Fourier. En ambas graficas se
agrega como referencia una linea punteada roja con el valor de la frecuencia del movimiento del ala. Cabe
destacar, que mientras la transformada de Fourier es exacta en frecuencias, pero no se puede obtener
informacién de la locacion temporal en la sefal, la transformada Wavelet, es capaz de resolver tanto en
frecuencias como en tiempo. Sin embargo, al tener informacién temporal, pierde exactitud en el campo de las
frecuencias la transformada Wavelet, es por eso que en el eje se puede observar la pseudo-frecuencia, que queda
determinada en funcion de la escala de la onda, principalmente.

Desde la Figura 3.69 a la Figura 3.71 se muestran los resultados para el caso de Reynolds 23.000, de ambas
intensidades de turbulencia y las tres frecuencias reducidas, para las sefiales adquiridas media cuerda aguas
abajo del borde de fuga con el sensor ubicado a la misma altura que el eje de rotacion. Desde la Figura 3.72
hasta la Figura 3.74 se muestran los mismos resultados analizados para la estaciéon ubicada a una cuerda de
distancia aguas abajo del borde de fuga. Los resultados para los demas valores de numero de Reynolds no se
muestran dado que se hallaron resultados muy similares. Desde la Figura 3.75 y Figura 3.76 se puede observar
el mapa de Wavelets para la condiciéon de Reynolds 23.000 en la maxima frecuencia reducida y ambas
turbulencias, pero comparando las sefales de distintos sensores, ubicados hacia arriba y abajo del eje de
rotacion.

Como primer resultado se puede observar como el pico de frecuencias hallado en la densidad de potencia
coincida perfectamente con la frecuencia del movimiento del ala, como era esperable, para todos los casos
analizados. Esto nos indica que los desprendimientos vorticosos encontrados en la estela, estdn dominados por
la cinematica del ala. A su vez, como se viene demostrando a lo largo de los analisis anteriores, al aumentar la
intensidad de turbulencia, la densidad de potencia disminuye, indicando que la energia se encuentra disipada,
producto del intercambio de energia entre las capas de flujo externo. Otro punto por denotar, observando los
resultados del mapa de Wavelets, es que para la estacion ubicada media cuerda aguas abajo, el primer vortice
ocurre en el valor del 70% del ciclo, es decir 0,2 periodos después que el ala alcanzé el maximo valor de angulo
de ataque. Luego de ellos, los vortices aparecen espaciados cada 0,5 periodos, lo que indica el fin de cada rampa
(ascendente o descendente), como se puede observar en la Figura 3.68.
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Figura 3.68. Analisis de la aparicion temporal de los vortices para la condicion de Reynolds 23.000 con minima turbulencia en
la estacién 0,5C y k= 0,015.
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Al analizar las mediciones realizadas una cuerda aguas abajo del borde de fuga del perfil (Figura 3.72 a
Figura 3.74), podemos observar en el espectro, como la energia en el flujo decrecid un orden de magnitud, con
lo cual, en el mapa de Wavelet, se utilizé otra escala para poder dibujar los contornos y poder visualizar las
zonas periodicas. Este fendmeno era de esperarse dado que al estar mas alejada la estacién de medicion, la
energia de estos vortices decrece, y empiezan a generar una estela turbulenta sin tantas estructuras coherentes.

Otro punto para destacar es que, al aumentar la frecuencia reducida del movimiento, la banda de frecuencias
en la sefial de presiones empieza a expandirse, demostrando que en el fluido hay vortices con mayor variedad
de frecuencias, aunque siempre concentradas en torno a la frecuencia del movimiento. Este efecto se ve
destacado en el mapa de Wavelets, donde las zonas coloreadas se ven mas “estiradas”. El mismo efecto se
observa en la densidad de potencia, donde el pico deja de ser tan estrecho.

3.3.1 Modelo con perfil SD8020

A continuacion, se muestran los resultados de las correlaciones cruzadas y mapas de wavelets, junto con
los espectros de densidad de potencia, para los casos dinamicos, en ambas condiciones de turbulencia para el
modelo alar con perfil aerodindmico SD8020.

3.3.1.1 Correlaciones Cruzadas en la estacion 0,5C

Las correlaciones cruzadas, para esta seccion, se realizaron dejando el rack de presiones fijo en una estacion
localizada media cuerda aguas abajo del borde de fuga, y realizando la correlacion cruzada entre la toma ubicada
a la altura del eje de rotacion, respecto al resto de las tomas. De esta forma, podemos analizar qué tan parecidas
son las sefiales, y, por ende, como sabemos que la toma de referencia esta inmersa dentro de la estela, conocer
el tamafio de la misma. Estos resultados se encuentran en la Figura 3.77. Como referencia se localizan lineas
punteadas a la altura del eje de rotacion y un cuarto de cuerda hacia arriba y hacia abajo. En la columna izquierda
se muestran los resultados para el caso de minima intensidad de turbulencia, y en la derecha para turbulencia
del 1 %. Solo se muestran los casos para Reynolds 23.000 dado que se hallaron resultados similares en las otras
condiciones de nimero de Reynolds. Los resultados son los correspondientes a la estacion localizada media
cuerda aguas abajo del borde de fuga, producto de que una cuerda aguas abajo, la correlacién es muy baja y no
se encuentran definidos los vortices desprendidos por el ala.

Para las distintas frecuencias reducidas analizadas, y distintos niveles de turbulencia, el centro de la estela
se encuentra desplazado hacia arriba en un 10% de la cuerda, aproximadamente. Considerando dicho
corrimiento, el tamafio de la estela, nuevamente para todos los casos, tiene un tamafio aproximado de media
cuerda, cuarto de cuerda hacia arriba y cuarto de cuerda hacia abajo. El espaciado temporal de los picos de
correlacion corresponde con la frecuencia del movimiento, por lo que los vortices desprendidos por el ala estan
en sincronismo con el movimiento realizado, como era de esperarse. Al compararse los resultados entre los dos
niveles de turbulencia ensayados, no se presentan modificaciones en los valores de correlacion, como si fueron
hallados en el modelo de placa plana.
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Figura 3.69. Mapa de Wavelets y Densidad de potencia. Reynolds 23.000, k = 0,015 para ubicacién media cuerda aguas abajo

del borde de fuga y ambas intensidades de turbulencia.
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Figura 3.77. Correlacion cruzada entre tomas de una estacion, respecto al sensor localizado en el eje de rotacion para distintas
frecuencias reducidas e intensidad de turbulencia. Re: 23000, estacion a media cuerda aguas abajo.

3.3.1.2 Correlaciones Cruzadas en la estacion 1C

En esta sub-seccion se muestran el mismo andlisis realizado previamente, pero ahora para la estacion
localizada una cuerda aguas abajo del borde de fuga del modelo alar. Como fue mencionado previamente, para
esta estacion, producto de la lejania del perfil, y de su perfil aerodindmica, los vortices que pudimos observar
para la placa plana ya no estan presentes. Nuevamente, la columna izquierda representa los resultados a minima
intensidad de turbulencia, mientras que la columna derecha con la intensidad mayor. Los resultados son los
mostrados en la Figura 3.78.
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Figura 3.78. Correlacion cruzada entre tomas de una estacion, respecto al sensor localizado en el eje de rotacion para distintas
frecuencias reducidas e intensidad de turbulencia. Re: 23000, estacién a una cuerda aguas abajo.

3.3.1.3 Correlacion cruzada entre estacion 0,5C y I1C

Siguiendo con el mismo formato de graficos, de dos columnas, con la minima intensidad de turbulencia en
la columna izquierda, y la maxima en la derecha, en la Figura 3.79 se presentan los resultados de la correlacion
cruzada entre el sensor localizado a la altura del eje de rotacion media cuerda aguas abajo, respecto a todos los
sensores en la estacion una cuerda aguas abajo. En los graficos se puede observar como para todos los casos el
centro de los vortices, denotado por el valor de maxima correlacion, se ha desplazado hacia arriba, respecto al
valor inicial de 0,1 cuerdas encontrado en la estacion mas cercana al borde de fuga, al trasladarse aguas abajo
media cuerda. A su vez, la periodicidad sigue marcada por la frecuencia del movimiento del ala, sin encontrarse
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un desfasaje en dicho sentido. Nuevamente, para este perfil, no se observan diferencias en los valores de
correlacion cuando se modifica la intensidad de turbulencia.
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Figura 3.79. Correlacién cruzada entre la toma ubicada en el eje de rotacion de la estacién 0,5C con todas las tomas de presion
de la estacion 1C. Reynolds 23000 y distintas frecuencias reducidas e intensidades de turbulencia.

3.3.1.4 Analisis en frecuencias

Se realiz6 un mapa de wavelets utilizando la segunda derivada de la funcion gaussiana (sombrero
mexicano), para localizar los maximos y minimos, al igual que como fue realizado con el perfil de placa plana.
A continuacion, desde la Figura 3.80 hasta la Figura 3.85, se muestran los resultados encontrados denotando
con una linea el valor de la frecuencia del movimiento, para analizar, tanto en la frecuencia de los espectros de
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densidad de potencia, como en el mapa de wavelets, la frecuencia de las presiones en comparacion con la del
movimiento.

Al analizar los resultados de las Figura 3.80 a Figura 3.82, salvo para la condicién de maxima frecuencia
reducida, no se observan mayores diferencias entre los mapas de Wavelets, o en los espectros. Al analizar este
caso, se puede observar como los madximos y minimos es encuentran mas concentrados para la mayor intensidad
de turbulencia (grilla 15), sin tanta dispersion en el espectro de frecuencias. Este fendmeno no se puede apreciar
en los espectros de densidad de potencia, utilizando el método de Fourier.

Cuando se incrementa el nimero de Reynolds, Figura 3.83 a Figura 3.85, los resultados hallados son muy
similares, encontrando en el espectro de potencia un gran pico correspondiente con la frecuencia del
movimiento, pero también apareciendo un segundo pico de menor intensidad. Este segundo pico, al comparar
los resultados con el mapa de wavelets, se puede observar que se condicen con una deformacion en los circulos,
donde aparecen estas distorsiones en frecuencias mayores.

3.1 Visualizaciones

En esta seccion, se mostraran los resultados hallados al implementar la técnica de visualizaciéon de
inyeccion de humo en la corriente libre, e iluminaciéon de un plano mediante un laser, de color verde. Las
filmaciones fueron realizadas con una camara semi-profesional Nikon Coolpix L830, desde una vista lateral,
aunque no perpendicular al plano iluminado. A partir de las filmaciones y fotografias se obtuvieron las capturas
de los cuadros para el perfil SD8020, tanto en condiciones estaticas, como en dinamicas a distintas frecuencias.
Es importante mencionar que las visualizaciones fueron realizadas unicamente para la condicion de minima
turbulencia, es decir, sin la grilla generadora de turbulencia. No se realizaron las visualizaciones con mayor
intensidad de turbulencia, dado que las diferencias esperadas a encontrar en el patron de flujo sobre el perfil no
pueden ser representadas por el método de visualizacion implementado Para poder apreciar las diferencias,
deberiamos poder realizar visualizaciones sobre la capa limite del perfil, pero esto no es posible en las
instalaciones utilizadas.

3.1.1 Condiciones estaticas en perfil SD8020

En la Figura 3.86 se pueden ver capturas de las filmaciones realizadas para condiciones de angulo estatico.
Los angulos elegidos fueron los que se consideraron mas relevantes en funcion de los resultados obtenidos en
la curva de sustentacion en funcion del angulo de ataque. Como se puede observar, para el angulo de ataque
nulo se encuentra la presencia de una separacion de flujo en el borde de fuga, la cual desaparece al incrementar
el angulo de ataque hasta 5 °. Esta diferencia puede ser la generadora de una no linealidad en la curva de
sustentacion en las inmediaciones del angulo de ataque nulo. Luego al incrementar el angulo de ataque se puede
observar como hasta 10 ° el flujo se mantiene adherido a la superficie alar, mientras que para un angulo de 12 °
se observa un desprendimiento masivo del flujo desde el borde de ataque (demarcado con linea naranja), lo que
genera una pérdida en la sustentacion, asi como un incremento notorio de la resistencia. Al llegar hasta los 15 °
se pueden observar desprendimientos vorticosos, desde el borde de fuga que, en funcion de los videos grabados
en dicha condicion, a priori, son aleatorios, y no siguen un patréon perioddico. Estos desprendimientos se
encuentran denotados con una linea naranja.
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Figura 3.80. Mapa de Wavelets y Densidad de potencia. Reynolds 23.000, k = 0,015 para ubicacién media cuerda aguas abajo
del borde de fuga y ambas intensidades de turbulencia. Modelo Alar: Perfil SD8020
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Figura 3.81. Mapa de Wavelets y Densidad de potencia. Reynolds 23.000, k = 0,03 para ubicacién media cuerda aguas abajo
del borde de fuga y ambas intensidades de turbulencia. Modelo Alar: Perfil SD8020
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Figura 3.82. Mapa de Wavelets y Densidad de potencia. Reynolds 23.000, k = 0,06 para ubicacion media cuerda aguas abajo
del borde de fuga y ambas intensidades de turbulencia. Modelo Alar: Perfil SD8020

Algozino, S., 2019

Facultad de Ingenieria, UNLP

86



“Estudio aerodindmico experimental en flujo turbulento de bajo Reynolds sobre alas con movimiento

de cabeceo”

U: 8 m/s - k: 0.015 - Grilla 0 - Ubicacién: 0.5C

3.5

Pseudo-Frequency, Hz

0.5

Densidad de Potencia, Pa?/Hz

U: 8 m/s - k: 0.015 - Grilla 15 - Ubicacion: 0.5C

4.5}

2571

Pseudo-Frequency, Hz

0.5

45} 1

0.5

0 1 2 3
Densidad de Potencia, Pa®/Hz

Figura 3.83. Mapa de Wavelets y Densidad de potencia. Reynolds 46.000, k = 0,015 para ubicacién media cuerda aguas abajo
del borde de fuga y ambas intensidades de turbulencia. Modelo Alar: Perfil SD8020
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3.1.1 Condiciones dindmicas en perfil SD8020

En la Figura 3.87 se puede observar una secuencia de imagenes extraidas de la filmacion de la visualizacion
mediante la técnica de inyeccion de humo para el caso de rampa continua con frecuencia reducida k = 0,025.
En la misma, se dividio la secuencia en dos columnas, siendo la columna de la izquierda la carrera ascendente
(incremento en el angulo de ataque), mientras que la columna de la derecha es la carrera descendente.

En dicha secuencia de imagenes se puede observar como, en la carrera ascendente, el flujo se mantiene
pegado a la superficie del perfil hasta alcanzar el angulo maximo de 15°, donde se desprende un vortice desde
el borde de ataque y el mismo comienza a viajar aguas abajo. Si se realiza un seguimiento del vortice, se puede
encontrar que el mismo se desplaza a una velocidad aproximada de 1,6 m/s, lo que corresponde con una
velocidad equivalente al 40% de la velocidad de la corriente libre. Esta velocidad fue obtenida de forma
aproximada, considerando el desplazamiento del centro del vortice cuadro a cuadro, y conociendo el tiempo
relativo entre cada captura. De todas formas, este resultado se condice con la teoria de Wagner, que demuestra
que los vortices desprendidos en borde de ataque se mueven a una velocidad del 50% de la corriente libre. Este
resultado también demostrado mediante técnicas de PIV en las referencias TR-AVT-202, aunque con una
dispersion entre los valores obtenidos. Al observar el mapa de Wavelets de dicha estacion, Figura 3.82, se puede
determinar que los vortices se producen para tiempos adimensionales miltiplos de 0,5 y de 1 t/T, coincidente
con lo observado en la secuencia de imagenes con humo.

Al analizar la secuencia de imagenes en la carrera descendente, ocurre un proceso similar, donde durante
el movimiento del ala el flujo se encuentra pegado, hasta casi el final de la carrera donde se desprende un vortice
en el borde de ataque y luego el flujo se vuelve a adherir, producto de que en esta condicion el angulo de ataque
es cercano a 0 °.
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Figura 3.86. Visualizacién con humo para condicion estatica del Angulo de ataque
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Figura 3.87. Secuencia de imdgenes para caso dinamico con frecuencia reducida k=0.02S.
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CAPITULO 4: Conclusiones y discusién

Dada la problematica encontrada, y la falta de informacion sobre la influencia de la turbulencia en las
cargas aerodinamicas y el campo de flujo en condiciones aerodindmicas no estacionarias de movimiento de
cabeceo, se realizaron ensayos en tinel de viento para dos modelos alares, una placa plana y un perfil Selig-
Donovan 8020, en dos condiciones de flujo incidente diferentes.

Para poder llevar a cabo dichos ensayos, se construyeron en primera instancia dos modelos alares, de cuerda
10 cmy envergadura 39,8 cm para que el mismo quede comprendido de pared a pared dentro del tinel de viento.
El primer modelo fue realizado con una placa plana de aluminio de 3 mm de espesor (t/c = 3%), mientras que
el segundo fue construido en fibra de vidrio con un perfil simétrico de 10% de espesor Selig-Donovan 8020.
Ambos presentan la posibilidad de vincularse a una balanza aerodindmica de dos componentes, mediante un
acople especialmente disefiado y construido. Ambos modelos permiten que el acople se vincule en tres
posiciones diferentes, pudiendo asi modificar el eje de rotacion del modelo, aunque para este trabajo solo se
utilizo con el eje de rotacion localizado en la mitad de la cuerda. Ademas, se construy6 un soporte exterior al
tunel de viento, asi como un mecanismo capaz de imprimirle movimiento de cabeceo puro al modelo alar que
se extiende de pared a pared del tinel de viento. Para poder realizar dicho movimiento se desarrollé un codigo
informatico que, en funcion de un movimiento predefinido, y la posicion actual del modelo alar, realiza el
movimiento del ala. El movimiento elegido, fue un movimiento tipo rampa ida y vuelta, pero con una funcion
de suavizado para eliminar los cambios bruscos en velocidad de rotacion, por ende, minimizar las aceleraciones,
las cuales generan cargas inerciales no deseadas. Este mecanismo fue ensayado, y validado en su repetitividad,
asi como la determinacion de la maxima frecuencia de oscilacion capaz de realizar.

Se realizaron los ensayos comenzando con la caracterizacion del flujo incidente utilizando anemometria de
hilo caliente. A partir de una configuracion base, o limpia, se implemento6 una grilla generadora de turbulencia
para incrementar la turbulencia en la seccion de prueba. En la condicion base, o limpia, se determind que la
minima intensidad de turbulencia que posee el flujo libre en la seccion de prueba es de 0,3 ~ 0,4%, mientras
que al implementar la grilla generadora de turbulencia la intensidad aumenta a 0,6~0,7%, para la componente
vertical de velocidad. En el analisis de la componente longitudinal, se puede definir una intensidad de
turbulencia de 0,4% (aunque no completamente uniforme en toda la seccion de prueba) cuando no esta presenta
la grilla generadora de turbulencia, y al colocar esta, se incrementa la intensidad de turbulencia a un valor
cercano a 0,8~0,9%. Al analizar las escalas integrales turbulentas, utilizando el criterio de 1/e en la auto
correlacion, se determind que para el caso sin grilla, las escalas no estan definidas para la componente
longitudinal, tomando valores entre 20 y 80 mm (20 a 80% de la cuerda), pero en la componente vertical estas
escalas oscilan entre un valor de 25 a 60 % de la cuerda del modelo alar. Para el caso donde se agrego6 una grilla
generadora de turbulencia, las escalas se uniformizaron para las distintas velocidades en valores en torno a
15~20 mm, siendo un tamafio caracteristico muy similar al tamafio de la grilla (15 mm). En comparacion
entonces, tenemos un aumento de la turbulencia en casi el doble entre el caso sin grilla a un caso con grilla,
especialmente en la componente vertical, mientras que al analizar las escalas integrales de turbulencia, en la
componente vertical se observa un decrecimiento de estas, aunque para la componente longitudinal de la
velocidad, solo se observa una homogenizacion de estas escalas. Otro punto importante a denotar, es que al
analizar la sefial de velocidad en el campo de frecuencias, el colocar la grilla genera un aumento en la densidad
de potencia espectral, para valores de frecuencia mayores a 10 Hz en la componente vertical para todas las
velocidades, mientras que para la componente longitudinal, solo se observa un cambio en el caso de 4 m/s.

Conociendo las cualidades turbulentas del flujo incidente, se procedid a cuantificar las cargas
aerodinamicas, concentrandonos en la sustentacion generada por los modelos alares, tanto para condiciones
estaticas, como al generar el movimiento planteado. En primera instancia se estudiaron las caracteristicas
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acrodinamicas del modelo alar con placa plana y borde de ataque y borde de fuga romo, considerando como
caso de estudio de validacion, el movimiento de rampa ascendente suavizada dado que se contaba con suficiente
informacién para poder comparar resultados. Si bien las velocidades de rotacion implementadas no eran
idénticas a las de la referencia, se logrd capturar la tendencia de crecimiento del coeficiente de sustentacion
segun lo estipulado en los resultados de los autores de referencia, asi como la comparacion con el método teérico
implementado. De esta forma, se validé la metodologia de ensayo, principalmente la de tarado dindmico de las
cargas, mediante el uso de un elemento masico equivalente que minimice los efectos aerodinamicos. En este
movimiento, ademas se realizo la comparacion del efecto del incremento de la turbulencia, encontrando que el
efecto de la misma genera un cambio de tendencia en el coeficiente de sustentacion, en la zona de pérdida del
ala, de una forma similar al efecto en condiciones estaticas. Es decir, mientras el flujo se mantiene adherido al
ala, no se observan diferencias en la carga aerodindmica, pero donde se presentan desprendimientos, la
turbulencia genera un efecto sobre esta, de igual manera en condicion estatica que en condicion dinamica. Lo
interesante a destacar, en este modelo de placa plana es que el efecto generado por la turbulencia fue contrario
al esperado, dado que contradice lo expuesto por otros autores para condiciones estaticas. En las mediciones
realizadas, al incrementar la intensidad de turbulencia, se encontrd un valor menor de maximo coeficiente de
sustentacion, cuando en la bibliografia sobre este fendmeno, otros autores encontraron que el incremento en la
intensidad de turbulencia genera un incremento en la sustentacion méaxima. La mayor diferencia entre los
resultados expuestos por otros autores y el modelo ensayado en este trabajo radica en la geometria del borde de
ataque y borde de fuga. Para la condicion ensayada los bordes no fueron redondeados ni se realizd ningin
tratamiento de suavizado; es conocido que, principalmente para condiciones de bajo nimero de Reynolds como
las ensayadas, la geometria del radio de borde de ataque determina la distribucion de presiones sobre la cara a
succion del ala, asi como también el angulo de salida del borde de fuga, aunque en mucho menor medida. En
este modelo, y estos nimeros de Reynolds, por lo tanto, los desprendimientos seran abruptos y desde el borde
de ataque, mientras que en perfiles aerodinamicos el punto de transicion dependera del radio de borde de ataque,
por lo que la forma de la capa limite sobre el perfil es altamente influenciada por la turbulencia, no asi en la
placa plana ensayada.

Con la metodologia de ensayo validada, y ya con un entendimiento del fendmeno dinamico que ocurre con
los desprendimientos de borde de ataque y borde de fuga cuando un ala tiene un movimiento de cabeceo, asi
como el efecto de la turbulencia incidente, se procedid a ensayar la placa plana en condiciones de movimiento
oscilante continuo. Nuevamente se escogié un movimiento de rampa, para poder tener tramos de velocidad
constante, por lo tanto aceleracion nula durante esa fase del movimiento. Los resultados encontrados muestran
un comportamiento similar al encontrado para el caso de rampa ascendente Unicamente. Al analizar los
resultados, y comparar la carga desarrollada de forma dinamica, respecto al caso estatico, se puede observar
como claramente se retrasa la entrada en pérdida del ala hasta que el movimiento culmina, para la maxima
frecuencia reducida ensayada (k = 0,06), mientras que para las frecuencias reducidas menores, la entrada en
pérdida ocurre para un valor de angulo de ataque similar al de entrada en pérdida para condiciones estaticas.
Estos resultados concuerdan con los resultados expuestos por otros autores, los cuales afirman que el incremento
en la frecuencia reducida produce efectos que retrasan la entrada en pérdida del ala, pero cuando las velocidades
de rotacion no son lo suficientemente elevadas, el efecto es despreciable. A su vez, al realizar los ensayos para
tres nimeros de Reynolds diferentes, se verifico la posible influencia de este ultimo, sin encontrar efecto alguno,
por lo menos para el rango analizado. Estos resultados también se condicen con los expuestos por otros autores,
que afirman que el Reynolds no genera influencia, para el rango de bajos niimeros de Reynolds, salvo cuando
este es menor a 100, donde los efectos de la viscosidad del fluido determinan la no formaciéon de vortice de
borde de ataque y de fuga. Se repitieron los ensayos para la condicion de flujo turbulento incidente, con
intensidad cercana al 1%, encontrando resultados muy similares a los hallados para el movimiento de tipo
rampa. El efecto principal radica en la disminuciéon del coeficiente maximo de sustentacién, resultado
encontrado para la condicion estatica también. No se observan modificaciones en el patron de histéresis de la
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carga desarrollada producto de la turbulencia, aunque los resultados muestran que el efecto de la turbulencia
solo es apreciable para la condicion de Reynolds 23.000, mientras que para valores mayores de nimero de
Reynolds, el efecto de la turbulencia es despreciable. Aqui radican diferentes puntos de discusion sobre el efecto
de la turbulencia, y la importancia de la componente inercial del fluido, respecto a su componente viscosa,
disipativa. Otro punto discutido, radica en la energia en frecuencias del fluido para las distintas velocidades
ensayadas, donde para la minima velocidad, por ende minimo valor de nimero de Reynolds, se encontréo mayor
energia en el flujo turbulento en el rango de frecuencias bajo (cercanas a 10 Hz) en la componente longitudinal
de la velocidad, mientras que para las demas velocidades, si bien la turbulencia es modificada, no se ve un
cambio en la densidad de energia espectral, para esta componente. Esta diferencia de energia puede estar
generando modificaciones en el patron vorticoso del ala, mientras que cuando el flujo tiene menor energia no
es capaz de modificarlo, lo cual justifica el efecto de variacion en las cargas aerodindmicas unicamente para el
menor niamero de Reynolds.

Luego de las mediciones y andlisis realizado en placa plana, se realiz6 el ensayo en un modelo alar
construido en fibra de vidrio utilizando un perfil aerodinamico de bajo niimero de Reynolds, SD8020. Este perfil
cuenta con la particularidad de ser un perfil simétrico, con 10% maximo de espesor, es decir, se lo puede
considerar un perfil delgado, pero que a bajos angulos de ataque presenta una burbuja de recirculacion lo cual
genera una curva de sustentacion que no es lineal con el angulo de ataque. En las mediciones realizadas, para
una condicion estatica del angulo de ataque, la curva de sustentacion en funcion del angulo de ataque muestra
la no linealidad encontrada por Selig en sus ensayos en flujo laminar, aunque en los casos ensayados en este
trabajo, producto de la turbulencia incidente, la forma de “s” en la curva no se encuentra tan marcada. Esto
coincide con resultados obtenidos mediante simulacion numérica utilizando el software XFoil. Al realizar la
comparacion entre una turbulencia incidente del 0,4% y del 0,7%, para este perfil se observa un retraso en la
entrada en pérdida, asi como un aumento en el coeficiente de sustentacion maximo, apoyando la hipotesis de
importancia del borde de ataque del perfil en la influencia de la turbulencia sobre la sustentacion que fue
expresada anteriormente. Es decir, para el ensayo realizado con el perfil acrodinamico, se confirma los
resultados expresados por otros autores, aunque dados los resultados encontrados en placa plana, se enfatiza en
la importancia del radio de borde de ataque para poder realizar afirmaciones sobre la influencia de la turbulencia,
por lo menos en condiciones de bajo mimero de Reynolds. Al proceder a realizar los ensayos en condiciones no
estacionarias, con el mismo movimiento de rampa ascendente y descendente, se puede observar como
nuevamente el patrén de influencia de la turbulencia es muy similar al encontrado en placa plana. Es decir, la
influencia de la turbulencia sigue la misma tendencia que para el caso estacionario, en este caso, incrementando
el coeficiente maximo de sustentacion encontrado, lo que se condice con un retraso en la entrada en pérdida del
ala. Un punto importante a denotar es que los resultados hallados para el perfil aerodinamico, en funcion de la
intensidad de la turbulencia, no se modifican en funcion del nimero de Reynolds ensayado, como ocurri6 para
la placa plana. Esto refuta la hipotesis de la diferencia en la energia del flujo presente a bajas frecuencias para
bajas velocidades, aunque puede suceder que la energia necesaria para modificar la capa limite en el perfil
aerodinamico es menor a la necesaria en la placa plana, por lo que para toda la energia en el flujo, produce
modificaciones en la carga aerodinamica. Otro punto observado en las comparaciones de cargas aerodinamicas
con menor y mayor intensidad de turbulencia es que las diferencias encontradas son principalmente para el
coeficiente de sustentacion maximo, asociado a la carrera ascendente, mientras que en la zona de carrera
descendente no se observan modificaciones importantes en la fuerza desarrollada. A su vez, tras realizar un
analisis en la histéresis de la curva sustentacion en funcidén del angulo de ataque, se encontrd que esta esta
directamente relacionada con el maximo coeficiente de sustentacion, manteniéndose aproximadamente
constante la relacion entre el valor maximo del coeficiente, con la histéresis del movimiento, cuando se modifica
la turbulencia. No asi, con el incremento de la frecuencia reducida, se encuentra que esta relacion aumenta
también, como era de esperar, producto de los fendmenos no estacionarios que son intensificados.
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Luego del analisis realizado con las cargas aerodinamicas, se procedio a realizar un analisis de la estela del
ala. Para ello se construy6 un rack de presiones, compuesto de 31 tomas de presion, las cuales fueron espaciadas
de forma tal de tener mayor discretizacion en la zona préxima al ala, donde se espera tener mayor gradiente en
la distribucion de presiones. Luego de realizar la validacion de las mediciones por el instrumento desarrollado,
se procedio a realizar un analisis utilizando diferentes técnicas estadisticas sobre la estela, principalmente para
la condicion de ensayo dinamico. En primera instancia se realizd una correlacion cruzada entre el sensor
localizado a la altura del eje de rotacion del ala, con respecto a los sensores ubicados en diferentes alturas para
identificar el tamafio general de la estela. En funcion de los resultados, se determin6 que el tamafio de la estela
es de aproximadamente el valor de media cuerda, y para el caso de placa plana esta se encuentra centrada con
respecto al eje de rotacion, mientras que para el perfil SD8020, la estela se encuentra levemente desplazada en
la vertical hacia el lado de succion del ala (para la carrera ascendente). Este resultado fue independiente del
numero de Reynolds ensayado, asi como de la frecuencia reducida. Al cambiar la intensidad de turbulencia, se
encontrd, para la placa plana, que nuevamente la influencia de la turbulencia se puede observar para valores
bajos de numero de Reynolds, mientras que para los valores mayores, la influencia de la turbulencia no se puede
apreciar. En el caso de minimo valor de Reynolds, el incremento de turbulencia produce una mayor difusion en
la estela, observado en los valores de correlacion de las sefiales, que se ve disminuido al incrementar la
turbulencia para este caso. Al realizar el mismo andlisis a una distancia mayor (una cuerda aguas abajo, en vez
de media cuerda), se observa un decaimiento en los valores de correlacion encontrados, esperado dado que al
encontrarnos en una estacion mas alejada, la estela es difuminada por el efecto de disipacion de la turbulencia.
Otro analisis realizado fue el de correlacion cruzada para dos estaciones de medicion diferentes, encontrando
asi un desplazamiento vertical del vortice de borde de ataque, en un valor del 10% de la cuerda, hacia arriba,
correspondiente al lado de succion del ala en la carrear ascendente, tanto para la placa plana como para el perfil
aerodinamico. Finalmente, se realizé un estudio en frecuencias utilizando espectro de Fourier y Wavelets. Con
los mapas de wavelets, para el sensor localizado a la misma altura que el eje de rotacion, se puede observar los
fendmenos periddicos concentrados en torno a la frecuencia de movimiento del ala. Ademas, se puede observar
como al incrementar la frecuencia reducida del movimiento, las componentes en frecuencias en la estela dejan
de ser tan cercanas al movimiento involucrando un rango mayor de frecuencias, en los vortices asociados. Al
incrementar la intensidad de turbulencia se puede observar un comportamiento diferente entre la placa plana y
el perfil aerodinamico nuevamente. Para la placa plana se observa una reduccion en la densidad de potencia al
incrementar la intensidad de turbulencia, mientras que para el perfil aecrodinamico, estas diferencias no son
apreciables.

Por ultimo, se realizaron visualizaciones de flujo mediante inyeccion de humo en la corriente libre y la
ayuda de un plano laser. En las visualizaciones realizadas para angulos de ataque estaticos, el comportamiento
observado de flujo se condice con la curva de sustentacion para el perfil aerodinamico SD8020, observandose
un desprendimiento de flujo en 12 © de angulo de ataque, mientras que para 0 ° se aprecia una separacion de
flujo en el borde de fuga que puede estar relacionado con el comportamiento no lineal de la curva de
sustentacion. Al realizar las visualizaciones en condiciones dindmicas, para la maxima velocidad de rotacion se
pudo capturar el vortice desprendido en el borde de ataque y seguirlo conforme aumenta el tiempo de filmacion,
aunque producto de la imposibilidad de realizar una filmacion perpendicular al flujo, la determinacion de la
distancia recorrida no pudo ser determinada con la precision suficiente, con lo cual se decidio no realizar dichas
estimaciones en estas visualizaciones.

En lineas generales, y a modo de resumen, se realizaron mediciones de dos modelos alares, provistos de
diferencias geométricas en su distribucion de espesor y principalmente, la geometria del borde de ataque y fuga,
para condiciones no estacionarias en dos configuraciones de flujo turbulento. Las mediciones muestran
cambios en el comportamiento de las cargas aerodinidmicas cuando el flujo incidente es modificado,
siguiendo un patrén muy similar al encontrado para ensayos en condiciones estaticas, notandose el efecto
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principal de la turbulencia en la zona de angulos de ataque mayores al angulo de entrada en pérdida estatico.
Esta situacion permite poder realizar una extrapolacién de los resultados encontrados para condicién estatica,
en la condicidn no estacionaria, teniendo en cuenta que igualmente se generara el ciclo de histéresis, siendo el

cociente entre la histéresis y el coeficiente de sustentacion maximo independiente de la turbulencia
incidente. Ademas, se encontré que el efecto de la turbulencia en las cargas, asi como en la estela, es
altamente dependiente de la geometria del ala, principalmente del radio de borde de ataque, por lo que
no se pueden generalizar los resultados encontrados para cualquier perfil utilizado. Este resultado se condice
con mediciones de perfiles aerodinamicos en condiciones de bajo nimero de Reynolds. Es importante destacar
entonces, que si se estd pensando en realizar la determinacion de cargas aerodindmicas para el disefio de un

vehiculo aéreo no tripulado de pequena escala, con la capacidad de mover sus alas, por lo menos para el
movimiento de cabeceo, que estd altamente relacionado con la generacion del vortice de borde de ataque, el
efecto de la influencia sigue una tendencia similar al encontrado en condiciones estaticas, con lo cual se puede
aproximar el incremento (o decremento) del coeficiente maximo de sustentacion en funcion de lo hallado para
condiciones estaticas. A su vez, se encontraron, diferencias importantes en las estructuras de la estela
cuando la intensidad de turbulencia fue modificada, para una placa plana, pero no asi para el caso del perfil
SD8020, lo que reafirma la dependencia del comportamiento aerodinamica en la geometria del perfil
utilizado.
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Anexo I: Conceptos de Aerodinamica General

Desde el punto de vista de la mecanica de los fluidos, la materia puede tener dos estados: s6lido o fluido.
La diferencia entre ambos, es su respuesta ante un esfuerzo de corte o tangencial. Un sélido puede absorber y
resistir dicho esfuerzo mediante una deformacidn estatica, mientras que el fluido no. Por esta definicion, un
fluido, que puede ser liquido o gaseoso, ante la accion de una tension, no puede hacer otra cosa mas que
deformarse continuamente.

La aerodinamica, es la rama de la mecanica de los fluidos que estudia las leyes fisicas y aplicaciones que
gobiernan el desplazamiento de un cuerpo en el seno de un fluido. En particular, para este trabajo, es de interés
el entendimiento del comportamiento del fluido cuando atraviesa un ala, cuando esta posee un movimiento
caracteristico, y las fuerzas que se desarrollan en dichas condiciones.

Para calcular la fuerza aerodinamica que actia sobre el ala, basicamente se debe evaluar la variacion en el
tiempo de la cantidad de movimiento del fluido al atravesar el objeto, en este caso, el ala. Es decir, para poder
generar una fuerza de sustentacion, por ejemplo, el objeto debe poder generar un cambio en la cantidad de
movimiento en el fluido, de forma tal que la reaccion sobre el cuerpo sea una fuerza normal a la velocidad del
fluido, en el sentido deseado. Cualquier cuerpo de cualquier forma que se mueva en el seno de un fluido por lo
menos tendra que apartar al fluido para poder pasar, generando variaciones de velocidad en el fluido que rodea
a ese cuerpo. Cuando por un cierto lugar del espacio ocupado por un fluido pasa un cuerpo, las velocidades y
las presiones de ese lugar seran obviamente diferentes de lo que eran antes de la llegada del cuerpo. Observando
diversas visualizaciones de flujo apreciaremos conformaciones fluidodinamicas rectilineas, curvas,
permanentes, oscilantes de tipo periodico o aleatorio, remolinos de formas muy diversas, cilindricos abiertos o
cerrados, remolinos conicos, elipticos, anillos vorticosos, etc. Las fuerzas y en particular la sustentacion que
apareceran debido a la variacion de cantidad de movimiento producida por estos flujos seran determinadas por
la esencia de cada uno de estos movimientos. Muchos de los movimientos mencionados, en particular aquellos
que pueden ser identificados (aunque sea aproximadamente) en el seno de un fluido, como los remolinos
mencionados, son también conocidos bajo el nombre de estructuras fluidodinamicas. El tipo de estructura
fluidodinamica mas conocido es la estructura vorticosa; es decir una distribucion de velocidades que tiene
aspectos de vortice o remolino.

Entonces, en aerodinamica resulta importante analizar diferentes formas de objetos que sean capaces de
modificar la cantidad de movimiento del fluido, para poder generar las fuerzas necesarias y en el sentido
deseado. Al pensar en aeronaves, el sistema alar es el responsable de dicha mision, siendo su seccion transversal
(perfil aerodinamico), uno de los principales factores para la generacion de fuerzas, junto con la forma del ala.
Al concentrarnos en el perfil, quién es uno de los principales actores a la hora de generar un cambio en la
cantidad de movimiento del ala, de forma tal de generar fuerza sustentacion, podemos encontrar distintos
parametros geométricos que lo definen: radio de borde de ataque, espesor maximo, ubicacion del méximo
espesor, curvatura, angulo del borde de fuga. La eleccion del perfil aerodinamico, y por ende sus caracteristicas
geométricas, dependera de la condicion de vuelo a la que esté inmerso. Esta condicion queda definida
principalmente, por dos nimeros adimensionales de la fluidodindmica: el nimero de Reynolds y el numero de
Mach. El nimero de Reynolds, el cudl es una relacion entre las fuerzas inerciales y las fuerzas viscosas, mientras
que el nimero de Mach representa la relacion entre la velocidad del fluido y la velocidad del sonido de ese
fluido, es decir, demuestra si el fluido se comporta de forma compresible o incompresible. En el rango de bajos
numeros de Mach, el fluido se comporta de forma incompresible, mientras que para valores mayores a 0,2, estos
efectos dejan de ser despreciables. El numero de Reynolds, determinara el efecto de los esfuerzos viscosos, lo
cual esta directamente relacionado con la capa limite del perfil. Se entiende como capa limite a la zona cercana
a la pared de un objeto, donde el gradiente de velocidades, y por ende de presiones, en la direccion perpendicular
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a la superficie es importante. Es decir, es la zona donde se concentran los efectos viscosos, mientras que, por
fuera de esta zona, el flujo se puede considerar inercial completamente, despreciandose los efectos viscosos. En
la literatura convencional, se considera como bajo numero de Reynolds al rango entre 50.000 y 500.000,
mientras que para Reynolds mayores a un millén, nos encontramos con caracteristicas de altos nimeros de
Reynolds. En el régimen de bajos numeros de Reynolds, es decir, bajas velocidades y/o pequefios valores de
cuerda, la capa limite del perfil aerodinamico es muy susceptible a los gradientes de presiones, lo cual produce
efectos que en otro régimen de operacion no ocurre. Omera y Mueller, 1987, demostraron que para condiciones
de bajos niimeros de Reynolds se forma una estructura vorticosa, denominada burbuja de separacion laminar
turbulenta, dentro de la capa limite, donde el flujo se separa, transiciona de laminar a turbulento y se re adhiere
a la pared del perfil, modificando la performance del perfil, respecto a si no ocurriese dicha burbuja. Esto
produce ademas, apartamientos del comportamiento lineal que posee el coeficiente de sustentacion con respecto
al angulo de ataque, para valores de angulo de ataque menores al de pérdida, lo cual esta relacionado con la
separacion del flujo de la pared del perfil.

En los disefios convencionales de aeronaves, se utiliza el sistema de ala fija, donde los movimientos y
cambios en el angulo de ataque (angulo entre el vector velocidad y la cuerda del ala), son de forma cuasi-
estacionarios. Sin embargo, con los ultimos desarrollos, y la miniaturizacion de los objetos, este tipo de sistemas
no son adecuados, producto de las bajas velocidades de vuelo, o las gigantescas superficies alares que se
necesitarian para poder volar a baja velocidad. Es alli donde se empiezan a estudiar nuevos sistemas de
generacion de fuerza de sustentacion, mediante sistemas de alas moviles. Ejemplo de ello, son los cuadricopteros
o multicopteros que, utilizando el principio de hélice, es decir, un ala rotante, generan la fuerza de sustentacion
necesaria para que la aeronave pueda volar. Uno de los grandes problemas de este tipo de sistemas, es que para
poder modificar su actitud (orientacion en el espacio), deben inclinar todo el plano de hélices, para inclinar la
fuerza aerodinamica, lo que trae aparejados problemas para el control del vehiculo. En estas condiciones es que,
imitando al vuelo de las aves, se intenta desarrollar vehiculos aéreos con capacidad de aleteo, para poder lograr
asi la fuerza necesaria de sustentacion y empuje, sin la problematica de orientacion en actitud de los sistemas
de alas rotantes.

Anexo II: Turbulencia
Una de las caracteristicas del viento es que sus parametros principales varian aleatoriamente a medida que
transcurre el tiempo. Los valores instantaneos de las variables como la velocidad, presion, temperatura,
densidad, etc., cambian constantemente; este fendmeno se denomina turbulencia. Mediante herramientas
estadisticas se pueden obtener valores medios de estas fluctuaciones para caracterizar la turbulencia.

Podemos definir entonces a la velocidad de una particula para cada intervalo de tiempo como la suma de
una velocidad media y una fluctuacion:

v =u+u (4.1)

El viento se concibe, pues, como resultado de una corriente con una dada velocidad media que arrastra
remolinos de diferente tamafio e intensidad. Los conocimientos modernos sobre flujos turbulentos permiten
afirmar que, inmersas en el flujo aleatorio, es posible hallar estructuras coherentes oscilatorias no-aleatorias, es
decir, no-turbulentas en el sentido usual de la palabra. Una de las disciplinas experimentales modernas tiene
como objetivo la identificacion de dichas estructuras en un problema dado.

El conocimiento de las escalas de remolinos presentes, junto con la amplitud y distribucion de la energia en el
rango de frecuencias altas, medias y bajas, en una dada zona del flujo, contribuye a lo que se denomina caracteri-
zacion de la estructura fina de la turbulencia.
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Anexo II: Correccion por mediciones en tunel de viento

Las condiciones del flujo dentro del tinel de viento, claramente, difieren de las condiciones al “aire libre”,
debido a las restricciones de contorno que se le imponen al flujo. El efecto de los contornos so6lidos, producto
de las paredes del tinel, influirdn en mayor o menor medida en funcién de la distancia entre el objeto de estudio
y estas. Sin embargo, esta no es la inica fuente de diferencias que se pueden encontrar entre un ensayo en tunel
de viento, respecto a un ensayo en vuelo, si hablamos de una aeronave, por ejemplo. Otra diferencia puede estar
dada por las perturbaciones del flujo, dado que pequefias variaciones pueden generar efectos a nivel de tensiones
superficiales y fuerzas totales. Un ejemplo de un flujo no uniforme es la presencia de un gradiente de presion
estatica longitudinal.

En el caso de ensayos que se pretende tener un flujo bidimensional, es comtn utilizar la técnica de que el
cuerpo ocupe todo el ancho o alto de la seccion de prueba. Por ejemplo, si se desea realizar los ensayos para
tener las caracteristicas de un perfil aerodinamico, se construye un ala que tenga una envergadura igual al ancho
o alto del tunel, de esta forma, se asemeja a un flujo bidimensional, minimizando los efectos de las puntas del
modelo (con las consideraciones extras que hay que tener). Para este caso particular, coincidente con la técnica
utilizada en este trabajo, se deben realizar ciertas correcciones en las mediciones, las cuales se pueden clasificar
en cuatro tipos: “bouyancy” (flotabilidad), bloqueo solido, bloqueo por estela y curvatura de las lineas de
corriente.

Esta clasificacion en cuatro formas de bloqueo mencionadas, son las expuestas en el capitulo “Boundary
Conditions I de Barlow, et al. 1999, pero es una metodologia de correccion de ensayos para tunel de viento en
condiciones estaticas del modelo emplazado en el tunel de viento. Producto de que no hay desarrollada una
metodologia para correccion de cargas aerodinamicas en condiciones no estacionarias, se procedio a realizar
una verificacion de las presiones en la estela en la zona cercana a las paredes superiores e inferiores del tinel
de viento, para verificar si se evidencian efectos dinamicos producto del movimiento del modelo alar dentro de
la seccion de ensayo.

En las condiciones de ensayo utilizadas, hay presente dos configuraciones diferentes. En primera instancia,
para el caso de medicion de cargas para validacion de la metodologia de ensayo, el angulo final del movimiento
es de 45 °, lo que produce un bloqueo (area ocupada por el modelo respecto al area de la seccion del tinel), del
18 %. Este valor es mayor al recomendado en la bibliografia (10 %), pero era necesario realizar dichas
mediciones para poder validar la metodologia, sabiendo que podia llegar a haber diferencias en los valores de
cargas maximas en el ensayo, producto de estos efectos de bloqueo. Dada esta problematica, se decidio para el
movimiento de rampa ida y vuelta, el de mayor interés de en este trabajo, limitar el angulo maximo del
movimiento a un valor menor al 10 %, pero que sea mayor al angulo de pérdida estatico del perfil, para poder
maximizar los efectos de desprendimientos vorticosos. Para estos ensayos, el angulo maximo fue de 15 °, lo que
genera un bloqueo de 6,5 %, el cual es menor al 10 % que la bibliografia presenta como limite, y muy cercano
al 5 % de bloqueo, que es un valor dptimo para los ensayos en tinel de viento.

Retomando la metodologia de correcciones para modelos alares que ocupan todo el ancho (o alto) del tinel
de viento, en condiciones estaticas, se desarrollara dicha metodologia para cada clasificacion de bloqueo.

Anexo Il.1: Bouyancy
En la mayoria de los tuneles de viento con seccion cerrada, hay presente una variacion de la presion a lo
largo del eje longitudinal de la seccion de prueba, lo que produce un engrosamiento de la capa limite en las
paredes del tinel lo que conlleva a una disminucion del area efectiva de la seccion de prueba. Glauert encontrd
que la magnitud del gradiente se puede expresar de una forma no dimensional a través de la expresion:
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P2
v _ _ M (2)
dl B

Donde 1 es la longitud del tanel (ft), p la presion (Ib/ft?) y B el ancho del tnel (Ib). K es un factor que
normalmente ronda entre 0.016 y 0.04 para secciones cuadradas.

Si se considera un ala, normalmente este efecto es despreciable (por su corta dimension), pero al realizar
ensayos en fuselajes o nacelas, el efecto toma cada vez mds importancia. La correccion se calcula con la
siguiente expresion:

l
Dy = f SGP' (W)dx )
0

Donde S es el area transversal de la seccion, y p’ es la derivada del gradiente de presiones, Ecuacion ( 2).
Si el gradiente de presiones es constante a lo largo de la longitud del modelo, la expresion anterior se puede
evaluar directamente como el gradiente por el volumen del modelo.

La existencia de una caida en el gradiente de presion estatica, implica que la seccion de prueba efectiva se
esta contrayendo, por ende, las lineas de corriente se encuentran cada vez mas “juntas”. Para adicionar este
efecto, Allen y Vincenti demostraron que se puede estimar la diferencia total en la resistencia por este efecto
calculandolo de la siguiente manera:

DB=6TthGp’ (4)

1
a2 [ - @10 2 e
a=g(%)2 (6)

Donde, h es la altura del tanel, ¢ es la cuerda del modelo y P(x/c) es la distribucidon simétrica sin curvatura
del perfil.

Anexo IL1l: Blogue Solido
La presencia de las paredes del tinel confinando el flujo alrededor del modelo, reduce el area por la cual
debe fluir el aire, comparado con la condicion de “aire libre”, lo que, por el principio de Bernoulli, incrementa
la velocidad del aire. Este incremento de velocidad, se lo llama bloqueo solido, que es funcién del espesor del
modelo, la distribucion de espesores y del tamafio del modelo y es independiente de la curvatura.

En la literatura se pueden encontrar distintas formas de calcular este bloqueo (g), por ejemplo, Glauert lo
estima mediante la expresion:

€sp = 0.8221,t2%/h? ()
Donde le valor de A, se puede obtener de la Figura II.1 que ha sido extraida de Barlow et al 1999 y la
relacion (t/h)? representa el area frontal ocupada por el modelo respecto al area de la seccidon de pruebas.

Allen y Vincenti, reescribieron la ecuacion anterior e introduciendo el valor de o, y A=4\,t*/h? obtienen:

€sp = A0 (8)
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FIGURE 9.16 Shape factors for selected forms.

Figura II.1. Factor de forma para algunas formas seleccionadas. Figura 9.16 extraida de Barlow et al. 1999

Anexo IL11I: Blogue por estela

Todo cuerpo sumergido en un flujo, si no posee algin tipo de control de capa limite por succion generara
una estela que tiene menor velocidad media que la de la corriente libre. De acuerdo con la ley de continuidad,
la velocidad por fuera de la estela debera ser mayor a la de la corriente libre para que un volumen constante de
fluido pase por la seccion transversal. La mayor velocidad en la corriente tendra por Bernoulli, menor presion,
y esto se incrementa a medida que crece la capa limite del modelo, imprimiéndole al modelo un gradiente de
presiones que resulta en un incremento de la velocidad local.

Para calcular este efecto, se debe considerar el cambio de velocidades producto de la estela, lo que,
aplicando teoria potencial, nos conduce a la siguiente expresion:

c

AV n
ewb:V_:TCduZZCdu 9)
u

En contrapartida, Maskell estudi6 el mismo efecto, y encontr6é que la correccion debe realizarse es
)
h 10
€wp = 2 Cau (10

Para ambos casos, se introduce en el calculo del bloqueo por estela (ews) el uso de una “variable medida”,
como es el coeficiente de resistencia (Ca). El efecto del gradiente por estela, de Allen y Vincenti, que
usualmente es muy pequefio, se puede calcular como:

ACqyp = Ao (11)
Anexo IL1V: Curvatura de las lineas de corriente
La presencia del piso y techo del tinel de viento limita la curvatura normal que adquiriria el flujo libre que

ocurre en cualquier cuerpo que genera sustentacion. De acuerdo a esto, un perfil en un tinel de seccion cerrada
genera mas sustentacion y momento respecto al cuarto de cuerda para un angulo de ataque que en condiciones
de flujo libre.

Para corregir este efecto, se debe considerar correcciones sobre el angulo de ataque utilizando la siguiente
expresion de Allen y Vincenti:
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5730
Aag. = 7 (Clu + 4Cm(£)u) (12)

Donde nuevamente se utilizan variables medidas para las condiciones de ensayo, en este caso, la
sustentacion (Ci) y el momento de cabeceo respecto al cuarto de cuerda del modelo (Cmeaur).

Anexo I1.V: Efectos dinamicos en las cercanias de la pared
Como fue mencionado anteriormente, no hay una metodologia probada y aceptada globalmente para poder
realizar correcciones de las mediciones en tinel cuando hay presente efectos dinamicos involucrados, como

grandes desprendimientos vorticosos, grandes estelas no estacionarias, elementos rotantes a alta velocidad, etc.
Lo mas cercano a ello es una tesis de maestria de Ross del 2010, donde muestra un procedimiento de
correcciones para medicion de aerogeneradores de eje vertical en tinel de viento para distintas relaciones de
bloqueo. En dicho trabajo se presentan mediciones de la presion estatica en las paredes del tinel de viento para
distintas relaciones de bloqueo, mostrando una gran influencia de este parametro, incluso para valores de
bloqueo menores al 5 %. Producto de dichos resultados, se procedio a analizar, mediante el rack de presiones
mencionado en el desarrollo del trabajo, analizando los sensores que se encuentran en la zona mas cercana a las
paredes del tinel de viento, y analizar si los efectos dindmicos estan presentes. Si los efectos dindmicos son
despreciables, indica que el flujo en las cercanias de la pared no se ve afectado por los desprendimientos de
flujo, indicando que tiene un comportamiento similar al de las condiciones estacionarias de ensayo. En este
caso, la presion analizada, no es la presion estatica, sino la presion dinamica, dado que no se tiene informacion
sobre la evolucion de la presion estatica en dichas condiciones.

En los graficos a continuacion, las sefiales se detallan en funcion de la altura adimensional con la cuerda
medido desde el eje de rotacion del ala, que se encuentra en la zona central de la seccion de prueba. Recordando
que la seccion del tinel posee 40 cm de alto, y el ala una cuerda de 10 cm, una distancia adimensional (y/c) de
1, representa una distancia de 10 cm. En particular, la toma de presion mas alejada se encuentra a una distancia
de 1,07 cuerdas hacia arriba del modelo, lo cual representa 10,7 cm, desde el eje de rotacion, representando asi
una distancia a la pared de 9,3 cm. Si bien esta distancia es relativamente grande, si en esta zona no se observan
efectos dinamicos en las presiones, podemos asumir que los efectos dinamicos en la pared son despreciables,
con lo cual el método de correccion para condiciones estaticas es adecuado.

Desde la Figura I1.2 a la Figura 11.4 se puede observar la evolucion temporal del coeficiente de presion,
adimensionalizado con la presion dinamica de referencia, para dos velocidades de corriente libre (4 y 10 m/s),
a una frecuencia reducida de 0,015, para comparar el efecto de la velocidad incidente, y ademas, se visualizan
las sefiales para la mayor frecuencia reducida (0,06) para analizar si se observa un cambio en el desarrollo de
las presiones con el aumento de la frecuencia reducida. Todas las figuras muestran los resultados para las dos
condiciones turbulentas analizadas en el trabajo. A partir del analisis de las sefiales, se puede observar como el
comportamiento es muy similar al modificar la velocidad incidente, y la frecuencia reducida del movimiento,
sin observar grandes modificaciones en el comportamiento (columna izquierda), lo Gnico que se puede apreciar,
es un aumento del apartamiento de las sefiales, al comparar entre la menor velocidad y la mayor velocidad de
ensayo, pero esto puede estar inducido por la menor presion dinamica en la adimensionalizacion. Un efecto
notorio, es un aumento en el desvio respecto de la media, cuando se modifica la turbulencia incidente, lo cual
es esperable, producto del aumento de la turbulencia del flujo libre.
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Figura IL2. Evolucién temporal del coeficiente de presion para Reynolds 23000, frecuencia reducida 0,015 y ambas grillas
turbulentas.
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Figura I1.3. Evolucion temporal del coeficiente de presion para Reynolds 23000, frecuencia reducida 0,06 y ambas grillas

turbulentas.
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Figura I1.4. Evoluciéon temporal del coeficiente de presion para Reynolds 57000, frecuencia reducida 0,015 y ambas grillas

turbulentas

Para poder analizar en mayor detalle los desvios sobre la presion media, se analizo el valor del desvio
medio cuadratico (rms, por sus siglas en inglés), para analizar si hay un efecto dominado por la frecuencia del

movimiento. Para poder realizar una comparacion directa, se grafico la presion media con su valor rms, en
funcion de la frecuencia reducida, para el caso de estudio de menor velocidad de corriente libre (Reynolds

Algozino, S., 2019

Facultad de Ingenieria, UNLP 104



“Estudio aerodindmico experimental en flujo turbulento de bajo Reynolds sobre alas con movimiento de
cabeceo”

23000), para ambas condiciones de flujo turbulento. Ver Figura I1.5. En ambas figuras se puede observar como
el patron de desvio cuadratico medio, asi como la presion media siguen una tendencia muy similar, para ambas
condiciones de flujo incidente, en funcion de la frecuencia reducida, lo cual indica que la velocidad de rotacion
del modelo no afecta las presiones de forma dinamica en las cercanias de la pared, determinando que es posible
realizar las correcciones de las cargas aerodinamicas utilizando el método de correccion en condiciones

estaticas.
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Figura ILS5. Valor medio de presion y desvio cuadritico medio en funcién de la frecuencia reducida, para Reynolds 23000 y
ambas condiciones de turbulencia.
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Anexo III: Validacion del método de tarado dinamico

Dado que, al tener un objeto acelerado se producen esfuerzos inerciales que se van a medir en forma
simultanea con la fuerza aerodinamica, y para este trabajo es de interés inicamente la fuerza aerodinamica, se
probaron distintas formas para medir realizar el tarado de la fuerza inercial en funcidon del movimiento realizado

por el ala.

Primeramente, se realizaron mediciones a las distintas velocidades de rotacion, pero sin viento incidente.
Dicho ensayo se realizo con el objetivo de caracterizar las cargas dinamicas que genera el ala al rotar, mas alla
de la componente aerodindmica. Como es un ala rotante, esta generard un movimiento de aire conocido como
masa aparente. En los célculos tedricos, es determinada mediante el calculo de la inercia de un cuerpo circular
de diametro equivalente a una cuerda, por lo que es conocido como fuerza de masa aparente o masa virtual.

F = 14 (13)

Sin embargo, la velocidad es la velocidad normal al centro del ala, con lo cual dependera de la ubicacién
del punto de rotacion. En nuestro caso, este punto se encuentra localizado en el centro del ala, siendo nulo el

efecto de masa aparente seglin se demostr6 en el reporte AVT202.

La Figura III.1 y Figura III.2 muestran la componente axial y normal medidas por la balanza durante las
rotaciones a distintas velocidades (se muestran 2 velocidades, correspondientes con frecuencia 0,51 y 1,27 Hz
respectivamente) junto con la misma sefial cuando se le aplica el tarado de la balanza obtenido por cargas
estaticas sin viento. Es decir, se interpola el valor de carga para cada angulo instantaneo a partir del peso tarado
por la balanza para la condicion estatica. Al observar estas sefiales, se puede observar como aparece una carga
adicional durante el movimiento del ala, la cual al llegar a la condicion estacionaria desaparece, muy similar al
comportamiento de la masa aparente. Sin embargo, si en vez de analizar lo que pasa con la fuerza normal y
axial, analizamos la componente de sustentacion y de resistencia (Figura II1.3), podemos observar que es un
comportamiento meramente de vibracion del ala, dado que la media siempre se encuentra en torno al cero, lo
cual se condice con lo planteado en el trabajo AVT202.
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Figura IIL.1. Componente Axial y Normal de las fuerzas medidas en el caso dinamico sin viento para frecuencia 0,51 Hz.
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Figura IIL.3. Comparacion entre fuerzas sin tarado y con un tarado de cargas estaticas

A su vez, se realizaron visualizaciones mediante la misma técnica de humo mencionada anteriormente,
para verificar si se observa el movimiento de flujo de aire, a pesar de que la velocidad de la corriente libre sea
nula. En la Figura II1.4 se puede observar una fotografia del campo de flujo, para una frecuencia de oscilacion
de 0,8 Hz. Con un circulo se demarca la zona de la estela donde se pueden observar claramente la formacion de
distintas estructuras coherentes, las cuales interactiian entre ellas, formando una calle de Von Karman invertida,
producto de que los vortices desprendidos desde el borde de fuga se mueven hasta la parte superior de la calle

y viceversa.

Figura II1.4.Visualizacion en perfil SD8020 sin flujo incidente, frecuencia de oscilacién 0,8 Hz.
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Para poder restar el efecto de fuerza inercial durante la rotacion del ala, y la generacion de los vortices
mostrados en la figura anterior, se realizaron mediciones con un elemento masa equivalente, el cual tiene una
masa, posicion de cg y momento de inercia respecto al eje de rotacion con menos de 0,5% de diferencia respecto
al ala. Este elemento equivalente estd compuesto por un conjunto de cilindros, lo cual minimiza la cantidad de
aire a mover, donde se destaca un contrapeso principal, alojado en el extremo del ala, el cual permite modificar
la ubicacién del centro de gravedad (L1) a lo largo del eje de rotacion, y dos contrapesos menores, que, en
funcién de su ubicacion respecto al eje de rotacion (R1), permiten modificar el momento de inercia respecto al
eje de rotacion. Ver Figura II1.5.El disefio de este sistema equivalente se realizo en primera medida mediante
una metodologia tedrica, determinando el peso de cada elemento y su ubicacion para poder obtener, mediante
una serie de iteraciones, las ubicaciones finales deseadas. Con dichos calculos, se realizd, mediante el uso de
software de dibujo asistido por computadora (Catia v5), una verificacion de los valores obtenidos. Con el
elemento final, se procedio a realizar los ensayos a las distintas velocidades de rotacion utilizadas, en todos los
casos sin viento, repitiendo todos los casos cinco veces.

Figura IILS. Esquema de Elemento Equivalente

Figura IIL.6. Montaje del elemento equivalente en el tinel de viento

De esta forma, se verifica si las mediciones obtenidas sin viento son producto del movimiento de una masa
de aire (masa aparente) o si es solo un problema de tarado dinamico. En primera instancia se verificoé que la
cinematica coincida con respecto a la realizada por el ala, lo cual se puede observar en la Figura IIL.7.

Con la cinematica verificada, se procedio a analizar las fuerzas sensadas para el elemento equivalente, asi
como para el modelo alar sin flujo incidente. Para ello en primera instancia se graficaron ambas sefiales sensadas
(Figura IIL.8), con el ala sin flujo (“Wing no tare”) y el ala con el método de tarado estdtico, mencionado
anteriormente (“Wing with Static tare”), y las mismas condiciones para el elemento equivalente, primero sin
tarado alguno (“Eq No tare”) y el elemento equivalente con su tarado estatico (“Eq with Static tare”). Alli se
puede observar como, a pesar de realizar un tarado con el valor del peso de cada elemento en funcion del angulo
del modelo en cada instante, durante el movimiento se producen esfuerzos inerciales. A su vez, comparando la
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amplitud de oscilacion entre el modelo alar y el elemento equivalente, se puede observar como para el modelo
alar la amplitud es mayor, lo que indica que hay otras fuerzas involucradas (fuerzas aerodindmicas). Producto
de estos resultados, se decidio para todo el trabajo de la tesis, implementar el método de tarado dindmico
mediante el elemento equivalente, para poder obtener la medicién de fuerza aerodinamica, descontando los
esfuerzos inerciales. Cabe aclarar que el elemento equivalente fue reconfigurado para cada modelo alar,
producto que al ser de materiales distintos, aluminio la placa plana y fibra de vidrio el perfil SD8020, estos
poseian ligeras diferencias en los pesos y momentos de inercia, con lo cual el elemento equivalente tiene una

configuracion diferente para cada modelo alar.
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Figura II1.7. Comparacion de movimiento realizado por el elemento equivalente y el enviado por el software para dos
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Anexo IV: Analisis de repetitividad de cargas aerodinamicas

Uno de los puntos mas importantes a la hora de realizar mediciones experimentales, segin las buenas
practicas, es asegurar la repetitividad de los ensayos, asi como la determinacion de los errores de medicion. En
este anexo abordaremos dicha tematica. En primera instancia, producto de la metodologia propuesta, asi como
las caracteristicas del movimiento utilizado, era de suma importancia asegurar que todas las iteraciones
realizadas del ensayo, aseguraran el mismo movimiento, o con un error acotado, y, por sobre todas las cosas,
que el movimiento sea el mismo cuando se realizaron las mediciones con el elemento equivalente. Si bien este
analisis se realizo6 para todas las condiciones de ensayo, por practicidad y facilidad de lectura solo se mostraran
algunos de los resultados generados, que sean los mas representativos.

En la Figura IV.1 se puede observar la evolucion temporal del dngulo de ataque de cinco iteraciones del
modelo de placa plana, junto con su elemento equivalente, para la condicion de Reynolds 23.000, aunque
resultados muy similares han sido encontrados en el resto de los ensayos. Alli se puede observar diferencias en
el angulo final del angulo de ataque, que no superan el valor de 0,5 ° (3 % del angulo maximo), mientras que
para la carrera ascendente y descendente se observa la superposicion de las curvas, indicando una muy buena
repetitividad en dicha zona. Luego, se realiz6 el mismo analisis, comparando los distintos ciclos, dentro de cada
iteracion, ver Figura IV.2. Alli se puede observar como el movimiento de cada ciclo, dentro de una medicion
es muy buena para todas las frecuencias reducidas ensayadas, presentandose un pequefio desfasaje para el caso
de mayor frecuencia reducida, donde el desvio maximo en dicha condicion es de 2 % del periodo del
movimiento.

Con el movimiento del modelo verificado, asegurando la repetitividad del mismo, se procedio6 a verificar
que el valor medio de las cargas mensuradas sea un valor adecuado, sin presentarse grandes apartamientos del
mismo. Para validar dicha situacidon, se procedid a graficar la evolucion de las cargas en el tiempo
adimensionalizado con el periodo del movimiento, para distintas iteraciones, y en distintas condiciones de
ensayo. En la Figura IV.3 se puede observar la evolucion del coeficiente de sustentacion para el nimero de
Reynolds 23.000, en ambas condiciones de flujo turbulento, y las tres frecuencias reducidas. Se muestran los
resultados en estas condiciones dado que, al ser la condicidon de ensayo con menor velocidad incidente, por ende
menor presion dinamica, las fuerzas son menores, siendo critica la condicion de medicion mediante balanza
aerodinamica. En esta figura se puede observar como el comportamiento medio de todas las sefiales se
superpone, encontrando algunas variaciones, en la zona de angulo constante (0,45 < t/T < 0,55), lo cual puede
estar asociado a las pequenas diferencias en el angulo final alcanzado por el movimiento. Para finalizar, se
analizo la repetitividad de la evolucion del coeficiente de sustentacion, pero respecto al angulo de ataque,
observando resultados muy similares a los mencionados para el andlisis respecto al tiempo adimensional con el
periodo del movimiento. Ver Figura IV 4.

Con el analisis realizado, se aseguré que los resultados presentados en el desarrollo de este trabajo
representan valores que pueden ser reproducibles a lo largo del tiempo, asegurando que las condiciones de
ensayo sean las mismas que las utilizadas.
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Figura IV.1. Verificacion del movimiento para tres frecuencias reducidas distintas, para modelo alar y elemento equivalente.
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Figura IV.2. Comparacion de la cinematica del modelo alar para los distintos ciclos en una iteracion, para cada frecuencia
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Figura IV.3. Coeficiente de sustentacion de los 10 ciclos para tres frecuencias reducidas con niimero de Reynolds 23.000 y
ambas condiciones de turbulencia.
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Figura IV.4. Comparacion del coeficiente de sustentacién para distintas iteraciones del ensayo. Reynolds 23.000, tres
frecuencias reducidas y ambas condiciones de turbulencia
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Anexo V: Validacion de mediciones mediante Rack de Presiones

En este apartado se resumen los resultados hallados al realizar las mediciones de presiones con rack de
presiones a una distancia de una cuerda aguas abajo y comparado con resultados experimentales planteados por
distintos autores para la validacion del sistema de medicién. Como referencia se utilizaron las mediciones
experimentales de los coeficientes de sustentacion y resistencia en Selig 1995, las cuales fueron realizadas para
condiciones de flujo laminar (Figura V.1 y Figura V.2), asi como valores obtenidos mediante simulacion
numérica de los coeficientes de sustentacion y resistencia mediante el software XFoil, incorporando la
intensidad de turbulencia de 0,5 en las simulaciones para obtener resultados mas cercanos a las condiciones de
ensayo.

SDB020 (R. Wagner / R. Olsan)

@ Re=60,000 & Re= 200,000
@ Re= 100,000 w Re= 300,000

Figura V.1. Polar aerodinamica para distintos Reynolds. Ref.: Selig 1995
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Figura V.2. Coeficiente de sustentacion para distintos nimeros de Reynolds. Ref.: Selig 1995
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Figura V.3. Coeficientes aerodinamicos simulados con XFoil para la condicion de 0,5% en intensidad de turbulencia.

Anexo V.I: Datos destacados
A partir de la informacion obtenida de ensayos experimentales de otros autores y de las simulaciones
numéricas se puede observar como el angulo de entrada en pérdida del perfil es cercano a 9° ~ 11°, dependiendo
del nimero de Reynolds, dado que este angulo se incrementa a medida que aumenta el nimero de Reynolds,
desde 30.000 hasta 60.000. El valor de resistencia para sustentacion nula (0° de angulo de ataque, dado que es
un perfil simétrico), es de 0,018 en Reynolds 60.000 y 0,02 para Reynolds de 40.000. El coeficiente de maxima
sustentacion es 0,9 aproximadamente.

Anexo V.II: Distribucion de presiones
En primera instancia se analizan los valores medios de la distribucion de presiones en la estela para distintos
angulos de ataque. Los valores medios representan a la media de tres ensayos de 10 segundos cada uno. Se
muestran los resultados para cada valor de turbulencia, para tener de referencia su influencia sobre la estela.

Los valores que se muestran en la Figura V.4 se encuentran adimensionalizados con la presion dindmica
de la corriente libre, en la estacion de medicion. Es decir, se consider6 el valor medio de las 5 tomas de presion
mas alejadas en la seccion superior del rack de presiones. Se muestran los resultados para angulo de ataque entre
0y 15 °, cada dos grados de diferencia. Se puede notar como no hay diferencias apreciables en la distribucion
de presiones, salvo para los angulos de 7 ° y 9 °, lo cual puede ser producto de la cercania al angulo de ataque
de entrada en pérdida, lo cual, la turbulencia genera modificaciones en el punto de transicion en la capa limite,
produciendo cambios en el campo de velocidades, y por consiguiente de presiones, en la estela. Comparando
las graficas entre 9 ° y 11 ° se puede observar un incremento en la pérdida de cantidad de movimiento, lo cual
involucra una estela mayor, indicando la entrada en pérdida del perfil, como era esperable a partir de los
resultados mostrados anteriormente. Otro punto a denotar, es que aparentemente para 9 ° en el caso de mayor
intensidad de turbulencia, el perfil no muestra signos de desprendimiento total.
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Figura V.4. Distribucion de presiones adimensionalizado con la presion dinamica de la corriente libre.
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Anexo V.III: Coeficiente de resistencia

A partir de la distribucion de presiones se calcula la cantidad de movimiento y se lo integra para obtener el
valor del coeficiente de resistencia. Ademas, se grafica en forma de referencia el resultado hallado mediante la
simulacion de XFoil. En la Figura V.5 se puede observar como a pequefios angulos, el coeficiente de resistencia
para el caso de grilla 0 (intensidad de turbulencia 0,5 %, coincide con la simulacion, aunque dichos resultados
no presentan una variacion tan notoria respecto al cambio de turbulencia. Al incrementarse el a&ngulo de ataque
los resultados experimentales muestran un valor mayor de resistencia. Dicha diferencia puede ser producto del
método de correccion, que no esta considerando grandes desprendimientos de flujo, con lo cual, puede que no

sea del todo correcta la correccion realizada.
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Figura V.5.. Coeficiente de resistencia para distintos nimeros de Reynolds.
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