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GLOSARIO

ACUSTICA: Es la Parte de la fisica que trata de la produccion, control, transmision,
recepcion y audicion de los sonidos, ultrasonidos e infrasonidos.

AERO ACUSTICA: Es el campo cientifico que estudia la relacion entre la acustica y la
dinamica de fluidos

AERODINAMICA: Parte de la mecénica de fluidos que estudia los gases en movimiento
y su interaccion con los cuerpos que se mueven en ellos. En el campo aeronautico se
subdivide dependiendo del numero de Mach y son subsoénica, transénica, supersonica e
hipersonica.

CONVERGENCIA DE MALLA: Indica que tanto como el espaciamiento de la malla se
reduzca, los resultados computacionales seran mas exactos.

DECIBELES (DB): Unidad dimensional que denota la relacion entre la presion acustica y
la presion de referencia. La escala de decibeles es una escala logaritmica y utiliza un nivel
de referencia de 2e™® Pa

ECUACION DE BERNOULLI: Forma integrada de la ecuacion de momento de Euler, a
través de la linea de flujo. La ecuacion da una expresion para una cantidad invariante en un
fluido. Una disminucion en la velocidad del fluido se traslada a un incremento en la presion
del fluido y/o energia potencial.

FASE DE ATERRIZAJE: Es la ultima fase de un vuelo, y es el proceso que es realizado
por una aeronave acabando con el contacto de la aeronave con la tierra; contacto que se
perdio en el momento del despegue.

FASE DE DESPEGUE: Es la primera fase de un vuelo, proceso que realiza una aeronave
tras realizar la carrera de despegue sobre una pista, logrando que se obtenga la sustentacion.

FLUJO: Definido como un fluido en movimiento.

LARGE EDDY SIMULATION (LES): Aproximacion a la solucién de la continuidad y
las ecuaciones de Navier-Stokes en una "malla gruesa” con algunos modelados.

MODELACION: Se entiende como una representacion, que puede ser abstracta, analoga,
idealizada, de un objeto real o ficticio.

MODELAMIENTO: Es el proceso de construccion o modificacion de un modelo.
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MODELO COMPUTACIONAL: Es el programa o codigo computacional que
implementa el modelo conceptual. Este puede ser de diferencia-finita, volimenes-finitos,
elementos-finitos u otro tipo de discretizacion. Este incluye los algoritmos. Los parametros
del modelo computacional incluyen el nimero de puntos y celdas de la malla.

MODELO CONCEPTUAL.: Consiste en las observaciones, matematicas, de datos y
ecuaciones, que describen el sistema fisico. Este modelo incluye condiciones iniciales y
condiciones de frontera.

MODELO: Un modelo es definido como una representacion de un sistema fisico o proceso
gue nos permitird entender, predecir o controlar su comportamiento.

NIVEL DE PRESION SONORA (SPL): Es la presion del sonido expresada en decibeles
(dB).

NUMERO DE REYNOLDS: El nimero de Reynolds es un nimero adimensional que
expresa la relacion de las fuerzas inerciales a las fuerzas viscosas.

ORDENADA: Distancia que hay, en un plano, entre un punto y un eje horizontal, medida
en la direccion de un eje vertical.

PERFIL AERODINAMICO: Denominado como la forma del &rea transversal de un
elemento, que cuando se desplaza por el aire crea a su alrededor una distribucion de
presiones que genere el fendmeno de la sustentacion.

PREDICCION: Es el uso de un programa CFD para describir el estado de un modelo
fisico bajo condiciones por las que el programa CFD no ha sido validado.

RUIDO ESTRUCTURAL.: Es el ruido generado por las aeronaves que no proviene de los
sistemas propulsores

RUIDO: Se denomina como un sonido inarticulado, generalmente desagradable.

SIMULACION NUMERICA DIRECTA: Solucidn de la continuidad y Navier-Stokes sin
ecuacion de modelado.

SIMULACION: Se entiende como la operacion matematica y computacional de un
modelo que puede representar su comportamiento por cierto tiempo, usando técnicas
computacionales o la experimentacion artificial de un fenémeno.

VALIDACION: Es el proceso de determinar el grado en el cual un modelo es una
representacion exacta del mundo real desde una perspectiva del uso del modelo.

14



RESUMEN

En los dltimos afios el ruido producido por las aeronaves ha estado bajo mucho escrutinio
debido al creciente nimero de aeropuertos y aerolineas a nivel mundial. El ruido generado
por las superficies de control y los sistemas sustentadores, es comparado con el ruido
producido por los motores®. Un alerén es un punto de comienzo adecuado para estudiar y
entender el fendmeno Aero acustico, debido a la sustentacion adicional que este otorga y
debido a su geometria simple. Los objetivos de este proyecto de grado estan en simular
Aero acusticamente un perfil NACA 0012 con un aleron tipo ala morphing, para asi
estudiar la influencia del alerdn, para posteriormente validar estos resultados con un estudio
experimental realizado por Thomas F. Brookes et al?, en el articulo “Aeroacoustics
measurements in a wing-flap configuration”.

Una parte de este proyecto de grado estd enfocada en los conceptos basicos de la
aerodinamica que se deben tener en cuenta para realizar las simulaciones para luego entrar
en el campo de Aero acustica, enfocandonos en los mecanismos de produccion de ruido, en
las analogias acusticas y sobre todo en el manejo del programa de dindmica de fluidos
computacional, OpenFOAM, el cual fue la herramienta principal que utilizamos para llevar
a cabo las simulaciones, en el capitulo 3 se explicara mas a fondo el funcionamiento de este
programa.

Un modelo CFD de estado estable fue implementado para estudiar y predecir el
comportamiento del flujo alrededor del perfil NACA para luego calcular los datos
acusticos. Adicionalmente elaboramos un archivo para crear una malla estructurada tipo C,
la cual nos permitio tener un mayor control sobre el dominio computacional, el nimero de
celdas. El objetivo final del modelo CFD es predecir el flujo al rededor del perfil NACA
para asi encontrar las fluctuaciones de las presiones lo que nos llevara a predecir los niveles
de ruido que este genera, obteniendo graficas de nivel de presibn sonora contra la
frecuencia.

El perfil NACA escogido para llevar a cabo las simulaciones fue el NACA 0012 con una
cuerda de 0,4 m con un numero aproximado de Reynolds de 1517114.75, ya que se
tomaron valores como la densidad y la viscosidad a nivel del mar y una velocidad de Mach
0.17, tomando como referencia el articulo realizado por Thomas F. Brookes et al®, en el
articulo “Aeroacoustics measurements in a wing-flap configuration.” El solucionador usado
para las simulaciones fue simpleFoam el cual es un solucionador para flujo incompresible,

! Thomas F. Brookes et al Aeroacoustics measurements in a wing-flap configuration. Nasa Langley research
center, 2005.

? Ibid.

* Ibid.
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turbulento y de estado estable, cabe destacar que se realizé una modificacion al codigo del
solucionador, agregando la temperatura, con el objetivo de llevar un control en el nimero
Mach (0.17) a lo largo de la simulacion y el modelo turbulento escogido fue Spalart-
Allmaras el cual segin Jiggar Shah?, es el modelo turbulento que ofrece una mejor
exactitud en modelos turbulentos. Implementamos el método de discretizacion espacial el
cual segin Mottagiallah Taouil®, descompone la malla en celdas las cuales forman la malla
computacional debido a esto, este método de discretizacion espacial es el que mejor se
adapta a nuestra simulacion, este método de discretizacion estd representado en el
programa en el archivo fvSchemes el cual se encuentra en la carpeta system estas carpetas
seran profundizadas en el capitulo 3 de este trabajo de grado. Por medio de un estudio de
independencia se aumentd el refinamiento de la malla, buscando resultados mas exactos,
con este estudio de independencia la malla estructurada genero un total 2127979 celdas y
4255958 puntos, que fueron obtenidos al aproximarse a las variables propuestas por
Brookes, cabe destacar que no fue posible aumentar el refinamiento de la malla debido a
costos computacionales, una vez realizado estas configuraciones se procedié a realizar las
simulaciones.

Al momento de realizar las simulaciones fue claro que se presentaron una serie de picos
tonales, correspondientes a los vortices creados por el aleron y a las fluctuaciones de las
presiones fue encontrado que las fuerzas dinamicas en la region del intradds del perfil
presentaban un nivel de ruido, pero que su geometria no era responsable de la produccion
de ruido. Ademas, los resultados indicaron que la locacion en donde se presenta mayor
produccion de ruido es la region del alerén, afiadiendo que este aument6 cuando el angulo
del aler6n aumenta y cuando el numero de Mach aumenta, asi se pudimos corroborar los
resultados obtenidos por otros autores de forma experimental. Los resultados obtenidos de
OpenFOAM son bastantes similares con los datos obtenidos por otros autores de forma
experimental, pero se presentaron ciertas anomalias debido al refinamiento de la malla ya
que no fue posible conseguir un mejor refinamiento de esta debido a costos
computacionales. A pesar de esto los resultados obtenidos son confiables lo que permite
una confiabilidad en seguir usando OpenFOAM para futuras simulaciones.

Palabras claves: Aero acustica, analogias acusticas, dinamica de fluidos, ruido, superficies
de control, sistemas sustentadores, alerén, NACA 0012, OpenFOAM.

* Jiggar Shah. Aeroacoustics and Flow Dynamics of an airfoil with a Gurney Flap. Master of Science Thesis.
Delft University of Technology. 2015

® Taouil Mottagiallah. A Hardware Accelerator for the OpenFoamSparse Matrix-Vector Product MSc
THESIS. Delft University of Technology. 2009
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ABSTRACT

In recent years the noise produced by aircraft has been under much scrutiny because of the
growing number of airports and airlines worldwide. The noise generated by the control
surfaces and support systems, is compared to the noise produced by the engines®. A spoiler
Is an appropriate point of beginning to study and understand the aero acoustic phenomenon,
due to the additional support that this provides and because of its simple geometry. The
objectives of this project are in grade acoustically simulate one NACA profile Aero 0012
with a spoiler wing morphing type, in order to study the influence of the spoiler to further
validate these results with an experimental study by Thomas F. Brookes et al? Article
“Aeroacoustics measurements in a wing-flap configuration”.

Part of this degree project is focused on the basics of aerodynamics that should be taken
into account for the simulations and then enter the field of acoustic Aero, focusing on the
production mechanisms noise on acoustic analogies and especially in program management
computational fluid dynamics, OpenFOAM, which was the main tool we use to perform the
simulations.

A steady state CFD model was implemented to study and predict the flow behavior around
the NACA profile and then calculate the acoustical data. In addition we developed a file to
create a structured mesh type C, which allowed us to have more control over the
computational domain, the number of cells. The ultimate goal CFD model is to predict the
flow around the NACA profile in order to find the pressure fluctuations which lead us to
predict noise levels it generates, graphs obtaining sound pressure level versus frequency.

The profile NACA chosen to carry out the simulations was the NACA 0012 with a string of
0.4 m with approximately 1517114.75 Reynolds as values such as density and viscosity at
sea level and a speed of Mach took 0.17, with reference to the article by Thomas F.
Brookes et al®, in Article “Aeroacoustics measurements in a wing-flap configuration.” The
solver used for simulations was simpleFoam which is a solver for incompressible, turbulent
and steady-state flow, it should be noted that an amendment was made to the solver code,
adding the temperature, in order to keep track on the Mach number (0.17) along the
turbulent simulation and model chosen was Spalart-Allmaras which according Jiggar Shah?
is the turbulent model that provides better accuracy in turbulent models.

Thomas F. Brookes et al Aeroacoustics measurements in a wing-flap configuration. Nasa Langley research
center, 2005.

? Ibid.

* Ibid.

*Jiggar Shah. Aeroacoustics and Flow Dynamics of an airfoil with a Gurney Flap. Master of Science Thesis.
Delft University of Technology. 2015
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In this project, was used the method of spatial discretization according Mottagiallah
Taouil®, breaks down the screened in cells which form the computational grid because of
this, this method of spatial discretization is the best suited to our simulation, this method of
discretization is represented in the program in the fvSchemes file which is in the folder
system these folders will be deepened in chapter 3 of this paper grade. Through a study of
dependence refinement of the mesh it was increased, looking for more accurate results with
this study independence structured mesh generated a total 2127979 cells and 4255958
points, this vales were obtain in order to proximate to the vales of Brookes, note that it was
not possible to increase the mesh refinement due computational costs, once made these
settings proceeded to perform the simulations.

When making the simulations was clear that a number of pitch corresponding to the
vortices created by the spoiler and peaks fluctuations pressures was found that the dynamic
forces in the region of the lower surface of the profile had a noise level presented, but its
geometry was not responsible for the production of noise. In addition, the results indicated
that the location where higher output noise occurs

Is the region of the spoiler, adding that this increase when the angle of the wing increases as
the Mach number increases, thus could corroborate the results obtained by other authors
experimentally. The results of OpenFOAM are quite similar to the data obtained by other
authors experimentally, but some anomalies occurred due to mesh refinement as it was not
possible to get a better refinement of this because computational costs. despite this the
results obtained are reliable allowing reliability continue using OpenFOAM for future
simulations.

Keywords: Aero acoustic, acoustic analogies, fluid dynamics, noise, control surfaces,
support systems, spoiler, NACA 0012, OpenFOAM.

> Taouil Mottagiallah. A Hardware Accelerator for the OpenFoamSparse Matrix-Vector Product MSc
THESIS. Delft University of Technology. 2009
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INTRODUCCION

En las Ultimas décadas el trafico aéreo ha estado presentando un incremento constante y
segun el articulo publicado por la revista electrénica estrategia y negocios®, esta proyectado
que este continue creciendo en el futuro. Por otro lado, las densidades de la poblacion estan
creciendo y han sido localizadas en aproximaciones a los aeropuertos. Con el objetivo de
proteger estas poblaciones y contribuir a la disminucion de la contaminacion acustica, la
organizacion de la aviacion civil internacional (OACI) ha establecido ciertas regulaciones
que se encuentran en el Anexo 16 Proteccion del medio ambiente’, el cual trata de las
especificaciones para la certificacion relativa al ruido de las aeronaves, control del ruido y
de las unidades de intensidad a los efectos de ordenacion urbana. Debido a que estas
regulaciones son cada vez mas estrictas, la prediccion y reduccion del ruido de las
aeronaves ha conseguido un incremento en el interés de las empresas aeronauticas y las
aerolineas.

Seglin Thomas F. Brookes et al® solo durante las fases de despegue y aterrizaje de un vuelo,
el ruido generado por las aeronaves alcanza su maximo nivel. Durante estas dos fases de
vuelo, son presentados grandes niveles de ruido en las proximidades de los aeropuertos
como por ejemplo en el aeropuerto el Dorado ubicado en Bogotd Colombia, que segun el
articulo publicado por secretaria distrital del ambiente de Bogota®, el ruido supera los 65
decibeles reglamentados, lo cual trae como consecuencia quejas y protestas por parte de la
comunidad.

Las dos fuentes principales de ruido de las aeronaves pueden ser identificadas como los
motores y la estructura del avion como se puede observar en la ilustracion 1, la cual fue
tomada del articulo Aircraft noise simulation at DLR (2012) de Roland Ewert .Mientras que
en el despegue los motores trabajan a maxima potencia siendo la fuente principal de ruido,
en el aterrizaje los motores estan usualmente en ralenti y por lo tanto su contribucién es
menos dominante. Por este motivo se puede mostrar que durante la fase de aterrizaje el
ruido producido por las estructuras de las aeronaves se convierte en el mayor contribuidor
de ruido. Por esto los esfuerzos de las investigaciones realizadas por Thomas F. Brookes et

® Estrategia y negocios. Diez datos sobre el futuro de la aviacién en Latinoamérica. (en linea).
http://www.estrategiaynegocios.net/lasclavesdeldia/959631-330/diez-datos-sobre-el-futuro-de-la-
aviaci%C3%B3n-en-latinoam%C3%A9rica. 2016

” Organizacion de la aviacion civil internacional. Anexo 16.

® Brookes op. cit.

% Secretaria distrital del ambiente. Informacién general sobre la problemética de ruido. (en linea).
http://ambientebogota.gov.co/ruido
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al'® han estado centrados en la prediccién y la reduccién del ruido producido por la
estructura de las aeronaves.

El ruido producido por las estructuras se refiere a todas las partes estructurales como el
fuselaje, alas, sistemas sustentadores, superficies de control y tren de aterrizaje. El ruido es
creado por la interaccion de esas partes estructurales con el flujo de aire. Es conocido que
los elementos sustentadores, las superficies de control y el tren de aterrizaje son las fuentes
de ruido dominante la mayor parte del sustentacion adicional es creado por el aleron, es
por esto que en este proyecto de grado hemos centrado nuestro estudio en el alerén,
observando cémo influye esta superficie de control en el nivel de ruido.

/

Borde de Ala O/

— —

Interaccion entre el
Borde lateral aleron y el Motor a
del alerén s : ‘ - Reaccién
Tren de Aterrizaje Bahia del tren de Aterrizaje

lustracion 1: Fuentes de ruido de una aeronave, Airbus A340 (200). Re= 10e6, SPL ~95-97 dB, modificada
de Aircraft noise simulation at DLR (2012) de Roland Ewert

Planteamiento Del Problema

Segun el articulo publicado por la revista electrénica estrategia y negocios™, en los Gltimos
afios se ha presentado un crecimiento en las operaciones aéreas a nivel mundial, lo que ha
llevado a las diferentes aerolineas a buscar métodos que respondan a la demanda
presentada. Haciendo que este aumento de densidad de transito aéreo genere mucha mas
contaminacion auditiva en la zonas tanto urbanas como rurales y es desde este punto que se
toma para la busqueda de una reduccion de este problema.

Una fuente importante de ruido son los motores mas especificamente, en motores a
reaccion, las turbinas y reactores con expresa Roland Ewert*2. Sin embargo, en la maniobra
de aterrizaje, la aerodindmica del avion enfrentada al aire produce tanto ruido como el que

19 Brookes op. cit.
! Estrategia y negocios. op. cit.
12 Ewert Roland. Aircraft noise simulation at DLR. 2012.
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hacen los motores. En la siguiente ilustracion, tomada del articulo The ‘Silent” Aircraft
Initiative (2006), publicada por The Cambridge-MIT Institute, se pude observar las
principales fuentes de ruido de una aeronave en vuelo crucero, destacando 3 determinadas
alfabéticamente, donde A son los trenes de aterrizaje; B son las partes moviles y C son los
motores, donde presenciamos que la mayor fuente de ruido se presenta de color Rojo
pasando por una intermedia de color amarillo y la mas leve es de color azul.

lustracién 2: Simulacidn fuentes de ruido en el avion. (The ‘Silent” Aircraft Initiative (2006))

Comprobando que el ruido acustico producido por las aeronaves representa un area esencial
a la hora del disefio de aeronaves, se plantea la pregunta ¢;como se puede reducir ain mas el
ruido producido por las superficies de control de las aeronaves?
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OBJETIVOS

Objetivo General

. Simular Aero acusticamente un plano aeronautico con el fin de comprender el
fendbmeno Aero acustico que se presenta en las superficies de control de un plano
aeronautico, realizando una serie de simulaciones computacionales y andlisis tedricos para
asi observar la influencia de estas superficies, sobre el ruido acustico.

Objetivos Especificos

. Simular aerodindmicamente el plano aeronautico para llevar a cabo los diferentes
estudios.
. Digitalizar el plano escogido y transferirlo en el formato requerido por el software

para realizar las diferentes pruebas acusticas.

. Comparar los resultados de las simulaciones, con los datos experimentales
obtenidos por Thomas F. Brookes et al, en el articulo “Aeroacoustics measurements in a
wing-flap configuration.”
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ESTADO DEL ARTE

Con el aumento de las regulaciones ambientales impuestas por la organizacion de la
aviacion civil internacional (OACI) anexo 16. Se ha despertado el interés en el ruido
generado por la estructura de las aeronaves. Este ruido es méas notorio en el despegue y
aterrizaje. Aunque el ruido causado por la estructura de las aeronaves ha sido estudiado
extensivamente desde el afio de 1970, atin existe un entendimiento limitado de cuales son
exactamente los mecanismos fisicos que causas este fendmeno acustico. Un interés surgido
recientemente es el de ruido generado por los perfiles aerodinamicos ubicados en los
sistemas sustentadores de las aeronaves.

Existen algunos estudios experimentales que han ayudado a contribuir a este campo, entre
estos podemos destacar el estudio realizado por Block™ en el que se puede observar que los
alerones contribuyen significativamente al ruido generado por la aeronave. Mas tarde
Kendall'® uso el método de localizacién acustica el cual le permitié recrear mapas de
localizacion de la fuente de sonido de una aeronave y también demostraron que existen
fuentes de sonido significativas en el espacio que hay entre el final de perfil y el comienzo
del alerén ya que este pequefio espacio contribuye con la generacion de vortices.

Fink and Schlinker'” refutaron la hipotesis de Kendall publicando las caracteristicas
espectrales de estas fuentes de ruido. Varios modelos han sido desarrollados para estudiar la
generacion de sonido por las alas de las aeronaves. La comunidad Rotorcraft ha
desarrollado modelos empiricos para la prediccion del ruido producido por los perfiles
aerodinamicos de las aeronaves. Por otro lado se han desarrollado modelos especificamente
disefiados para describir el fenémeno del ruido generado por los alerones. Hardin®®
desarrollo un modelo de dos dimensiones, considerando los vértices de capa limite a lo
largo de todo el aleron. EI modelo de Hardin predijo que el ruido generado por el aleron en
ocasiones puede ser igual al ruido generado por los sistemas propulsores de la aeronave.

Mehdi et al*® propusieron un método de inestabilidad de vortice, el cual describe cémo
influye la inestabilidad del fluido en la generacion de ruido en los alerones, la validez de

3 Brookes Thomas F. Aeroacoustics Measurements of a wing- flap configuration. NASA Langley Research

center.2005

David G. Crighton. Airframe Noise. In Harvey H. Hubbard, editor, Aeroacoustics of Flight Vehicles:

Theory and Practice, volume 1, pages 391- 447. NASA RP 1258, 1991.

5 Ppatricia J. W. Block. Assessment of Airframe Noise. Journal of Aircraft, 16(12):834- 841, Sept. 1979.

16 James M. Kendall. Measurments of Noise Pro-duced by Flow Past Lifting Surfaces. AIAA 78-239, 1978.

7M. R. Fink and R.H. Schlinker. Airframe Noise Component Interaction Studies. AIAA 79-0668, 1979.

8 Jay C. Hardin. Noise Generation at the Side Edges of Flaps. AIAA 80-0978, 1980.

19" Mehdi R. Khorrami, Bart A. Singer, and M.A. Takallu. Analysis of Flap Side-Edge Flow edge for Noise-
Source Modeling. ASME 97NV22, 1997.
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este modelo tedrico aun no se ha determinado, por lo cual seria de gran interés investigativo
realizar estas validaciones.

En los ultimos afio los autores que han obtenido grandes avances en este campo han sido
Thomas F. Brookes el cual realizo un analisis experimental de un perfil NACA 0012 con
configuracion de ala convencional, centrdndose como era influencia del flap en la
generacion de ruido, otros autores que han llevado a cabo estudios similares han sido R.
Ewert et al”® y Sebastien Deck?, los cuales realizaron analisis actsticos en perfiles NACA
0012 y 63-215 respectivamente, la diferencia entre los estudios de Ewert et al, Sebastian
Deck y Brookes, es que los estudios de Ewert et al, Sebastian Deck fueron realizados
usando diferentes disefios de perfiles alares utilizando igualmente alerones convencionales.

En este trabajo de grado las simulaciones fueron realizadas usando un disefio de perfil alar
tipo ala morphing diferenciandonos del que fue usado por Thomas F. Brookes®’, para
posteriormente validar y comparar los datos con el trabajo realizado por Brookes y realizar
una conclusion de cual disefio alar es el que genera menos decibles de ruido, si los perfiles
alares convencionales o los disefios de ala morphing.

2 R. Ewert, C. Appel, J. Dierke, M. Herr. RANS/CAA based prediction of NACA 0012 broadband trailing

edge noise

and experimental validation.2009

Sebastien Deck. Zonal-Detached-Eddy Simulation of the Flow Around a High-Lift Configuration. AIAA
JOURNAL. Vol. 43, No. 11, November 2005

Brookes Thomas F. Aeroacoustics Measurements of a wing- flap configuration. NASA Langley Research
center.2005
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1. Aerodinamica

La aerodinamica al contener una temaética tan extensa, es necesario que se discriminen
ciertos temas que nos ayudaran a comprender el progreso del proyecto y a la vez su relacion
con este, es importante resaltar que esta ciencia tiene mucha influencia en nuestro trabajo
ya que es vital en el disefio, la construccion y el estudio de perfiles. Se tomara en cuenta la
aerodinamica subsonica, por lo tanto la informacién que se vea, sera generalizada o
enfocada a la aerodindmica subsonica. Las tematicas que se trataran son:

1.1. Perfil aerodinamico

Un perfil aerodinamico es un cuerpo que esta disefiado para aprovechar al maximo las
fuerzas originadas por las variaciones de velocidades y presiones de una corriente de aire.

Las fuerzas de presion tienen como resultante la resistencia y la sustentacion, que segin
Anderson®, si se determina la distribucién de presiones y esfuerzos cortantes sobre la
superficie, se obtienen las fuerzas aerodinamicas.

1.1.1. Terminologia de los perfiles aerodinamicos

En la llustracién 3, tomada del articulo elaborado por Anderson, D. y Eberhardt, S. (2009)
de la revista A physical description of flight, Se representa graficamente la nomenclatura
utilizada para definir las secciones de los perfiles aerodindmicos.

Borde de

ataque Linea de curvatura media

Extrados

Radio de -~

curvatura ' Intradds \\ Borde de
del borde Espesor maximo Cuerda salida
de ataque Espesor maximo de la

linea de curvatura media

llustracion 3: Nomenclatura de un Perfil, Anderson, D, A physical description of flight. (2009)

2 ANDERSON, John. Fundamentals of aerodynamics. 3" Edicién. New York, United States: Mc Graw Hill.
2001. p. 281.
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Esta nomenclatura esta definida como:

1.

o

Cuerda: Como indica Carmona?*, la cuerda es un linea recta imaginaria que une al
borde de ataque, con el borde de salida.

Borde de ataque (entrada): Es el punto extremo delantero de la linea de curvatura;
es quien tiene el primer contacto con las corrientes de aire, y distribuyendo dichas
corrientes en el extradds y el intrados.

Borde de salida (fuga): Es el punto extremo de la parte trasera de la linea de
curvatura, donde se unen las corrientes de aire que provienen del extrados y el
intrados.

Extrados: Parte superior del perfil

Intrados: Parte inferior de un perfil.

Radio de curvatura del borde de ataque: Define la forma del borde de ataque; es
el radio de un circulo tangente al extrados y al intradds, con su centro situado en la
linea tangente en el origen a la linea de curvatura media.

Espesor maximo: Distancia maxima que existe entre el extradds y el intradds.
Espesor méaximo de la linea de curvatura: Es la maxima distancia entre la linea
de curvatura media y la cuerda.

Linea de curvatura media: Es una linea equidistante entre el intradds y el
extrados, la forma de esta linea es muy importante en las caracteristicas
aerodindmicas del perfil, segtn lo indica Anderson?.

1.1.2. Centro de Presiones en un perfil

Con respecto a un cilindro, un perfil aerodinamico tiene mayor sustentacion; para que en un
cilindro exista sustentacion, es necesario que haya una circulacion y una velocidad de la
corriente libre del aire, lo que quiere decir que en un cilindro se consigue la circulacion por
medio de la rotacion, mientras que en el perfil la circulacion se establece por su geometria.

La llustraciéon 4, tomada del libro de Isidoro A. (2010) aerodindmica y actuaciones del
avion déecima edicion; muestra la distribucion de presiones para un perfil simétrico con un
angulo de ataque igual a cero grados, tiene el comportamiento mostrado, y se puede
observar que la presion sobre toda la superficie aerodindmica no es uniforme como indica
Carmona en su libro.

% CARMONA, Anibal. Aerodinamica y Actuaciones del Avién. 10 Edicién. Madrid, Espafia: Paraninfo.
2000. p. 79.
% ANDERSON, John. Introduction to Flight. 3" Edicién. New York, United States: Mc Graw Hill. 1989. p.

179.

% CARMONA, Op. cit., p. 85
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llustracién 4: Distribucion de Presiones de un perfil simétrico con un angulo de ataque a 0° (Isidoro A.
(2010) aerodinamica y actuaciones del avion décima edicién)

Si el perfil cambia su angulo de ataque, las lineas de presiones cambiaran, como se observa
en la llustracion 5, tomada del libro de Isidoro A. (2010) aerodinamica y actuaciones del
avion décima edicion; muestra un aumento de velocidad en el extrados con respecto a las
corrientes de velocidad, y una disminucion de la velocidad en la parte del intradds. Al
aumentar la velocidad en el extradds también aumenta la presion negativa o succion,
mientras que en el intradds, por la disminucién de velocidad presentada en esta parte,
también disminuye la presién negativa. Segun lo indica Houghton?’, la distribucion de
presiones es una fuerza dirigida hacia arriba, y la componente perpendicular a esta fuerza
sera la sustentacion. El centro de presiones es el punto donde se puede considerar aplicada
la fuerza resultante. Donde L,y L; representan las fuerzas de sustentacion en el perfil.

Le

A

-

5O

Tl;

llustracion 5: Distribucion de Presiones de un perfil simétrico con un angulo de ataque positivo (Isidoro A.
(2010) aerodinamica y actuaciones del avion décima edicién)

Si existe un aumento en el angulo de ataque, el centro de presiones se ubicara en la parte
delantera del perfil, como se observa en la llustracién 6, tomada del libro de Isidoro A.
(2010) aerodinamica y actuaciones del avion décima edicidn; muestra que la resultante de
la distribucion de presiones estara inclindndose hacia la parte posterior, donde “C.P.”
representan los coeficientes de presiones del perfil, esto debido a las presiones negativas
que se presentan en el borde de ataque, en la parte superior del perfil (en el extrados).

2 HOUGHTON, E, and CARPENTER, P. Aerodynamics for Engineering Students. (5% edicién). London,
England: Butterworth-Heinemann Editorial. 2003. p. 19.
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llustracioén 6: Desplazamiento del C.P., cuando se cambia el angulo de ataque (Isidoro A. (2010)
aerodindmica y actuaciones del avion décima edicion)

Las presiones presentadas en el extradds y el intradds depende de la densidad del aire y del
cuadrado de la velocidad, segiin Carmona®®, estas dos variables se pueden asociar en una
sola, denominada presion dinamica (q), esta variable se define como:

q=3p.V? )
Donde p es la densidad y V es la velocidad.

1.2. Nomenclatura NACA

La nomenclatura de los perfiles, se identifica con la palabra NACA, seguida de una serie de
nameros, los cuales determinan las propiedades y/o caracteristicas de dicho perfil; también
existen perfiles tipo Clark Y, Goétingen y RAF. Los digitos que identifican a los perfiles
NACA, representan caracteristicas importantes para poder construir, o dibujar el perfil.
Como lo indica Anderson®, los perfiless NACA constan de cuatro, cinco y seis digitos,
segun correspondan sus caracteristicas.

Para explicar las caracteristicas del perfil NACA de cuatro digitos, se tomara como ejemplo
el perfil NACA 2412, y sus digitos representan, segiin Roncero®:

e El primer digito (2) representa la ordenada maxima de la linea de curvatura media
en porcentaje de la cuerda, en este caso 2%.

e El segundo digito (4) representa la posicién de la ordenada maxima de la cuerda en
décimas, para este caso 40%.

8 CARMONA, Op. cit., p. 87
2 ANDERSON, John. Fundamentals of aerodynamics. Op. Cit.,p. 283
% RONCERO, Sergio. Introduccion a los perfiles NACA. Espafia: Universidad de Sevilla, 2011.
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e EI tercer y cuarto digito (12), representan el espesor maximo del perfil en
porcentaje de la cuerda: 12%.
Los perfiles simétricos, hacen parte de este conjunto de perfiles NACA con cuatro digitos,
como por ejemplo el usado en este proyecto, perfil NACA 0012, con el 12% de espesor.

Para explicar las caracteristicas del perfil NACA de cinco digitos®!, se tomara como
ejemplo el perfil NACA 23015, y sus digitos representan:

e EIl primer digito (2), identifica, aproximadamente, el valor de la ordenada maxima
de la linea de curvatura, en porcentaje, para este caso 2%.
e El segundo y tercer digito (30), designa el doble de la posicion de la ordenada
maxima (15%)
e El cuarto y quinto digito (15) representa el porcentaje del espesor maximo, para este
caso el 15%.
El perfila NACA de seis digitos, se representara con el perfil NACA 64,-015.

e EIl primer digito (6), identifica el tipo de serie para conocer el tipo de distribucion
de espesor empleada, en este caso la serie 6.
e El segundo digito (4), representa el minimo de presion del perfil simétrico en
decimas de cuerda (40%).
e Tercer digito (2), indica las decimas de la semiamplitud del intervalo alrededor del
coeficiente de sustentacion ideal, en este caso el intervalo que se debe utilizar es de
mas 0 menos 0,2
e Cuarto digito (0), es el coeficiente de sustentacién ideal multiplicado por 10
e Quinto y sexto digito (15) representa el porcentaje del espesor maximo, en este
caso es de 15%.
Para los perfiles NACA con seis digitos, existe un régimen de flujo laminar de capa limite
en la mayor parte del perfil, por ende este tipo de perfiles presentan una gran resistencia a la
friccion.

1.3. Flujo compresible

De manera general, sin importar su tipo, al presentarse un aumento de presion siempre se
va a originar un cambio o reduccién de su volumen®?, por esta razén los fluidos, todos, son
compresibles, cuando los fluidos poseen un cambio demasiado grande se les considera a su
flujo como compresible.

38 ANDERSON, John. Fundamentals of aerodynamics. Op. Cit. p. 283
%2 CARMONA, Op. cit., p. 87
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En resumidas palabras el flujo compresible es aquel en el que su densidad varia
apreciablemente como resultado de fluir. Y esta compresibilidad se presenta en el flujo, no
en el fluido. En un flujo usualmente tiene cambios en la presion, asociados con cambios en
la velocidad. En general, estos cambios de presion induciran a cambios de densidad, los
cuales influyen en el flujo, si estos cambios son importantes los cambios de temperatura
presentados son apreciables.

Segn el articulo virtual de Mecanica de fluidos® los podemos clasificar segin el nimero
de Mach (M):

e Practicamente incompresible: M < 0.3 en cualquier parte del flujo. Las
variaciones de densidad debidas al cambio de presion pueden ser despreciadas. El
gas es compresible pero la densidad puede ser considerada constante.

e Flujo subsénico: M > 0.3 en alguna parte del flujo pero no excede 1 en ninguna
parte. No hay ondas de choque en el flujo.

e Flujo transénico: 0.8 <M < 1.2. Hay ondas de choque que conducen a un rapido
incremento de la friccion y éstas separan regiones subsonicas de supersonicas
dentro del flujo. Debido a que normalmente no se pueden distinguir las partes
viscosas y no viscosas este flujo es dificil de analizar.

e Flujo supersoénico: 1.2 <M < 5. Normalmente hay ondas de choque pero ya no hay
regiones subsdnicas. El analisis de este flujo es menos complicado.

e Flujo hipersénico: M > 5. Los flujos a velocidades muy grandes causan un
calentamiento considerablemente grande en las capas cercanas a la frontera del
flujo, causando disociacion de moléculas y otros efectos quimicos.

1.4. Flujo incompresible

Pero hay casos en donde el flujo se estima que o mantiene una densidad constante a lo largo
de todo el flujo. Lo que genera que el volumen del fluido se mantenga sin alteracion alguna,
es por eso que los liquidos se les denominan incompresibles ya que su densidad es muy
pequefia y presenta variaciones muy pequefias®.

%3 Mecanica de fluidos. Flujos. (en linea). https://fisicaproyecto.wordpress.com/flujos/. 2016
% ANDERSON, John. Fundamentals of aerodynamics. Op. Cit. p. 283
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La suposicién de un flujo incompresible fue utilizada por Daniel Bernoulli (n. 1700 —m.
1782) en los experimentos que le ayudaron a formular el Teorema que lleva su apellido y
que es de vital importancia, junto con la ley de la continuidad, para el estudio de la
aerodinamica de los perfiles.

La gran diferencia de estos dos flujos, tanto compresible como incompresible, radica en la
densidad de las particulas.

1.5. Numero Reynolds

El Nimero Reynolds es uno de los parametros méas importante con respecto al flujo de los
fluidos, este pardmetro adimensional puede derivarse en parametros fisicos, mientras se
consideran las dimensiones fisicas de las propiedades, que determinan la relacion de la
inercia en las fuerzas viscosas sobre el volumen del fluido, como indica Kuethe en su
texto®. Se puede considerar que dentro de una tuberia fluye un liquido, y en dicha tuberia
se inyecta un trazador; se considerara que el liquido viaja a velocidades bajas, entonces el
trazador se mueve linealmente en la direccion axial, mientras que si el liquido viaja a
velocidades altas las lineas del flujo se desorganizan y el trazador se dispersara
rapidamente. Cuando el flujo es lineal se le denomina flujo laminar, mientras que el flujo
erratico obtenido a mayores velocidades se le denomina flujo turbulento.

Las propiedades del flujo laminar dependen de las caracteristicas y las dimensiones del
flujo; es decir, que cada vez que aumenta el flujo mésico también aumentan las fuerzas del
momento o inercia, estos efectos son contrarrestados por la friccién o fuerza de viscosidad
del fluido.

El nimero de Reynolds estd en funcion de la densidad, el didmetro de la tuberia, la
velocidad, y la viscosidad dindmica; en caso de que depende de la viscosidad cinematica,
no dependerd ni de la viscosidad dinamica ni de la densidad.

pDV
1l

Re = )

Donde p es la densidad, D es la distancia, IV es la velocidad y p es la viscosidad.

El nimero de Reynolds proporciona una informacion de la perdida de energia causada por
efectos viscosos; es un nimero adimensional. Cuando las fuerzas viscosas ejercen

% KUETHE, A, and, YEN CHOW, C. Foundations of Aerodynamics. 5ta edicién, Canada: John Wiley &
Sons, Inc. 1976. p. 364
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un efecto dominante en la perdida de energia, el nimero Reynolds seré pequefio y se
encontrara en flujo laminar.

1.6. Ecuacion de continuidad

En mecanica de fluidos la ecuacidn de continuidad es un caso particular del principio de
conservacion de la masa, ya que esta es la encargada de describir el comportamiento de un
fluido dentro de un conducto cerrado con una seccion variable.

Esta es basada en que el caudal de un fluido, denominado “Q”, tiene que permanecer
constante a lo largo de su recorrido por este conducto de seccién variable, mas
explicitamente es definida como

“la masa de un fluido m; que pasa por segundo a traves de la superficie S; es igual a la
masa m, que pasa por segundo a través de la S,”%.

En la ilustracién 7, tomada del libro Introduction to flight 3" edicion (1989) John
Anderson, se observa como es el comportamiento de un fluido en una tuberia.

s P Sl

llustracién 7: Ecuacion de continuidad (Introduction to flight 3 edicion (1989) John Anderson)
Sabiendo que:

Sl *All

m=p = ©)

/ . . Sq1 *Al . .
Donde: m; = masa de un fluido; p = Densidad; 1A—t1 = el espacio recorrido en un
incremento de tiempo; Si el At es cero la ecuacion quedaria:
my=p-S51-" 4)
Lo mismo para la otra seccién

my = py- Sy Vs %)

% CARMONA, Op. Cit., p. 48
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Si el fluido que manejamos es compresible, y aplicando la conservacion del caudal

pr1-S1:Vi=p2-52-V; (6)
Si el fluido es incompresible, y su densidad es igual quedaria:
S]_'Vlz SZ'VZ (7)

1.7. Sustentacién

Para definir el flujo de aire, hay que tener en cuenta que este se da gracias a la relacion que
existe entre la presion estatica, y la velocidad definida por Bernoulli*’. Al observar el
comportamiento de un ala completa con un perfil aerodinamico definido, en un tanel de
viento, se observara que el ala esta sometida a la velocidad de corriente de aire V, la
densidad p, y las fuerzas de la corriente de aire establecidas en dicho tunel de viento; la
medicién de la fuerza de la corriente de aire en sentido perpendicular se definird como
sustentacion®.

Como se puede observar en la llustracion 8, tomada del articulo Metodologia préactica para
aprender los conceptos de empuje, presion y velocidad de un fluido (2010) Ronald Garcia
Sanchez Universidad Distrital Francisco Jose de Caldas, la fuerza aerodindmica ejercida
sobre la seccion del perfil aerodindmico tiene una direcciobn mas o menos vertical; por su
parte la fuerza completamente vertical que se presenta en la geometria del perfil, se le
denomina sustentacion.

fuerza de sustentacion

N [
M
[/ “‘-.“
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Wy |“
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llustracion 8: Fuerza de sustentacion en un perfil aerodindmico (Metodologia préctica para aprender los
conceptos de empuje, presion y velocidad de un fluido (2010) Ronald Garcia Sanchez)

El coeficiente de sustentacion presentado en una forma con geometria aerodinamica,
aumentara cada vez que su angulo de ataque aumente; el aumento de las fuerzas
sustentadoras tienen un angulo limite, en caso de que se presente una disminucion rapida o

¥ ANDERSON, John. Fundamentals of aerodynamics. Op. Cit. p. 283
%8 Ibid.
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caida repentina de la sustentacion, se le denominara perdida. Segin Ofate®, dicha perdida
se da a ciertos &ngulos de ataque, para cada perfil este angulo varia, y se le determina
angulo de pérdida o angulo critico.

La pérdida de la sustentacion del ala, es uno de los factores mas criticos con respecto a la
seguridad del vuelo®, aunque hay que aclarar que el riesgo es mayor, si la aeronave no se
encuentra a la altitud suficiente, como para poder volver a la operacion normal de la
aeronave.

En la llustracion 9, tomada del articulo Principios bésicos de vuelo, de Miguel Angel
Mufioz, se observa que la capa limite tiene mayor dificultad para permanecer adherida a la
parte superior del perfil (extrados), a medida que aumenta el angulo de ataque de dicho
perfil. El desprendimiento de la capa limite depende del angulo de ataque, es decir, que
entre mayor sea el angulo de ataque presentado en el perfil aerodinamico, el
desprendimiento de la capa limite sera cada vez mas cercano a la parte delantera del perfil,
por ende se dice que el ala entra en perdida, y por esto se produce la disminucién de la
sustentacion de una forma brusca.

Transicién a
turbulencia

Transicion a

— turbulencia

Transicién a
turbdencin trtrdmrecin

" Angulo de ataque a 16°

lustracion 9: Incremento del angulo de ataque, y variacién del flujo presentado en el perfil (Principios
basicos de vuelo, de Miguel Angel Mufioz)

1.8. Resistencia Aerodinamica

Como se puede observar en la ilustracion 10, tomada del articulo Principios basicos de
vuelo, de Miguel Angel Mufioz, la resistencia aerodinamica es una fuerza que se opone al
desplazamiento del avién en el aire, para contrarrestar esta fuerza, segun Ofiate*, es
requerido el empuje necesario de los motores. Es decir que mientras el peso del avion es

9 OISIATE, Antonio. Aerodinamica Practica. 5 edicién. Madrid, Espafia: Paraninfo. 1994. p. 124
“0 ONATE, Antonio. Aerodindmica Practica. 5 edicién. Madrid, Espafia: Paraninfo. 1994. p. 124
41 1

Ibid.
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compensado por la sustentacion del ala, por otro lado la resistencia depende de la fuerza de
empuje que genera el motor o los motores.

Sustentacion

. = . »= Resistencia
‘\"Tf( —— (Drag)

Empuje
(Thrust)

Peso
{Weight)

llustracion 10: Fuerzas presentadas en una aeronave (Principios béasicos de vuelo, de Miguel Angel Mufioz)

Cabe aclarar, que si la aeronave presenta una resistencia pequefia, los motores o el motor
requerido por esta aeronave, podran requerir de un empuje menor, menor tamafio, menos
consumo, menos peso, entro otras, lo cual mejorara el desempefio de una aeronave a un
menor costo®?,

Existen varios tipos de resistencia®, las cuales seran relacionados a continuacion:

La resistencia de friccion: Es la fuerza de rozamiento la cual contradice al
desplazamiento de un cuerpo en el aire. Esta friccion existe entre las particulas del
aire, y la superficie exterior del cuerpo, también conocida como el area mojada.

La resistencia de presion: Se debe a la distribucion de las presiones, que es
originada alrededor del sélido. Para explicar este fendmeno se puede tomar como
ejemplo el caso de una placa plana, la cual es expuesta a una corriente de aire, la
presion en la parte delantera de dicha placa es mucho mayor que la presion de
atmosfera estandar, esto se debe al fendmeno Ilamado apilamiento, el cual se define
como la presion que empuja la placa plana hacia la derecha, y por eso seria
necesario ejercer una fuerza para poder mantener inmovil la placa ;y existe otro
fendmeno que se presenta en la parte posterior de la placa plana, en la estela
turbulenta, este fenomeno se le llama aspiracion. Este fendmeno no solo se presenta
en las placas planas, ya que en la aeronave también se enfrenta a una resistencia de
presién, debido al apilamiento y a la aspiracién que se presenta.

2 CARMONA, Op. Cit., p. 48
* ONATE, Op. Cit., p. 150.
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» |a resistencia parasita: la cual es la suma de la resistencia de friccion y de la
resistencia de presion que tienen todos los cuerpos.

1.9. Mencion de las Ecuaciones de Navier - Stokes

Isaac Newton fue uno de los primeros en dar un estudio matematico de la dindmica de un
fluido, aplicando sus leyes mecanicas al movimiento de un fluido, hasta llegar a Claude-
Louis Navier e independientemente, George Gabriel Stokes quienes dieron un acercamiento
a este modelo con el término de viscosidad creando un conjunto de ecuaciones que hoy
conocemos como “Navier-Stokes”*.

Y estas son ecuaciones expresadas en derivadas parciales no lineales que describen el
comportamiento de un fluido mediante la subsistencia de la cantidad de movimiento, la
energia y la masa.

pat+pu +pv—+pwau——Z—Z+;—x(>\V.V+2ug—z)+;—y[u(g+g—Z)]+
G+ 50l ®)
P2+ pust+ pr s 2+ pw zz——Z—i+;—x u(g—Z+z—;‘)]+%(>\v.V+2ug—;)+
sl G +3)] ©

%(xv.v+2u";—vzv)
(10)

Aqui se representan las ecuaciones de Navier-Stokes completas con las condiciones de un
fluido inestable, compresible y con viscosidad, todo esto en sus tres dimensiones.

Son importantes estas ecuaciones en nuestro trabajo ya que estas modelan una gran de
variedad de fenomenos fisicos complejos o fendmenos que involucren a fluidos
newtonianos, los cuales son considerados como aquellos fluidos en los que su viscosidad

* ANDERSON, John. Fundamentals of aerodynamics. Op. Cit. p. 729
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puede considerarse constante en el tiempo®. Y para su solucién aproximada recurrirnos al
analisis numérico por medio de métodos numéricos o dindmica de fluidos computacionales

1.10. Ala Morphing

Con el objetivo de responder a la creciente demanda de reducir combustible y reducir los
costos operacionales asociados con las nuevas generaciones de aeronaves, en los ultimos
afios se han realizado investigaciones extensivas para desarrollar la tecnologia de ala
morphing. Esta tecnologia permitira mejorar el rendimiento aerodindmico de las aeronaves,
y generando que las aeronaves puedan adaptarse a cualquier condicion de vuelo que se
presente. Ademas la tecnologia ala morphing sera usada para mejorar el rendimiento de las
aeronaves, remplazar las superficies de control convencionales, reducir el arrastre®®
reducir vibraciones y reducir el ruido durante el despegue y aterrizaje.

Esta tecnologia también puede ser beneficiosa debido al uso de materiales compuestos, ya
que estos se adaptarian a las necesidades a la hora de la fabricacion del ala morphing.

Como se muestra en la siguiente imagen, la cual fue tomada del articulo Morphing Aircraft
Technology — New Shapes for Aircraft Design (2006), escrita por Terrence A. Weisshaar,
el implemento de este tipo de tecnologias no es nuevo. En el pasado, las aeronaves han
usado geometrias variables, trenes de aterrizajes variables, alerones retractiles y toberas de
geometria variable, estos fueron los primeros pasos de la tecnologia morphing.

Alerones para despegue y

aterrizaie

Tren de aterrizaje retractil. Morro de incidencia

variable

llustracién 11: Comienzos de la implementacion de la tecnologia morphing (Terrence A. (2006), Morphing
Aircraft Technology — New Shapes for Aircraft Design)

*> ANDERSON, John. Fundamentals of aerodynamics. Op. Cit. p. 729
*® Terrence A. (2006), Morphing Aircraft Technology — New Shapes for Aircraft Design)

37



El incremento en el interés de este tipo de tecnologia, se puede observar en los estudios
realizados los ultimos afios, un ejemplo de estos fue el realizado por la NASA en conjunto
con el laboratorio de investigaciones de la fuerza aérea de los estados unidos y la firma de
ingenieria FlexSys Inc., los cuales crearon un nuevo tipo de ala la cual adapta sus &ngulos
de flap, automaticamente, de -2 grados a 30 grados, permitiendo que la aeronave obtenga
un mejor rendimiento aerodindmico y genere menos niveles de ruido, la imagen que se
presenta a continuacion, tomada del articulo virtual “La NASA prueba con éxito su sistema
de alas transformables para aviones” (2015) escrito por Carlos Zahumenszky *’se muestra
esta aeronaves con el tipo de configuracion alar de tipo ala morphing.

llustracién 12: Aeronave con ala morphing creada por la NASA (Zahumenszky (2015), La NASA prueba
con éxito su sistema de alas transformables para aviones)

En el presente trabajo de grado, realizamos las simulaciones del perfil NACA 0012
implementando este tipo de tecnologia, pensando en las nuevas tecnologias que se estan
aplicando en el disefio de aeronaves.

" La NASA prueba con éxito su sistema de alas transformables para aviones. (en Linea).
http://es.gizmodo.com/la-nasa-prueba-con-exito-su-sistema-de-alas-transformab-1700951995. 2015
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2. Aero acustica

La Aero acustica es el estudio del sonido generado aerodinamicamente por el flujo
inestable y por las fuerzas aerodindmicas fluctuantes, incluyendo la influencia de cualquier
cuerpo solido que se encuentre en el flujo de aire. Para entender y predecir el ruido
generado por las aeronaves Sir James Lighthill*®* formulo una analogia actstica la cual
presenta una definicion formal de un campo acustico en un flujo de aire. Esta analogia
sembrd las bases de la Aero acUstica moderna. Los Ultimos afios se han formulado diversas
analogias acUsticas como por ejemplo las de Curle*, Power® y Fowes williams®, las
cuales proporcionan un mejor entendimiento de como se origina el fenémeno acustico.
Aunque estas analogias no son usadas directamente en este proyecto de grado, han sido
necesarias para poder entender como se comporta la Aero acustica.

2.1. Propiedades de la Aero acustica

Segln Thomas Huttl®* el sonido es una perturbacion isentrépica de la presion P, la cual se

propaga en forma de onda en un medio compresible a una velocidad dada por:

/ dp
Co = E = 1/]/RT (11)

Donde S=S, son las propiedades isentropicas del aire, Y la relacion dada por Cp/cv de un
gas ideal, R es la constante del gas y T es la temperatura en kelvin. La velocidad del sonido
Con en el aire es 334 m/s (20 °c).

2.1.1. Nivel de presién sonora

El nivel de presion sonora, SPL por sus siglas en inglés, es una escala logaritmica usada
para medir la presion sonora relativa a un valor de referencia (unidades decibeles “dB”).
Como lo afirma M.S Howe®™ la escala logaritmica es usada debido a que el oido humano es

*8 Michael J Lighthill. On sound generated aerodynamically. i. general theory. Proceed-ings of the Royal
Society of London. Series A. Mathematical and Physical Sciences, 211(1107):564-587, 1952.

** N Curle. The influence of solid boundaries upon aerodynamic sound. Proceedings of the Royal Society of
London. Series A. Mathematical and Physical Sciences, 231(1187):505-514, 1955.

%0 Alan Powell. Theory of vortex sound. The journal of the acoustical society of America, 36(1):177-195,
1964.

51 JE Ffowcs Williams and David L Hawkings. Sound generation by turbulence and sur-faces in arbitrary
motion. Philosophical Transactions of the Royal Society of London A: Mathematical, Physical and
Engineering Sciences, 264(1151):321-342, 1969

52 Huttl Thomas. Large-Eddy Simulation for Acoustics. Cambridge University. (2006)

> Howe M.S. Theory of Vortex Sounds. Boston University. (2003).
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capaz de percibir un gran rango de decibles. El valor de referencia es asumido como lo
minimo que puede percibir una persona (Pref= 2x10-5 Pa)

SPL = 20log,, (’;—mf) (12)

Es importante aclarar que estas perturbaciones en la presion son pequefias (120 dB,
perturbaciones relativas Prms/Po = 2x10-4). Esto es importante ya que:

1) Segin M.S Howe*, la propagacion del sonido puede ser estudiada linealizando
las ecuaciones de Navier Stokes.

2) Las ondas acusticas son portadoras de una pequefia fraccién de la energia total
del flujo.

2.2. Mecanismos de propagacion del ruido

Es importante entender los mecanismos de flujo que inducen la generacion de ruido para asi
poder mitigar su produccion. Los mecanismos de produccion de ruido dependen del campo
de flujo asociado y también de parametros del flujo como el nimero de Reynolds, el tipo de
capa limite y la geometria del objeto que se encuentra en el flujo. Sin embargo no se puede
generalizar para todos los casos, a continuacion se presentaran los tres tipos de generacion
de ruido més dominantes, como lo presenta Thomas Huttl®® afirmando que estos
mecanismos de propagacién son las principales razones por las cuales se genera ruido, y en
la ilustracion 13, tomada de la tesis de maestria Aeroacoustics and Flow Dynamics of an
airfoil with a Gurney Flap (2015) de Jiggar Shah, se observa como funcionan estos
mecanismos de generacion de ruido.

2.2.1. Ruido causado por vortices:

Es el ruido producido por la generacion de vortices que se originan cuando el flujo pasa a
través de un cuerpo, como por ejemplo un cilindro, lo cual causa perturbaciones en la
presion lo cual irradia sonido. El ruido generado tiene una frecuencia caracteristica.

2.2.2. Turbulencia- ruido por la interaccion de la estructura

Es el ruido producido cuando corrientes de flujo turbulento chocan con la superficie del
objeto, lo cual trae como consecuencia la generacion de ruido.

* Howe M.S. Theory of Vortex Sounds. Boston University. (2003).
> Huttl Thomas. Large-Eddy Simulation for Acoustics. Cambridge University. (2006)
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2.2.3. Ruido generado en el borde de salida

Es el ruido generado en el borde salidas de los objetos , debido al desprendimiento de la
capa limite, lo cual produce vértices que a su vez trae como consecuencia perturbaciones en
la presion produciendo ruido®. En este mecanismo de generacién el ruido también puede
ser producido debido a inestabilidades en la capa limite que recorre el objeto. Para el caso
de este proyecto el mecanismo de generacion de ruido que se presente es el generado en el
borde de salida, ya que se esta tomando como estudio principal como influye el alerén en
este fendmeno, teniendo en cuenta que se esta tomando un disefio alar tipo ala morphing
visto en el capitulo anterior, pensando en las tecnologias futuras que se estan aplicando en
el disefio aeronautica como por ejemplo la aplicada por la NASA® en la que se esta
comenzando a implementar la tecnologia ala morphing.

Sonido
Fluio N . Cilindro Ehdo / N
/ TN P 3
Perfil serodindmi

) .
== ' , @ 2 > o e —

Perfil aerodindmico

Fluo ; —_— N\

29 2902

°929 9

lustracién 13: Mecanismos de generacion de ruido (Aeroacoustics and Flow Dynamics of an airfoil with a
Gurney Flap (2015) de Jiggar Shah)

2.3. Dindmica de fluidos computacional y Aero acustica computacional

La dindmica de fluidos computacional (CFD por sus siglas en inglés) ha alcanzado un nivel
que permite a industrias resolver muchos problemas de rutina usando ciertas herramientas
como por ejemplo herramientas estructurales, térmicas, en las que se pueden resolver
problemas estructurales, de calefaccidn, entre otros®, sin embargo atn quedan por resolver
ciertos problemas como la precisién a la hora de obtener los resultados y el gran costo
computacional que este tipo de simulaciones conlleva , por este motivo, por mucho tiempo

% Aeroacoustics and Flow Dynamics of an airfoil with a Gurney Flap (2015) de Jiggar Shah

5 La NASA prueba con éxito su sistema de alas transformables para aviones. (en Linea).
http://es.gizmodo.com/la-nasa-prueba-con-exito-su-sistema-de-alas-transformab-1700951995. 2015

%8 Kaloyanov Teodor Investigation of 2D Airfoils equipped with a trailing edge flaps. MSc in Wind Energy.
Technical University of Denmark. 2011.
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este tipo de trabajos acusticos, fueron basados en experimentos y estudios analiticos, pero
los sorprendentes avances en la tecnologia informéatica han hecho posible un enfoque
numerico, ese enfoque numeérico es llamado Aero acustica computacional, CAA por sus
siglas en ingles.

La dindmica de fluidos computacional (CFD) y la Aero acustica computacional (CAA) son
herramientas de suma importancias para poder entender y comprender el fenémeno Aero
acUstico. Como lo afirma Farshad Rezaei et al*® la CAA es capaz de modelar tanto las
fuentes de ruido aerodindmicas como la propagacién del campo de ruido.

El flujo del fluido en la fuente y la propagacion de las ondas de sonido, ambos entran en el
fendmeno de los fluidos es por este motivo que estos son resueltos usando métodos CFD.
La principal restriccion de CAA es que las fuentes computacionales requieren modelar todo
el dominio del flujo, por lo que en ocasiones se presentan errores. Debido a esto Teodor
Kaloyanov®® propone una solucién préctica para estos problemas que es:

1) Establecer rangos de frecuencia entre 20 y 200000 Hz, y a su vez que la simulacion se
ejecute por un periodo de tiempo extendido.

2) Extender la distancia entre la fuente y el receptor.

3) La magnitud de la presion acustica debe ser menor que la magnitud de la presion
hidrodindmica.

2.3.1. Definicién de Aero acustica computacional

Jiggar Shah® afirma que la Aero acUstica computacional se entiende como un proceso en el
cual se usan una serie de numeraciones computacionales para producir informacion
acustica resultado de fendmenos aerodindmicos, obviamente incluyendo todos las técnicas
acusticas (analogia de Lighthill, el método Kirchhoff, las ecuaciones Ffowcs Williams—
Hawkings), las linealizaciones de las ecuaciones de Euler, combinado procesos con CFD,
tratamientos semi-empiricos como por ejemplo las generaciones de ruido estocésticas
(SNGR por sus siglas en inglés), e incluso las simulaciones numéricas directas (DNS por
sus siglas en inglés) .Varios investigadores como Brookes®® y Taro Imamura® , usan

% Rezaei Farshad, Roohi Ehsan Mahmoud Pasandideh-Fard. Stall Simulation Of Flow Around An Airfoil
Using Les Model And Comparison Of Rans Models At Low Angles Of Attack. University Of Mashhad.

% Kaloyanov Teodor Investigation of 2D Airfoils equipped with a trailing edge flaps. MSc in Wind Energy.
Technical University of Denmark. 2011.

61 Jiggar Shah. Aeroacoustics and Flow Dynamics of an airfoil with a Gurney Flap. Master of Science
Thesis. 2015

%2 Brooks Thomas F. Aeroacoustics measurements of a wing- flap configuration. Nasa Langley Research
Center. 2005

% Imamura Taro. Noise Generation Around Naca0012 Wingtip Using Large-Eddy-Simulation. Japan
Aerospace Exploration Agency. 2006.
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computaciones numéricas para el procesamiento y evaluacion de datos. Sin embargo,
aunque los estudios experimentales son substancialmente significativos para hallar modelos
apropiados, y validar datos computacionales, estos no son considerados CAA.

2.3.2. Métodos de aproximacion acusticos

Al momento de investigar la generacion de ruido en un flujo, se debe tener en cuenta que
este fenomeno es producido por interacciones no lineales, inestables y turbulentas como lo
expresa Tim Colonius®, ademas, para nimeros Mach bajos (condiciones de despegue y
aterrizaje) que son las condiciones consideradas en este proyecto de grado, existe una gran
escala de separacion entre la dinamica del fluido y las perturbaciones acusticas. Esto
impone requerimientos estrictos en exactitud mientras se realizan los datos
computacionales del campo de flujo. El ruido inducido por el flujo puede ser estudiado
usando técnicas computacionales o0 métodos experimentales. La ilustracion 14 describe las

categorias de cada uno.
1
1 1
Aeroacustica Aeroacustica
computacional Experimental
Calculo de Metodo Matrices de VeIOC|metr|a de
Ruido directo hibrido acustica imagenes de partlcula

Los campos de flujo no

Tanto e campo El campo de

de flujo y flujo y la Localizacion estacionario se
acustica aucustica se de la fuente obtienen utilizando
computarizada  desacopladan. ~ utilizando resolucion temporal de
usan: utilizando conjuntos de la Velocimetria de
. . ) microfonos. ima de particulas
Simulacién métodos CFD Imagenes de par
numérica como LES, 0 en ingles Particle
directa (en URANS. Image Velocimetry
Ingles, DNS) Propagacion (PIV)
acustica Utilizan Analogias
IS_?r:\guel a'%%%y utilizando acUsticas para calcular
(LES) ecuacionesy las fluctuaciones de
analogia presién encampo
linealizadas de lejano.
Euler.

llustracidn 14: Diferentes aproximaciones acusticas, modificado de Aeroacoustics and Flow Dynamics of an
airfoil with a Gurney Flap. Master of Science Thesis. 2015

% Tim Colonius and Sanjiva K Lele. Computational aeroacoustics: progress on nonlinear problems of sound
generation. Progress in Aerospace sciences, 40(6):345-416, 2004
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Limitaciones de la Aero acustica computacional:
Computacion directa al ruido:

Métodos como las simulaciones numéricas directas (DNS por sus siglas en inglés), las
cuales son restringidas por numeros de Reynolds bajos (menores a 5000), como lo prueba
Pierre Sagaut™ el cual comprobé que este tipo de métodos llegan a la solucién resolviendo
las ecuaciones de Navier-Stokes, por lo que se requiere de un alto recurso computacional.
Estas simulaciones son normalmente aplicadas a geometrias simples este método puede ser
considerado la tecnologia més exacta para CAA.

Este tipo de método resulta atractivo ya que es conocido a nivel mundial y es facil de
entender y debido a que puede ser utilizando en conjunto a CFD.

Método Hibrido:

Meng Wang et al® y Tim Colonius®’ basan sus simulaciones usando este método afirmando

que debido a que el campo de flujo y el campo acustico se encuentran desacoplados, la
exactitud numeérica requerida para los analisis computacionales acusticos en el método
hibrido serdn menores. Sin embargo, el costo computacional requerido para este método
sera grande, ya que este método utiliza la linealizacién de las ecuaciones de Euler. El uso
de analogias acusticas para calcular el campo acUstico, también nos deja ciertas
incertidumbres dependiendo al tipo de analogia usada y al tipo de volumen usado.

Por otro lado al usar técnicas experimentales, se pueden superar las limitaciones que existen
en los métodos computacionales, como por ejemplo el costo computacional.

2.4. Analogias acusticas

Las analogias acusticas son formuladas tomando como base las ecuaciones de Navier-
Stokes, vistas en el capitulo anterior. Ellos relacionan el fenémeno acudstico como la
propagacion de fluctuaciones de la presion y la densidad. En su articulo Tim Colonius et
al *° explican claramente el concepto como se muestra a continuacion:

Suponiendo que g es un vector de estado el cual contienen velocidades y otras variables
termodinamicas, satisfaciendo ecuaciones compresibles.

% Saguat Pierre. Large-Eddy Simulation for Acoustics. Cambridge University.2007

% Meng Wang, Jonathan B Freund, and Sanjiva K Lele. Computational prediction of flow-generated sound.
Annu. Rev. Fluid Mech., 38:483-512, 2006.

%7 Tim Colonius and Sanjiva K Lele. Computational aeroacoustics: progress on nonlinear problems of sound
generation. Progress in Aerospace sciences, 40(6):345-416, 2004
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N@ =0 (13)

Reordenando la ecuacion,

Lg=S(q) (14)

Estas ecuaciones forman una analogia acustica, donde “L” es usualmente un operador
lineal de onda; “S” es la fuente de ruido no lineal. La parte del flujo la cual produce el
sonido es llamada el flujo fuente mientras que la parte es la cual el receptor se encuentra es
Ilamada el flujo receptor. La diferencia entre el flujo fuente y el flujo receptor es conocida
como ' fuente de ruido'. Es denominado como una analogia, porque S (g) también puede ser
asumida para actuar de forma andloga como una fuente aplicada externamente en un flujo
de referencia. Esta definicion formal de un campo acustico en un flujo fue presentada por
Lighthill®® en su estudio de 1952.

2.4.1. Analogia de Lightill

Lighthill®® transformo las ecuaciones de Navier-Stokes y las ecuaciones de continuidad,
para formar una exacta y no homogénea ecuacion de onda, tal como se deriva a
continuacion.

Ecuacion de continuidad:

ap | d(puy) _
o + o 0 (15)
Ecuacion de momento:
a(pu)) , 9(puuj)  dp | OTyj
or T ox;  0x; 0x; (16)
Donde
P=pPotp,p=potP ;  PoPoCo (17)

Son las principales propiedades del fluido cuando este se encuentra en reposo.

] ]
Calculando o (1) — P (2) (18)

% Michael J Lighthill. On sound generated aerodynamically. i. general theory. Proceed-ings of the Royal
Society of London. Series A. Mathematical and Physical Sciences, 211(1107):564-587, 1952
% Ibid.
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62
cgV?p = c§ omax, POif) (19)
La famosa analogia de Lighthill es obtenida:

%p a2, _ 0Ty
COV p - axiaxj (20)

Donde Ti es el tensor de estrés de Lighthill dado por:
Tij = pwiy + (p — ¢5p)8i; — 7y (21)

Lighthill”® comprueba que la ecuacién presentada anteriormente puede ser re escrita para un
medio acustico estacionario, sujeto a una tension aplicada externamente Tj;. Esto es
formalmente conocido como la analogia de Lighthill la cual afirma que el sonido generado
por un flujo turbulento en un medio real es exactamente equivalente al producido en un
medio acustico ideal y estacionario, forzado por una tension T;. En la definicion de la
analogia de Lighthill, la tension Tj;.

1) El primer término pu; u; es llamado la tension de Reynolds, la cual es importante cuando
es considerado un flujo turbulento.

2) El segundo término:
(p — c&p)d; (22)

Michael S. Howe™ afirma en su trabajo que es el exceso de momento transferido por la
presion. Este puede ser ignorado para casos isotermos, fluidos incompresibles, ya que se
produce principalmente por las variaciones de la densidad en el flujo.

3) El tercer término Tj; es la tension viscosa, cuya contribucion puede desaparecer por
nameros de Reynolds altos.

Debido a que en este proyecto de grado son considerados nimeros Mach bajos (flujo
incompresible):

Tij = puu; = pouu;, (23)

En la ilustracion 15, tomada de la tesis de maestria Aeroacoustics and Flow Dynamics of
an airfoil with a Gurney Flap (2015) de Jiggar Shah, se puede observar una representacion
general de cdmo funciona la analogia de Lightill.

" Michael J Lighthill. On sound generated aerodynamically. i. general theory. Proceed-ings of the Royal
Society of London. Series A. Mathematical and Physical Sciences, 211(1107):564-587, 1952
™ Michael S Howe. Theory of vortex sound, volume 33. Cambridge University Press, 2003
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¥
T
F=Fa
P=R,=0

llustracién 15: Posicion de la fuente y el receptor en la analogia de Lighthill (tomada de la tesis de maestria
Aeroacoustics and Flow Dynamics of an airfoil with a Gurney Flap (2015) de Jiggar Shah.)

Se debe tener en cuenta la siguiente ecuacion:

XiXj a2

/ |x|
Pnt) =50 52 | pPouity (3’ - Cx—o) d°y (24)

Donde x: la posicién en el campo acustico (X >>y), y: posicion de la fuente en el campo
acustico, como se muestra en la ilustracion 15.

Es importante analizar de la analogia de Lighthill que:

1) La ecuacion 24 es exacta como su derivada de las ecuaciones de Navier-Stokes.
2) La influencia acustica sobre el flujo no es considerada. Esta suposicién es valida
en este proyecto ya que el flujo incompresible es el que atraviesa al perfil

escogido.
3) No se tiene en cuenta el efecto de ningun objeto solido o fronteras dindmicas
dentro del flujo.

2.4.2 Analogia de Curle

Curle’ extendi el trabajo realizado por Lighthill, incluyendo el efecto de un cuerpo solido
en un flujo inestable. La presencia de un cuerpo solido puede influenciar el sonido irradiado
por medio de refraccién / difraccion de ondas de sonido en la superficie del cuerpo y
también influye generando un efecto dipolo en la superficie. A continuacion se mencionan
los conceptos establecidos por Curle’, de campo lejano y fuente compacta.

Campo lejano acustico:

2N Curle. The influence of solid boundaries upon aerodynamic sound. Proceedings of the Royal Society of
London. Series A. Mathematical and Physical Sciences, 231(1187):505-514, 1955
"N Curle. The influence of solid boundaries upon aerodynamic sound. Proceedings of the Royal Society of
London. Series A. Mathematical and Physical Sciences, 231(1187):505-514, 1955
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La condicion de campo acustico lejano es encontrada cuando la longitud de onda acustica
es méas pequefia cuando se compara con la distancia al punto més cercano de la region de la
fuente.

Cuerpo compacto:

Al igual que Curle™, Tim Colonius™ afirma que la condicién de fuente compacta acstica
es encontrada cuando la caracteristica de escala de longitud de la fuente es mas pequefia
cuando se compara con la longitud de onda del sonido irradiado.

Campolejano aaisticod >> A
Campolejano de lafuente ruido d >> L
Campo lejano

Fuente compada ! &« A

Regidn de |a fuente compada i, € A
.\'\ \
N\

(UsualmenteM < 1)

A-1/M

Region de fuente

llustracion 16: Fuentes y escala de sonido (modificada de la tesis de maestria Aeroacoustics and Flow
Dynamics of an airfoil with a Gurney Flap (2015) de Jiggar Shah.)

Usando la suposicién anterior, Curle” aplica la formulacién simplificada de la ecuacion la
cual puede ser obtenida para flujo incompresible y nimeros de Reynolds altos, en los
cuales la integracion de la superficie del cuerpo coincide con el cuerpo fisico:

’ Xi Xj 92 Xi 92
p'(x,t) = mﬁfvvpouiuj lg=¢, dV — pr— T favvpij Lmt, n; ds (25)
Py = —1po)dij — tij = (p — Po)bij (26)

"N Curle. The influence of solid boundaries upon aerodynamic sound. Proceedings of the Royal Society of
London. Series A. Mathematical and Physical Sciences, 231(1187):505-514, 1955.

"> Tim Colonius and Sanjiva K Lele. Computational aeroacoustics: progress on nonlinear problems of sound
generation. Progress in Aerospace sciences, 40(6):345-416, 2004

®N Curle. The influence of solid boundaries upon aerodynamic sound. Proceedings of the Royal Society of
London. Series A. Mathematical and Physical Sciences, 231(1187):505-514, 1955
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Donde Curle”” comprobé que:
1) El término volumétrico es el cuadruplo de la contribucion del sonido en el flujo.

2) El término de superficie es causado por fluctuaciones de presiones inestables en la
superficie del cuerpo.

Las fluctuaciones de presion del campo lejano acustico estan dadas por:

P X O _ _ — _x  dF (I
b =Pa ™ amcyl x |12 92 fs(p p")(y't c(,) ds = amcoll x |12 dt (t ) @7)

Co
Donde F (t) es la fuerza de sustentacion inestable y Pd es la presion del sonido.

A partir de la ecuacion anterior se puede observar que existe una relacion entre las
fluctuaciones de presion del campo lejano y el la sustentacion inestable.

2.4.3 Teoria de vortice y sonido

Powell®, Howe™ desarrollaron el importante concepto de vértice y sonido. Estos autores

reformularon la analogia de Lighthill enfatizando en el papel que juegan los vértices en la
produccién del sonido.

Por ejemplo como se vio anteriormente el mecanismo de generacion de ruido de capa limite
genera una serie de vortices lo cual genera ondas que producen ruido. Esto es de mucha
importancia especialmente cuando se consideran numeros Mach bajos la teoria de vortice y
sonido reduce los términos solamente en la region donde los vortices son despreciables.

Usando las ecuaciones incompresibles:
Vv =0 (28)
Y la identidad:
VeV (n) = Vs (wxv) + V2(2) (29)

Donde L=Wx V es denominado el vector de Lamb.

"N Curle. The influence of solid boundaries upon aerodynamic sound. Proceedings of the Royal Society of
London. Series A. Mathematical and Physical Sciences, 231(1187):505-514, 1955

"8 Alan Powell. Theory of vortex sound. The journal of the acoustical society of America, 36(1):177-195,
1964.

™ Michael S Howe. Theory of vortex sound, volume 33. Cambridge University Press, 2003.
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La aproximacion de la ecuacion de Powell de vdrtices y sonido para cuerpos sin
vibraciones, niumeros de Reynolds altos y nimeros Mach bajos, puede ser definida como:

?;Tf— ciV2p = poV * (W xV) (30)

Crowe muestra que la principal fuente de ruido cuando se tiene un nimero Mach bajo es la
divergencia del vector de Lamb (w x v). La solucion formal de la ecuacion anterior es:

, d
PG ) = —polf,(wxv)ig -d® (31)

Esto muestra la importante correlacion entre las fluctuaciones de presion del campo lejano
acustico P y el vector de Lamb (w x v).
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3. Modelamiento

En este capitulo es explicado el modelo usado para las simulaciones en el software CFD,
también se explicara la configuracion asignada a las simulaciones y por ultimo se
presentaran los resultados obtenidos. Este capitulo incluye una corta explicacion del
software usado y sus herramientas. ElI programa usado para el analisis CFD es
OpenFOAM. EIl objetivo del modelo CFD es simular las condiciones experimentales
expuestas por los autores en el articulo de referencia para luego comparar las dos
investigaciones.

3.1. OpenFOAM

OpenFOAM es un software CFD de codigo abierto escrito en lenguaje C++. Actualmente
existen numerosos programas capaces de realizar este tipo de simulaciones y algunos de
ellos tienen la opcidn para resolver problemas acusticos. A pesar que estos programas han
sido usados y han demostrado gran confiabilidad®, esta investigacién ha sido desarrollada
con el programa OpenFOAM, a continuacion se presentan algunas de las razones por las
cuales fue escogido este software:

1 Es un software que no tiene costo. Otros programas son muy costosos como por ejemplo
Ansys.

2) Es un software de cddigo abierto. Debido a esto es posible adaptar el cddigo y crear
nuevas funcionalidades.

3) Es manejado por varias comunidades, como por ejemplo la facultad de ingenieria
mecénica de la universidad de Demmark, trabajan en varios campos de aplicacion, como la
energia edlica, esto permite una rapida evolucion.

4) Puede trabajar facilmente en paralelo, es decir que permite que muchas instrucciones se
ejecuten simultaneamente®.

5) El aumento de la popularidad en las industrias, como por ejemplo la compariia ARUP la
cual es una empresa de consultorias de ingenieria ubicada en Londres Inglaterra.

8 Open FOAM User Guide, Version 1.6, 24th July 2009
81 Open FOAM User Guide, Version 1.6, 24th July 2009
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6) Ya se ha utilizado para analisis acUsticos, como por ejemplo Teodor Kaloyanov® el cual
realiza un andlisis acustico a diferentes perfiles NACA usando el programa OpenFOAM.

3.2. Estructura de OpenFOAM

Con el objetivo de facilitar el entendimiento del programa y como estd estructurado a
continuacion se muestra como esta estructurado el programa OpenFOAM.

Operacidny manipulacidn de cidigo abierto, porsus siglas eninglés OpenFOAM

Pre-procesatniento

Utilidades Herramientas Aplicaciones Aplicaciones Praview I Otra herramientas

de enmallado del usuario | estandar comao por ejemplo:

k. |

Fost-procesamiento

Solucidn

) Mach, probes, lineas
de flujo, Superficie,

etc

llustracién 17: Estructura de OpenFOAM, (Modificada de Open FOAM User Guide, Version 1.6, July 2009)

La Ilustracién 17 tomada y modificada de la gufa de usuario de OpenFOAM®? presenta una
mirada general de la estructura de OpenFOAM vy la llustracién 18 muestra un diagrama de
coémo estan estructurados los casos y las carpetas de OpenFOAM. El directorio sistema
contiene las herramientas de control, los esquemas de volumenes finitos y las soluciones de
los volumenes finitos. Las herramientas de control son usadas para identificar parametros
como las iteraciones de tiempo, el tiempo que durara la simulacion, y el tiempo en el cual
se crearan los directorios. El directorio constante contiene los archivos que definen la malla
y las propiedades del fluido como la viscosidad cinematica y la configuracion de los
modelos turbulentos. Debido a que el programa requiere condiciones iniciales (condiciones
de frontera). Basados en el control de la simulacion, son creados una serie de nuevos
directorios los cuales contienen las soluciones para los mismos parametros establecidos en
las iteraciones de tiempo. Existen varias utilidades para el post-procesamiento las cuales
pueden calcular paramentos importantes para cada directorio.

82 Teodor Kaloyanov. Investigation of 2D Airfoils equipped with a trailing edge aps. Technical University of
Denmark. 2011
8 Open FOAM User Guide, Version 1.6, 24th July 2009

52



Diccionario de
control

Esquemas de
volimenes finitos

Sistema

Soluciones de
volimenes finitos

BlockMesh

Caso Propiedades de

transporte
Constante
Polymesh

Condiciones

: iniciales y
0 (Variables) condiciones de

frontera

lustracion 18: Estructura de los casos y los archivos de OpenFOAM (modificada de Open FOAM User
Guide, Version 1.6, 24th July 2009)

3.3. Método de volimenes finitos

El método de volimenes finitos es usado para evaluar y resolver ecuaciones diferenciales
parciales asi como estimar valores en locaciones discretas (volimenes) de una malla en
especifico como lo afirma Harry B. Bingham® en el método de volimenes finitos la
geometria de la pieza, sometida a cargas y restricciones, se subdivide en partes mas
pequetias, conocidas como “elementos”, que representan el dominio continuo del problema.
La division de la geometria en pequefios elementos resuelve un problema complejo, al
subdividirlo en problemas mas simples, lo que permite a la computadora hacer las tareas
con eficiencia.

El método propone que un nidmero infinito de variables desconocidas, sean sustituidas por
un namero limitado de elementos de comportamiento bien definido. Esas divisiones pueden
tener diferentes formas, tales como triangular, cuadrangular, entre otros, dependiendo del

8 Harry B. Bingham, Poul S. Larsen and V. Allan Barker, Computational Fluid Dynamics, Lecture Note for
Course no. 41319, Technical University of Denmark, DK-2800 Lyngby, Denmark, August 26, 2009
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tipo y tamafio del problema. Como el nimero de elementos es limitado, son llamados de
“clementos finitos”. Segun el articulo publicado por la ingeniera Bianca Teixeira ® Los
elementos finitos estdn conectados entre si por puntos, que se llaman nodos o puntos
nodales. Al conjunto de todos estos elementos y nodos se lo denomina malla. Debido a las
subdivisiones de la geometria, las ecuaciones matematicas que rigen el comportamiento
fisico no se resolveran de una manera exacta, sino aproximada por este método numérico.
La precision de los Métodos de Elementos Finitos depende de la cantidad de nodos y
elementos, del tamafio y de los tipos de elementos de la malla. Por lo tanto, cuanto menor
sea el tamafio y mayor el nimero de elementos en una malla, mas precisos seran los
resultados de las analisis.

El método de volimenes finitos en OpenFOAM es presentado por varios esquemas
numericos. Dependiendo de la aplicacion que se requiera el usuario puede especificar como
configurar cada uno de esos esquemas, a continuacion se presentan algunas de estas
opciones especificadas en la guia de usuario de OpenFOAM®®

Primeray segunda deriva de tiempo:

Las derivadas de tiempo, son estimadas por el uso de esquemas de Euler, los cuales son de
primer orden. Sin embargo para estimar los campos iniciales para la velocidad, la presion y
el flujo, es usada una condicion estado estable, la cual no resuelve las derivadas de tiempo.

Esquemas gradientes:

Los esquemas numéricos de gradiente, modelan el gradiente de presién como Vp y el de la
velocidad como VU. hay muchas opciones para seleccionar los esquemas de gradientes
incluido el método de minimos cuadrados como esquema de segundo o cuarto orden, o
interpolacion gaussiana.

Esquemas divergentes:

Cada término divergente para el modelo en particular, tiene que ser presentado por el
usuario al momento de especificar los esquemas de interpolacién. OpenFOAM tiene un
esquema de divergencia por defecto denominado k-omega SST, el cual no serd usado para
este proyecto, ya que las simulaciones no seran realizadas en estado transitorio, y como lo
afirma la guia de usuario de OpenFOAM®’ debido a que el estado transitorio es usado
cuando se tienes diferentes temperaturas, viscosidades, presiones, entre otros. Y es
necesario sacar un promedio de estos.

8 Bianca Almeida Teixeira. Introduccion al método de elementos finitos. ESSS - ANSYS Channel Partner for
Brazil and South America
8 Open FOAM User Guide, Version 1.6, 24th July 2009
87 s
Ibid.
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https://www.google.com/url?sa=t&rct=j&q=&esrc=s&source=web&cd=1&cad=rja&uact=8&ved=0ahUKEwji68nEi57OAhWGpB4KHf54DYcQFggeMAA&url=http%3A%2F%2Fwww.esss.cl%2F&usg=AFQjCNEwAu1cUeX77PZbLdafbfZZ8rPwtA&sig2=4sOv5aq2KuXS7CAdB78sJQ

Esquemas laplacianos:

Modela los términos de Laplace, ya que como se comprueban en la guia de usuario de
OpenFOAM® requiere la seleccion de interpolacion y gradientes de superficies.

Valores de interpolacién punto a punto:

Basados en la gufa de usuario de OpenFOAM® el caso se puede seleccionar diferentes
métodos finitos, con el objetivo de llevar a cabo las interpolaciones requeridas para cada
esquema de volumenes finitos. Esta opcion es una de las mas usadas ya que ofrece una gran
exactitud.

3.4. Discretizacion

OpenFOAM® usa el método de volimenes finitos como un método para aproximar las
simulaciones LES. Esta seccion describe como las ecuaciones son discretizadas y que
esquemas numéricos son usados. Es claro que existes varias posibilidades, sin embargo
alterando estos esquemas se pueden obtener resultados méas rapidos y mas exactos.

La llustracion 19, tomada de la tesis de maestria Trailing Edge Noise Simulations (2011) de
Olivier Verhoeven, muestra un ejemplo de un volumen de control, OpenFOAM define la
mayoria de las variables como p y u.

llustracién 19: Volumen de control de una aproximacion de volimenes finitos (Trailing Edge Noise
Simulations (2011) Olivier Verhoeven

El objetivo es discretizar las ecuaciones de las simulaciones LES dé un fluido newtoniano e
incompresible. Teniendo en cuenta en metodo de volimenes finitos y después de integrar el
volumen de control de la ilustracion 19, se obtiene.

8 Open FOAM User Guide, Version 1.6, 24th July 2009
5 Ibid.
% Ibid.
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J, v -udv= [, dA-u=0 (32)

f1+ At

1 [% J,aav + [,V - @0dv — [,V -V, (Vi +va") dv] dt =

YA [ /, ‘77‘” dv] dt (33)

La ecuacion 33 es una ecuacion de segundo orden. Debido a esto, segun Olivier
Verhoeven® para obtener una buena exactitud, el orden de la discretizacion debe ser el
mismo (segundo orden) o mayor que el de la ecuacion, por esto la discretizacion temporal
deberéa ser también de segundo orden. Una cantidad transportada es decir velocidad, presion
es asumida para variar linealmente alrededor del tiempo t. aplicando la serie de Taylor se
obtiene:

B(x) = 0p + (X — Xp) - (V@) + 0 (|X = X,|°) (34)

00(t) _ o(t+AD)—-0(t)
at At

+0(AD) (35)

Cada término en la ecuacion serd tratado separadamente. Primero se considerara la
discretizacién espacial y luego la discretizacion temporal.

3.4.1. Discretizacion de las ecuaciones

El método de las diferencias finitas fue el primer método aplicado para obtener la solucion
numérica de unas ecuaciones diferenciales. La primera persona en emplearlo fue Euler
(probablemente en 1768).

Olivier Verhoeven® explica que este método emplea el desarrollo en series de Taylor para
la discretizacion de las derivadas de las variables de flujo; por ejemplo, si se quiere calcular
la derivada de una funcion escalar U (x) evaluada en un punto X o, tenemos:

Ax? 92U

U(X0+AX) = U(X0)+AX(;_:I.X'0+ Tﬁlxo‘*'"' (36)

Con esto, se tiene que la primera derivada de U (x) puede aproximarse por:

ou _ U(xo+Ax)-U(Xg)
iy = = + 0(AX) 37)

Esta aproximacion es de primer orden, porque el truncamiento del error es proporcional al
término de mayor orden del resto de la serie.

% Olivier Verhoeven. Trailing Edge Noise Simulations. (2011)
*2 |bid.
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Olivier Verhoeven® aplica este mismo procedimiento ya que se puede emplear para
obtener aproximaciones mas exactas del método de las diferencias finitas, sin mas que
aproximar con mas términos de la serie de Taylor que se obtiene.

Una ventaja importante del método de las diferencias finitas es su simplicidad teorica y la
posibilidad de aumentar la precision del método sin més que aumentar el orden de
aproximacion de las derivadas.

Por otro lado Jiggar Shah®, afirma que este método requiere una malla estructurada, con lo
cual el campo de aplicacion se ve reducido a algunos problemas, normalmente con
geometrias sencillas. Ademas, este método no puede aplicarse directamente en coordenadas
curvilineas, teniéndose que transformar las ecuaciones de Navier-Stokes de curvilineas a
cartesianas para la resolucion del problema.

Por este motivo, el método de las diferencias finitas sélo es aplicable en algunas geometrias
sencillas.

Hoy en dia, se usa este método en la simulacién numérica directa de la turbulencia (DNS),
pero en muy pocas ocasiones se emplea en aplicaciones industriales.
3.4.2. Discretizacion espacial

H. Jasak®™ expresa la discretizacion espacial, Primero como la evaluacién de varios
integrales de volumenes, superficies, divergencias y gradientes en un volumen de control,
como es brevemente mencionada.

Integral de volumen:

Jy,0()aV =~ ¢,V (38)
Integral de superficie:
J bdA = ¢4, (39)
Integral de divergencia:
[y, V-¢dV = 3 Ar. ¢f (40)

% Olivier Verhoeven. Trailing Edge Noise Simulations. (2011)

%Jiggar Shah. Aeroacoustics and Flow Dynamics of an airfoil with a Gurney Flap. Master of Science Thesis.
2015

% H. Jasak. Error Analysis and estimation in the finite volume method with applications to fluid flows. PhD
thesis, University of London, Imperial College, London, 1996.
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Integral de gradiente:

La discretizacion de estos términos es establecida aplicando la integral de divergencia
aplicada por H. Jasak®, obteniendo

Jop = AxUD)dv Y A% (UD)s = XpA*x(U)sp = XpFO (42)

Donde F es definida como el volumen del flujo a través de la cara F=A*U. Es requerida
una interpolacion de segundo orden entre la celda de valor P y el valor siguiente. La
integral de volumen es discretizada asi:

fvpV*(vmp)dv:zfA*(v\ﬂp)f=zfvf*A*(|7q>)f (43)

H. Jasak®” comprueba que los términos que se encuentran en lado derecho de la ecuacion
anterior deben ser evaluados con un método apropiado. El escalar v f, puede ser encontrado
con una simple interpolacién. El otro término A (Vo) depende directamente de la malla.
Para una malla ortogonal, el gradiente de la cara ¢ puede expresarse como se muestra en la
siguiente ecuacion

ON—-dp
ld|

Ax (VD) = |A] (44)
Cuando la malla no es ortogonal, la exactitud de segundo orden no es vélida aplicando la
ecuacion anterior.

ON—-Dp

Ax(VO)r = |Ad|T

+ Ay * Ay (VD) f (45)

La llustracion 20, tomada de la tesis de maestria Trailing Edge Noise Simulations (2011)
Olivier Verhoeven, muestra un esquema de una celda no ortogonal

[
t
i

.

llustracién 20: Descomposicidn de una celda no ortogonal ((Trailing Edge Noise Simulations (2011) Olivier
Verhoeven)

% H. Jasak. Error Analysis and estimation in the finite volume method with applications to fluid flows. PhD
thesis, University of London, Imperial College, London, 1996.
97 ,

Ibid.
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En la guia de usuario de OpenFOAM® se demuestra que en la ecuacion de una malla no
ortogonal, la correccion puede dar como resultado un coeficiente negativo lo cual puede dar
paso a inestabilidades. Como consecuencia la correccion es muy limitada y la exactitud
disminuye. Para las simulaciones LES, el orden de exactitud de las ecuaciones es
importante. Por lo tanto se deben construir mallas con nimero limitado de celdas no
ortogonales.

3.4.3. Discretizacion temporal

De igual forma que en la discretizacion espacial, H. Jasak®® explica que hay un gran rango
de caminos para realizar una discretizacion temporal. Lo mas importante que se debe tener
en cuenta es que cada término en la ecuacion debe tener una exactitud de segundo término.
Un método muy utilizado es el enfoque de diferencia backward, el cual se explicara a
continuacion.

Diferenciacién de segundo orden backward:

La diferenciacion de segundo orden backward por sus siglas en ingles BD, en la guia de
usuario de OpenFOAM'® se especifica que este tipo de discretizacion temporal usa tres
iteraciones de tiempo para alcanzar una exactitud de segundo orden, la derivada temporal es
establecida como:

3:n+1_sn lin—-1
9 _ ~o PN 42D )
at At

Con el objetivo de mantener la estabilidad a través de toda la simulacion la guia de usuario
de OpenFOAM™® recomienda que el nimero de Courant de las caras de las celdas este
definido por:

l7f*n

CFL =
|al

(47)

Por lo tanto, para las simulaciones LES las iteraciones de tiempo son muy pequefias,
resultando en un pequefio error de difusién temporal.

% Open FOAM User Guide, Version 1.6, 24th July 2009
% H. Jasak. Error Analysis and estimation in the finite volume method with applications to fluid flows. PhD
thesis, University of London, Imperial College, London, 1996
132 Open FOAM User Guide, Version 1.6, 24th July 2009
Ibid.
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3.5. Solucién volimenes finitos.

Michael Gloor'® en su estudio explica como OpenFOAM est4 equipado con soluciones y
algoritmos de control para varias aplicaciones. Esto especifica cada linea del solucionador
la cual es usada por cada ecuacion discretizada. Por este motivo el usuario puede
especificar un método individual y sus propiedades, con el objetivo de resolver el conjunto
de ecuaciones lineales para cada variable.

3.5.1. Solucionadores

La guia de usuario de OpenFOAM'® expresa claramente como las aplicaciones de los
solucionadores de dinamica de fluidos en OpenFOAM estan basados en presion-implicita
operador- division (PISO por sus siglas en inglés) o método semi-implicito para ecuaciones
vinculadas a la presion (SIMPLE por sus siglas en inglés) estos algoritmos son
procedimientos iterativos para resolver ecuaciones para la velocidad y la presion. Ambos
algoritmos estan basados en evaluar condiciones iniciales, para luego corregirlas usando los
esquemas de volimenes finitos. Para este proyecto de grado se usé el solucionador
SIMPLE, el cual se describe a continuacion.

Solucionador de estado estable SIMPLE:

Austin Barrett Kimbrell*® explica paso por paso como opera o como es la solucién para
estados estables implementada por OpenFOAM por el solucionador SimpleFoam. Este
solucionador resuelve las ecuaciones de Navier-Stokes con el siguiente proceso iterativo:

1) Configuracion de las condiciones de frontera.

2) Solucion de la ecuacion de momentum, para computar el campo de la velocidad.
3) El flujo de masa es evaluado para cada celda.

4) Las ecuaciones de la presion son resueltas.

5) El flujo de masa es corregido para cada celda.

6) Las velocidades son actualizadas por el campo de presion.

7) Se actualiza las condiciones de frontera.

8) Se repite el proceso hasta hallar la convergencia.

192 Michael Gloor, Stefan Biihler, and Leonhard Kleiser. Flow dynamics and aeroacoustics of heated coaxial
jets at subsonic Mach numbers. In 20th AIAA/CEAS Aeroacoustics Conference. Atlanta, GA, DOI, volume
10, pages 6-2014, 2014

193 Open FOAM User Guide, Version 1.6, 24th July 2009

104 Austin Barrett Kimbrell. Development and Verification of a Navier-Stokes Solver with Vorticity
Confinement Using OpenFOAM. University of Tennessee, Knoxville. 2012.
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Las ecuaciones de Navier-Stokes (48 y 49), para flujo incompresible, densidad y viscosidad
constante:

V-(pU)=0 (48)
ZHV () -V (W) = —Vp (49)

Austin Barrett Kimbrell!®®> implementa esta solucién derivando una ecuacién de la presion,
usando la divergencia de la ecuacion de momentum y luego es substituida en la ecuacion de
continuidad.

Luego la ecuacién de momentum (50) donde H (U) (51), es agregada lo componentes de la
velocidad obteniendo la siguiente ecuacion:

_ _ __HW) _p
ayUp = H(U)= & U, =2 7 (50)
U
H(U) = _Zn anUn + A_t (51)

Las ecuaciones de continuidad en forma discreta (52) estan representadas como la suma de
las velocidades de la cara Uf (53).

VU = —ZfSUf (52)

(w) (Vo)
U, = —(H ) - 53
! ap f (ap)f ( )

Finalmente substituyendo la ecuacion 53 en la ecuacion 52 se obtiene la siguiente ecuacion
de la presion:

v (i Vp) =v (w) =3,U (” (”)) (54)
ap ap A /¢

En el anexo J se encuentra el codigo SimpleFoam usado en este proyecto de grado, al
realizar las simulaciones.

Cabe destacar que el solucionador SimpleFoam no tiene la opcion para calcular la
temperatura, por este motivo fue necesario modificar el cddigo del solucionador para
agregar la temperatura, ya que esta era necesaria para llevar un control del nimero Mach de

105 Austin Barrett Kimbrell. Development and Verification of a Navier-Stokes Solver with Vorticity
Confinement Using OpenFOAM. University of Tennessee, Knoxville. 2012.
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las simulaciones. Esta modificacion fue realizada por primera vez por J.M. Nobrega et al'%

los cuales son los principales desarrolladores del software OpenFOAM.

En el Anexo K se puede encontrar el cddigo, que fue agregado al solucionador, con el
objetivo de agregar la temperatura.

3.6. Tipos de mallas

3.6.1. Mallas estructuradas

La principal ventaja de los mallados estructurados reside en la ordenacion de los elementos
en memoria, ya que de esta forma, el acceso a las celdas vecinas a una dada resulta muy
rapido y facil, sin mas que sumar o restar un nimero al valor del indice correspondiente.

Olivier Verhoeven'® afirma que las mallas estructuradas pueden representarse en un

sistema cartesiano o curvilineo. En el primer caso, las lineas que configuran las celdas son
siempre paralelas al sistema de ejes coordenados; por el contrario, en los sistemas
curvilineos, el sistema de coordenadas es deformado para adaptarse a la geometria del
objeto de estudio.

Por otro lado, Olivier Verhoeven'® también asegura que pueden clasificarse en mallas

ortogonales y mallas no ortogonales. Las mallas ortogonales son aquellas en las que todas
las lineas que la configuran se cortan entre si con un angulo de 90°. Algunos flujos pueden
considerarse como asimétricos; en estos casos, las ecuaciones de flujo pueden ser
expresadas en coordenadas polares (r, 8), en vez de en coordenadas cartesianas (X, y).

Otra metodologia, relacionada con las mallas estructuradas, es la Ilamada técnica de la
quimera.

Olivier Verhoeven'® explica esta técnica expresando que genera en primer lugar, mallas
separadas alrededor de cada una de las entidades geométricas en el dominio. Después, las
mallas se combinan de forma que se produzcan acoples de elementos. Lo mas importante es
la transferencia precisa de las cantidades entre las diferentes mallas y la region donde se
produce el acople. La ventaja de esta metodologia de mallado es que se pueden generar
mallas para problemas particulares sin tener que generar mallas particulares, independientes

106 3.M Nobrega, C. Fernades, L.L. Ferras. Solver Development in OpenFOAM. OpenFOAM course second
edition.
Y97 Olivier Verhoeven. Trailing Edge Noise Simulations. Master of Science Thesis. 2011
108 |1
Ibid.
1%Qlivier Verhoeven. Trailing Edge Noise Simulations. Master of Science Thesis. 2011.
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unas de otras. Por otro lado, el problema de esta técnica es que la conservacion de las
propiedades de las ecuaciones de gobierno del fluido no son satisfechas exactamente en la
zona donde se produzca acople de mallas.

3.6.2. Mallas no estructuradas

El segundo tipo de mallas, son los mallados no estructurados. Segun el estudio realizado
por Olivier Verhoeven'' estos ofrecen gran flexibilidad en el tratamiento de geometrias
complejas. La principal ventaja de los mallados no estructurados reside en que los
triangulos (2-D) o los tetraedros (3-D), se pueden generar automaticamente,
independientemente de la complejidad del dominio. En la practica, es necesario determinar
unos parametros adecuadamente para obtener una buena calidad de malla. El tiempo
requerido por una computadora para generar un mallado no estructurado es mucho menor
que el que requiere para uno estructurado.

Otra ventaja de este tipo de metodologia es que la solucién obtenida depende del
refinamiento que se realice de la malla. Una desventaja de este tipo de mallado es el
espacio que la malla ocupa en una computadora, es decir, requieren mas memoria que los
mallados estructurados.

3.7. Simulaciones

En esta seccion son presentadas las simulaciones que se llevaron a cabo con sus respectivas
configuraciones. Los resultados obtenidos con OpenFOAM serdn comparados con datos
experimentales obtenidos de Thomas F. Brookes et al**.

3.7.1. Descripcion del modelo

Para la realizacion de este proyecto de grado se escogié un perfil simétrico, el cual es el
perfil NACA 0012, como se observa en la llustracion 21, tomada de la pagina web Airfoil
Tools. Este perfil fue escogido debido a su simetria y ya que es uno de los perfiles en los
que se han llevado cabo mas estudios de este tipo, permitiendo la posibilidad de validar los
datos en las simulaciones realizadas.

19 olivier Verhoeven. Trailing Edge Noise Simulations. Master of Science Thesis. 2011.
111 Thomas F. Brookes. Aeroacoustics Measurements of WING-FLAP configuration. NASA langley research
center (2005)
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AirfoilTools cam

GOE 459 AIRFOIL

lHustracion 21: Perfil NACA 0012 (Airfoil Tools).

El perfil NACA 0012 seleccionado posee una cuerda de 0,4 m y estd configurado con un
flap tipo ala morphing, el perfil tendrd un &ngulo de ataque de 16° para luego variar el
angulo del flap y el namero Mach. Estos valores y descripciones fueron tomados del
estudio realizado por Thomas F. Brookes**? “Aeroacoustic Measurements Of A Wing-Flap
Configuration”.

3.7.2. Seleccion de la malla.

Uno de los aspectos mas importantes cuando se trabaja con software CFD es la malla.
Como se vio en el numeral 3.6 existen dos tipos de mallas, para estas simulaciones se
trabajo con una malla estructurada ya que como se menciona en la guia de usuario de
OpenFOAM™? " esta es utilizada cuando se tienen geometrias simples.

Come se indica en la guia de usuario de OpenFOAM™* este programa esté equipado con un
generador de mallas llamado “blockMesh- Debido a que esta herramienta permite una facil
manipulacion de la malla es la mejor opcidn para llevar a cabo las simulaciones, ya que la
otra opcion es snapyMesh, pero esta opcién es utilizada cuando se tienen geometrias
complejas como por ejemplo autos de férmula uno.

Una vez que la malla haya sido generada esta puede ser verificada usando la herramienta
paraview, el cual es el programa usado para el post-procesamiento visual en OpenFOAM.
Existen varios tipos de mallas estructuradas las cuales pueden ser usadas para simular flujo
alrededor de un perfil NACA. Las més populares son las mallas tipo C y tipo O.

Teodor Kaloyanov'™ explica que la malla tipo O es usada cuando se tienen angulos de
ataques altos ya que al ser totalmente circular no se presentan problemas por los bordes de
la malla, y que la malla tipo C es usada para angulos de ataques bajos.

"2Thomas F. Brookes. Aeroacoustics Measurements of WING-FLAP configuration. NASA langley research
center (2005)
113 Open FOAM User Guide, Version 1.6, 24th July 2009
114 11
Ibid.
15 Teodor Kaloyanov. Investigation of 2D Airfoils equipped with a trailing. Master Thesis. 2011.
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Para llevar a cabo las simulaciones se escogio6 la malla estructurada tipo C, debido a que en
esta simulacion utilizamos angulos de ataques de bajos ya que estamos simulando las
condiciones de despegue y aterrizaje y ademés segtin Teodor Kaloyanov*® esta ofrece un
mayor control a la hora de simular, es mas exacta al momento de dar los resultados cuando
se tienen angulos de ataque bajos.

Una vez seleccionado el perfil a utilizar y el tipo de malla estructurada, se procedié a
realizar un bosquejo con el objetivo de determinar la geometria de la simulacion, la
ilustracion 22 muestra este bosquejo, indicando los bloques en los que se divididé para una
facil realizacion.

La cuerda del perfil es de 0,4 m, el dominio computacional es de largo 15 m (eje x) de
altura tiene 12 m (eje y) y de ancho tiene 0,5 m (eje z).

Luego de establecer como seria la geometria, se elaboro el archivo de la malla estructurada
en OpenFOAM (Anexo A).

A continuacion en la ilustracion 22 se muestra un bosquejo de la distribucién de los bloques
el dominio computacional.

0 1 2 3
S—
4 5 | 6 7
—

llustracion 22: Geometria de la malla estructurada tipo C.

A continuacién se muestra el resultado final de la malla estructurada.

1% Teodor Kaloyanov. Investigation of 2D Airfoils equipped with a trailing. Master Thesis. 2011.
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© 4

lHustracion 23: Las figuras a, b, ¢ y d muestran los resultados de la malla estructurada con sus respectivas
divisiones, graficados en el programa paraview.
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3.7.3. Estudio de independencia de la malla

El estudio de independencia de la malla se llevo a cabo con el objetivo de escoger la malla
estructurada mas adecuada; es decir la malla que ofrezca los resultados méas exactos a la
hora de realizar las simulaciones. Para la realizacion de este estudio se realizaron cuatro
mallas estructuradas, en las cuales se aumentaba cada vez el refinamiento de las mallas,
hasta el punto de obtener la convergencia adecuada. A continuacion se presenta una tabla
con los resultados obtenidos de las cuatro mallas estructuradas.

Tabla 1: Resultados del estudio de independencia de la malla estructurada.

NUmero NuUmero de Tiempo de la Tiempo de la Porcentaje de

de celdas puntos simulaciones (segundos) | simulaciones (Horas) diferencia
Malla 1 1539400 3078800 8044 2:14m 19%
Malla 2 1769300 3538600 12420 3:27m 10%
Malla 3 1967200 3934400 16879 4:41m 10%
Malla 4 2127979 4255958 17422 4:50m 9%

Gréfica 3-1: Gréfica de (Presion/Densidad) vs Iteraciones de tiempo

Donde se muestra cual es la variacion que existe entre cada malla estructurada.

Pi(Pa)
p (kg/m®)
300000 F malla 2 B
malla 1
malla 3 ——
malla 4

250000 |

200000 1

150000 1

100000 p -

50000 f -1

0 F -

-50000 -

-100000 | 1

-150000 | , F , .

80 85 90 95 100 teraciones
de tiempo
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Tomando como base los resultados anteriores, se escogio la malla nimero cuatro ya que no
existia una diferencia considerable de los resultados entre la malla 2,3 y 4, y también se
escogio la malla nimero 4 debido a que los costos computacionales eran muy altos y no era
posible seguir aumentando la resolucion de las mallas estructuradas.

3.7.4. Condiciones iniciales y de frontera

Después de generar la malla estructurada, esta consiste de cuatro partes las cuales son
“inlet”, “outlet”, “top- bottom” y “airfoil”, fueron configuradas cinco fronteras debido a
que en primera instancia es una simulacién en 2D y segundo ya que estas cinco fronteras
fueron mas que suficientes para llevar a cabo las simulaciones. Las velocidades de las
simulaciones son llevadas a cabo a diferentes numeros Mach los cuales son 0.07, 0.09,
0.11, 0.13, 0.15 y 0.17, estas son asignadas para cada una de las cinco fronteras. El &ngulo
de ataque del perfil NACA es de 16° para todos los nimeros Mach. El campo de la presion
tiene una presion interna a nivel del mar (101325 Pa) tomando como base el estudio
realizado por Thomas F. Brookes !’ | para las fronteras “inlet” y “top-bottom” es
considerado presion de corriente libre, es decir que el flujo va dentro de la geometria, para
la frontera “airfoil” es considerada gradiente cero, es decir que el flujo va por fuera de la
geometria y la frontera “outlet” es configurada con un valor de presion a nivel del mar. Para
la temperatura se le asignd una temperatura de 15°c (288.15°k) este valor también se
configura tomando como referencia el estudio realizado por Thomas F. Brookes''®. El
modelo de turbulencia seleccionado es Spalart-Allmaras ya que segun Teodor
Kaloyanov**® este modelo turbulento es el mas usado en analisis relacionados con perfiles
aerodindmicos ya que ofrece un mayor control a lo largo de toda la simulacion, por este
motivo se deben establecer condiciones iniciales de nut y nutilda, los cuales son la
viscosidad dinamica y la viscosidad cinematica respectivamente, ambos se les asigno un
valor 0,14, ambos fueron asignados tomando como base el estudio realizado por Thomas F.
Brookes'?°

En los anexos B, C Y D se encuentran los archivos de velocidad, presion, temperatura.

3.7.5. Modelo de turbulencia

Para configurar las simulaciones lo méas exactas posibles, el modelo Spalart-Allmaras es
usado. Teodor Kaloyanov'?! afirma que este es un modelo relativamente simple, ya que

" Thomas F. Brookes. Aeroacoustics Measurements of WING-FLAP configuration. NASA langley research
center (2005)

8Thomas F. Brookes. Aeroacoustics Measurements of WING-FLAP configuration. NASA langley research
center (2005)

19 Teodor Kaloyanov. Investigation of 2D Airfoils equipped with a trailing. Master Thesis. 2011.

120 Thomas F. Brookes. Aeroacoustics Measurements of WING-FLAP configuration. NASA langley research
center (2005)

121 Teodor Kaloyanov. Investigation of 2D Airfoils equipped with a trailing. Master Thesis. 2011.
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solo usa una ecuacion adicional. Por este motivo, solo es introducida una variable adicional
desconocida, la viscosidad turbulenta cinemaética. La viscosidad turbulenta cinematica es
definida por Spalart et al (2006)*** Como:

v
x=1 (55)
v, = ¥f, 1 (56)
X3
fvl - X3+ (“31 (57)

123

«__n

En la ecuacion anterior Spalart et al (2006)“° asegura que el Cy1 €s una constante y “v
representa la viscosidad molecular, donde “v” es la variable que satisface la ecuacion de
transporte dada por:

~ N L 3 )
D_: = Cp1 STV + é [V. ((V + U)VU) + Cp2 (VU)Z] ~ Cwifw [g] 9
S=w+ #fvz (9)
x
va - 1 - 1+Xfp1 (60)

El valor “w” corresponde a la magnitud de la vorticidad y la funcién f,, es definida como:

1+c8 e
fo =0 (61)
fw =1+ cCuw (r6 —7) (62)
r=—2 (63)

T §k2d2

122 gpalart PR, Deck S, Shur ML, Squires KD, Strelets MKh, Travin A. 2006. A new version of detachededdy
simulation, resistant to ambiguous grid densities. Theor. Comp. Fluid Dyn. 20:181-95
123 |bid.

69



A continuacién se presentan las constantes y los valores que configura la simulacion para

el modelo turbulento, estos valores son los recomendados por Spalart et al (2006)

124

Tabla 2: Lista de constantes correspondientes al modelo turbulento Spalart-Allmaras.

cb; = 0.135 Co = 2/3
ch, = 0.622 k =0.41
cw, = 0.3 cwy = 2
C‘Ul = 071 CWl — Cbl/kz + (1 + Cbz)/co—

3.7.6. Configuracion de los probes

Los probes son considerados en la guia de usuario de OpenFOAM™® como una serie de
puntos ubicados en el dominio computacional, los cuales permiten la recoleccién de datos.
Debido a que para poder aplicar la ecuacion para hallar el nivel de presion sonora se
requieren los datos de las presiones promedios, fue necesario configurar la simulacion
afiadiendo una serie de probes, los cuales actian como una especie de tubos pito-estaticos,
con el objetivo de calcular la presion en estos puntos. A continuacion se muestra la forma
en la que estos probes fueron ubicados alrededor del perfil, la ilustracion 24 fue tomada y
modificada del articulo de Thomas F. Brookes. Aeroacoustics Measurements of Wing-Flap

configuration.

2 254 iy

§ cEe
2541 210 &aﬁé/ -
-

270

llustracién 24: Ubicacion de los probes, modificada del articulo de Thomas F. Brookes. Aeroacoustics
Measurements of WING-FLAP configuration.

24gpalart PR, Deck S, Shur ML, Squires KD, Strelets MKh, Travin A. 2006. A new version of detachededdy
simulation, resistant to ambiguous grid densities. Theor. Comp. Fluid Dyn. 20:181-95
20pen FOAM User Guide, Version 1.6, 24th July 2009

70



Los probes fueron ubicados como se muestra en la ilustracion 24, con el perfil en el centro,
para evitar redundancias a la hora de obtener los datos, esta configuracion fue realizada por
primera vez por R. Dougherty y J. Underbrink®

Al momento de configurar los probes se debe tener en cuenta que estos obtienen la presion
inmediata, y para poder hallar el nivel de presion sonora se requieren los promedios de esas
presiones, por este motivo fue necesario configurar la simulacion afiadiendo un cddigo en el
archivo controldict, el cual nos permita obtener estos resultados, este cddigo fue
confirmado tomando como referencia la guia de usuario de OpenFOAM™?’

En el Anexo L se encuentra el cddigo que se afiadid para calcular el promedio de las
presiones.

En total fueron configurados 31 probes alrededor del dominio computacional, pero solo se
registran o tomaran los datos de 5 probes (9, 11, 13, 14, y 15), ya que segun el estudio
realizado por Thomas F. Brookes'?® estos son los puntos de mayor importancia en la
simulacion y los puntos en los cuales se evitaran las redundancias.

A continuacién se muestra una imagen en la que se observa la ubicacion de los probes, de
los cuales se tomaran los datos acusticos.

%Terrence A. Weisshaar, “Morphing Aircraft Technology — New Shapes for Aircraft Design”, Aeronautics
and Astronautics Department, Purdue University, West Lafayette, Indiana 47907, USA

127 Open FOAM User Guide, Version 1.6, 24th July 2009

128 Thomas F. Brookes. Aeroacoustics Measurements of WING-FLAP configuration. NASA langley research
center (2005)
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probe 8 probe 11

» L
T
be 13
prut::alS o probe
%
prgbe 14

llustracién 25: Ubicacidn de los probes que se tendran en cuenta para la toma de datos.

3.7.7. Resultados

A continuacion se presentan imagenes de las simulaciones y los resultados obtenidos en las
simulaciones, graficando el nivel de presion sonora y la frecuencia, la cual fue obtenida
aplicando la transformada rapida de Fourier, el angulo del alerén fue configurada para 29°
y 39° fueron escogidos estos angulos ya que por lo general son los angulos en los que se
encuentran los alerones en el despegue y aterrizaje, esto también fue tomado teniendo en
cuenta el estudio realizado por Thomas F. Brookes?*

129 Thomas F. Brookes. Aeroacoustics Measurements of WING-FLAP configuration. NASA langley research
center (2005)
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Simulaciones con angulo de flap a 29°, con diferentes nimeros Mach:

aB)
318 43326401 -2,534e+00 7.38 17.3 272 3.713e401

L LD LR [EEEERE L LEERLLL | 0 A
j

llustracion 26: Simulacién con Flap a 29° Mach 0.17, llustracion 27: Simulacién con Flap a 29° Mach 0.15,
Reynolds 15931.6939 Reynolds 14057.3769

SPL (dB)
23656400 6.9 16,1 %54 34666401 SPL (dB)

PTGl 2116400 615 144 27 30956401
HHHH‘\}U\HHH‘;\‘\_,\\H\.H‘HHE

llustracion 28: Simulacién con Flap a 29° Mach 0.13, llustracion 29: Simulacién con Flap a 29° Mach 0.11,
Reynolds 12183.06 Reynolds 10308.7431
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SPL (dB) SPL (dB)

Ritifiiiedt o, 143600 418 154 210441
E |

:’HIH\H.‘;HEHHH.H;HH]HHH!

llustracion 30: Simulacién con Flap a 29° Mach 0.09, llustracion 31: Simulacién con Flap a 29° Mach 0.07,
Reynolds 84344.2618 Reynolds 65601.0925

Las ilustraciones 26, 27, 28, 29, 30 y 31 muestran las simulaciones, cuando el aleron se
encuentra a 29° y con diferentes nimeros Mach. Los valores de estas simulaciones estan
dados en unidades de decibeles, en las que se puede observar que la regién alrededor del
perfil especialmente del aleron es donde se presentan mayores niveles de decibeles y este
va aumentando a medida que aumenta el nimero Mach.

Simulaciones con angulo del flap a 39° con diferentes nimeros Mach:

SPL (dB) SPL (dB)

-3.547e+00 25.6 0.2 5.475e401 -3.547e+00 25,6 0.2 5.475e401
T UL J T R [NREE

Ilustracion 32: Simulacién con Flap a 39° Mach 0.17, llustracion 33: Simulacion con Flap a 39° Mach 0.15,
Reynolds 15931.6939 Reynolds 14057.3769
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4.041e+01

-2.618e+00

llustracion 34: Simulacién con Flap a 39° Mach 0.13,
Reynolds 12183.06

-2.449e+00 761

3.780e+401
LT WHRREENY

llustracion 35: Simulacién con Flap a 39° Mach 0.11,
Reynolds 10308.7431

2.868e+01

| 5 0 T Ly T
I LY L CLLL Pt

-1.858e+00
-

llustracion 36: Simulacién con Flap a 39° Mach 0.09,
Reynolds 84344.2618

-1.689e+00 525
8 5 A ||

lustracion 37: Simulacién con Flap a 39° Mach 0.07,
Reynolds 65601.0925

Las ilustraciones 32, 33, 34, 35, 36 y 37 muestran las simulaciones, cuando el aleron se
encuentra a 39 ° y con diferentes nimeros Mach. La principal variacion que existe entre las
simulaciones anteriores es que estas presentan un mayor nivel de decibles a medida que
aumenta el nimero Mach, especialmente en el estrado del perfil.
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46
— MACH
44 0.07
42 —4@MACH
0.11
40 MACH
38 0.13
o —x— MACH
5 36 0.09
T 34 —> MACH
%) 0.17
32 MACH
30 0.15
28
26
24
0,300 5,300 10,300 15,300 20,300 25,300 30,300 35,300
FRECUENCIA (KHz)
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Gréfica 3-3: SPL VS Frecuencia, (Angulo flap 39° Graéfica 3-4: SPL VS Frecuencia, (Angulo flap 29°
diferente Mach) Mach 0.17)
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SPL VS FRECUENCIA (FLAP 39° - MACH 0.17)
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Graéfica 3-5: SPL VS Frecuencia (Angulo flap 39° - Mach 0.17)

Las graficas 3-2, 3-3, 3-4 y 3-5 muestran los resultados obtenidos en las simulaciones en
términos de nivel de presion sonora y frecuencia. Se obtuvieron resultados variando el
namero Mach y tomando como referencia diferentes probes, observando que para los
angulos de 29° y 39° se presento las misma tendencia, a medida que aumentada el nimero
Mach, aumentaba el nivel de presion sonora y en el probe 14 que se encuentra influenciado
por el flujo del flap, es donde se registra una mayor cantidad de decibeles.

3.7.8. Validaciones de resultados

A continuacion se muestran las validaciones de los resultados obtenidos en las simulaciones
con los resultados obtenidos por Thomas F. Brookes en su estudio Aeroacoustics
Measurements of WING-FLAP configuration.
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Flap a 29 °- Mach 0.17 — Diferentes probes
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Gréfica 3-6: SPL vs Frecuencia (Probe 15)
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Gréfica 3-8: SPL vs Frecuencia (Probe 13)
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Gréfica 3-10: SPL vs Frecuencia (Probe 9)
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Grafica 3-7: SPL vs Frecuencia (Probe 14)

SPL VS FRECUENCIA
(FLAP 29° MACH 0.17-

® PROBE 11)—0— Thomas F.
60 Brookes
55 (2005)

4 tabajo
2

40 \dp\\g_/u/
35

30

-11 35 7 911131517192123252729313335
FRECUENCIA (KH)
Grafica 3-9: SPL vs Frecuencia (Probe 11)

SPL VS FRECUENCIA (FLAP 29° MACH 0.17- PROBE 9)

Thomas F. Brookes

2005) :
®— Presente Trabajo

11 I3ReBUENCIAQKH) 23 25 27 29 31 33 35



Estas graficas muestran las validaciones de los resultados obtenidos del nivel de presion
sonora y la frecuencia cuando el alerén esta 29° y tomando los datos de los probes 9, 11,
13,14 y 15. Los resultados muestran una disminucion en el nivel de decibles en el rango
entre 0 y 15 KHz presentando una diferencia de aproximadamente un 14% se considera que
se presenta este porcentaje de diferencia debido al refinamiento de la malla, ya que despueés

de esta frecuencia los resultados presentan una variacion aproximadamente un 2.4%.

Flap 29° - Diferente nUmero Mach
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Gréfica 3-11: SPL vs Frecuencia, Mach 0.17
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Gréfica 3-13: SPL vs Frecuencia, Mach 0.13
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Grafica 3-12: SPL vs Frecuencia, Mach 0.15
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Gréafica 3-14: SPL vs Frecuencia, Mach 0.11
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Gréfica 3-15: SPL vs Frecuencia, Mach 0.09
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Grafica 3-16: SPL vs Frecuencia, Mach 0.07

En las graficas anteriores, 3-11, 3-12, 3-13, 3-14, 3-15 y 3-16 se validaron los datos
obtenidos correspondientes al nivel de presion sonora vs la frecuencia con el aleron a 29° y
variando el nimero Mach. Segun las gréficas, los resultados obtenidos son bastantes
similares a los resultados obtenidos por Brooks et al (2005) en su articulo, con la diferencia
que los resultados de las simulaciones presentan una disminucion en el nivel de presion
sonora entre 10 y 15 decibles de aproximadamente un 11% en el rango de frecuencia de O a
10 KHz esta diferencia se considera que se presenta debido al refinamiento de la malla,
luego de esta frecuencia los niveles de decibeles tienden a tener valores similares de

aproximadamente un 4%.

Flap a 39 °- Mach 0.17 — Diferentes probes
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Grafica 3-17: SPL vs Frecuencia (Probe 15)

80

~ SPL VS FRECUENCIA
(ANGULO FLAP 39°--MACH
0.17-P 14)

—@— Thomas F.
Brookes
(2005)

@— Presente

0 2 4 6 810121416182022242628303234363840
FRECUENCIA (KHz)

Grafica 3-18: SPL vs Frecuencia (Probe 14)
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Gréfica 3-19: SPL vs Frecuencia (Probe 13) Gréfica 3-20: SPL vs Frecuencia (Probe 11)
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Grafica 3-21: SPL vs Frecuencia (Probe 9)

Estas gréaficas, de la 3-17 a 3-21, muestran las validaciones de los resultados obtenidos del
nivel de presion sonora y la frecuencia cuando el alerén esta 39° y tomando los datos de los
probes 9, 11, 13,14, y 15. Los resultados muestran una disminucion en el nivel de decibles
en el rango entre 0 y 8 kHz, con un porcentaje de variacion de aproximadamente un 10%
después de esta frecuencia los resultados son muy similares, con un porcentaje de
diferencia de aproximadamente 2 % presentado en ocasiones niveles de decibles mayores a
los obtenidos por Brookes et al (2005) en su articulo.
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Flap 39° - Diferente nimero Mach
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Gréfica 3-22: SPL vs Frecuencia, Mach 0.17
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Gréfica 3-24: SPL vs Frecuencia, Mach 0.13
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Grafica 3-23: SPL vs Frecuencia, Mach 0.15
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Gréafica 3-25: SPL vs Frecuencia, Mach 0.11
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Gréfica 3-26: SPL vs Frecuencia, Mach 0.09
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Gréfica 3-27: SPL vs Frecuencia, Mach 0.07

En las gréficas anteriores, 3-22 a la 3-27, se validaron los datos obtenidos correspondientes
al nivel de presion sonora contra la frecuencia con el alerén a 39° y variando el nimero
Mach. Los resultados de las validaciones muestran que existe una gran similitud entre los
resultados ya que presentan una variacion de aproximadamente un 5%. Pero también se
observa que para estas simulaciones los resultados en los diferentes numeros Mach
presentan niveles de decibeles mayores, de aproximadamente entre 5y 1 decibel.

Al momento de interpretar estos resultados se bebe tener en cuentas que la resolucion de la
malla estructurada no es la deseada, por este motivo es posible que se presenten ciertas

variaciones o inconsistencias.
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4. Conclusiones

El objetivo principal de este proyecto de grado fue simular Aero acusticamente un perfil
NACA 0012 con un alerdn, para asi observar la influencia que tiene esta superficie de
control en la generacion de ruido. La respuesta a esta pregunta y las conclusiones de
proyecto de grado son positivas en el sentido en que se pudo demostrar que el alerén es una
fuente de generacion de ruido en las aeronaves.

Existen muchas posibilidades para realizar estudios Aero acusticos, generalmente pueden
ser calculados por dos métodos, el método directo y el método hibrido. EI método directo
no fue considerado en este proyecto de grado principalmente porque requiere de un costo
computacional elevado y debido a su poca exactitud a nimeros Mach bajos. EI método
hibrido, el cual fue usado en este proyecto de grado, consiste de dos partes el uso de un
programa CFD, en la cual para este proyecto de grado usamos OpenFOAM, para luego
calcular los datos acusticos.

Los principales hallazgos con respecto a estas simulaciones son:

1. La generacion de ruido depende directamente del nimero Mach al que se encuentre
el perfil NACA, ya que a medida que el nimero Mach aumenta los niveles de
decibeles aumentan.

2. El angulo al cual se encuentra el alerén es otro factor que influye en la generacion
de ruido, ya que al momento de simular el alerén a 29° y 39°, se observé que en las
simulaciones a 39° se presentdé un mayor nivel de decibeles, debido a que entre
mayor sea la el angulo del alerdn, mayor sera el vortice creado por este, lo que
incrementa la generacion de ruido.

3. Se llevo a cabo un estudio de independencia de la malla estructurada con el objetivo
de buscar la mayor exactitud en las simulaciones, pero por costos computacionales
no fue posible aumentar el refinamiento de la malla, lo que llevo a que se
presentaran pequefias diferencias entre el 5% y el 12 %.

4. Al momento de realizar las simulaciones se encontr6 que la region que rodea al
alerén es donde se presenta mayor concentracion de decibeles, también se observo
que la region del borde de ataque presenta niveles de decibles, pero a pesar de esto
se pudo demostrar que para este caso la superficie de control es el principal
generador de ruido.

5. Las validaciones fueron establecidas comparando los datos de nivel de presion
sonora (SPL) y frecuencia del articulo Brookes et al (2005). La comparacién de los
resultados presentaron una variacion promedio de aproximadamente un 5%,
mostrando una disminucion del nivel de decibles de aproximadamente entre 10 y 5
decibles.
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6.

Al presentarse una disminucion en el nivel de decibles, se concluye que la
configuracion alar tipo ala morphing, es una bueno opcion para el disefio de futuras
aeronaves, ya que si se observan los estudios realizados por R. Ewert et al'®,
Sebastien Deck™! y S. Oerlemans®®, los cuales realizaron una serie de estudios
usando las mismas condiciones ambientales que fueron utilizadas en este proyecto,
con la Unica diferencia que estos autores usaron una configuracion de aleron tipo
convencional, se concluye que el tipo de ala morphing genera menos cantidades de
ruido, ya que al no existir esa pequefia cavidad entre el borde de salida del ala y el
bode de ataque del alerdn, no se presentan los vortices que se generan en esta region
por lo cual se reducen las cantidades de decibles. Este tipo de tecnologia (ala
morphing) resultaria muy beneficioso, pensando en las comunidades que se
localizan en las proximidades de los aeropuertos y en la disminuciéon de la
contaminacion acustica.

Debido a los buenos resultados obtenidos en las simulaciones y teniendo en cuenta
que las validaciones fueron muy similares, se considera que el programa
OpenFOAM es una excelente opcion para llevar a cabo esta clase de simulaciones
ya que ofrece un gran nivel de confiabilidad y permite modificar el solucionador
para adaptarlo a las necesidades del usuario, teniendo en cuenta que existen méas
programas capaces de realizar estos analisis tales como Ansys, Fluent, Flow 3D,
Power Flow entre otros, pero se considera a OpenFOAM una buena opcién ya que
no es necesario pagar licencia de uso, y a su vez ofreciendo resultados de muy
buena calidad.

130 R, Ewert, C. Appel, J. Dierke, M. Herr. RANS/CAA based prediction of NACA 0012 broadband trailing

edge noise and experimental validation. Institute of Aerodynamics and Flow Technology, Technical
Acoustics

131 Sehastien Deck. Zonal-Detached-Eddy Simulation of the Flow Around a High-Lift Configuration. AIAA

JOURNAL Vol. 43, No. 11, November 2005.
1325, Oerlemans and Paul Migliore. Aeroacoustic wind tunnel tests of wind turbine airfoils. National
Renewable Energy Laboratory. 2004.
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5. Recomendaciones

En este capitulo lista algunas observaciones que fueron encontradas durante este proyecto
de grado y que requieren mas esfuerzos para futuros estudios. Una propuesta para futuros
trabajos es incluida para facilitar la puesta en marcha de siguientes proyectos.

1.

Al momento de realizar este tipo de simulaciones se requiere de un buen
refinamiento de la malla estructurada para obtener resultados méas precisos, por este
motivo es necesario la utilizacion de recursos computacionales de gran eficiencia,
para ofrecer la mayor exactitud posible.

Para identificar los errores del modelamiento, enfocarse en realizar mas
validaciones y mas verificaciones.

Para futuros estudios se recomienda implementar la analogia acustica de Curle en el
programa OpenFOAM, y luego validar los datos con este estudio.

Comparacion con otros programas CFD.

Otro factor a tener en cuenta es la realizar la validacién experimental de este
estudio, ya que no fue posible la realizacion de este, debido a que actualmente en
Colombia no se cuenta con un tunel de viento acustico en el que se puedan realizar
este tipo de investigaciones.

Como comentario final, se recomienda empezar simulaciones CFD con geometrias
simples como placas planas o geometrias cilindricas. Estas geometrias presentan
fendmenos de flujo complejos y serian de gran ayuda para aprender los principios
basicos de la Aero aclstica. Ademas realizar la malla de estas geometrias es
relativamente facil, otro importante aspecto de estos casos es la informacion
detallada y el conocimiento la cual puede ser usada para validar o comparar
simulaciones iniciales. Una vez que se ha adquirido la experiencia y la confianza
para realizar este tipo de simulaciones acusticas, el siguiente paso puede ser la
realizacion de simulaciones con flujos mas complejos.
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ANEXOS

Anexo A: Malla estructurada

JEom - LR o e *\
| mmmmmne | |
[ \\ /] F ield | OpenFOAM: The Open Source CFD Toolbox |
| A\ / 0 peration | Version: 2.1.0 |
| W/ A nd | Web: WwWw.0penFOAM. com
| W M anipulation | |
\t ___________________________________________________________________________ *;“
FoamFile
{

version 2.0;

format ascii;

class dictionary;

object blockMeshDict;
1

}‘i‘*************************************!;

convertToMeters 1;

vertices

(
(-2.88 3 -0.5) J/vertice @
(6 12 -0.5) J/vertice 1
(6.328 12 -08.5) [ [vertice 2
(6.56 12 -0.5) J/vertice 3
(15 12 -0.5) J/vertice 4
(2.88 3 -0.5) J/vertice 5
(3 3.048 -0.5) J/vertice 6
(3 2.952 -0.5) Jfvertice 7
(3.164 3.024 -0.5) J/vertice 8

(3.164 2.976 -0.5) J/vertice 9
(3.28 2.93570015 -0.5)//vertice 10 flap
(15 2.93570015 -0.5) //vertice 11 flap

(6 -6 -0.5) J/vertice 12
(6.328 -6 -0.5) J[vertice 13
(6.56 -6 -0.5) J[vertice 14
(15 -6 -0.5) /lvertice 15
(15 -6 -8.5) J/vertice 15
(-2.88 3 0.5) //vertice 16
(6 12 0.5) J/vertice 17
(6.328 12 0.5) J//vertice 18
(6.56 12 0.5) J/vertice 19
(15 12 0.5) J/vertice 20
(2.88 3 0.5) J/vertice 21
(3 3.048 0.5) J/vertice 22
(3 2.952 0.5) J/vertice 23
(3.164 3.924 0.5) /[vertice 24
(3.164 2.976 8.5) /[vertice 25

(3.28 2.93570015 0.5) //vertice 26 flap
(15 2.93570015 0.5) J//vertice 27 flap

(6 -6 0.5) J/vertice 28
(6.328 -6 0.5) J/vertice 29
(6.56 -6 0.5) fvertice 30
(15 -6 0.5) ﬁfuerttce 31
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blocks
(
hex (56 10 21 22 17 16) (315 415 1) edgeGrading (1 0.010000 0.010000 1 100.000000 100.000000 100.000000 100.000000 1 1 1 1)//bloque 0
hex (68 2 1 22 24 18 17) (384 415 1) simpleGrading (1 100.600008 1)//bloque 1
hex (8 10 3 2 24 26 19 18) (145 415 1) simpleGrading (1 100.000000 1)//bloque 2
hex (10 11 4 3 26 27 20 19) (515 415 1) simpleGrading (160.606000 100,060000 1)//bloque 3
hex (21 23 28 16 5 7 12 @) (315 415 1) edgeGrading (1 0.010000 0.010000 1 100.000000 100.060000 100.000000 100.000000 1 1 1 1)//bloque 4
hex (23 25 29 28 7 9 13 12) (384 415 1) simpleGrading (1 100.000000 1)//bloque 5
hex (25 26 30 29 9 10 14 13) (145 415 1) simpleGrading (1 100.000000 1)/fbloque 6
hex (26 27 31 36 10 11 15 14) (515 415 1) simpleGrading (106.600000 160.000000 1)//blogue 7
)i

edges [/ estas cordenadas son las encargadas de crear la curvatura del perfil NACA

spline 5 6
(

(2.8804 3 -0.5)
(2.880684763 3.002277755 -0.5)
(2.882 3.006716743 -0.5)
(2.887 3.013182363 -0.5)
(2.9 3.025 -0.5)
(2.91708789 3.035 -0.5)
(2.940960765 3.04301329 -0.5)
(2.973067663 3.0469 -0.5)
(3 3.048 -08.5)

)

spline 5 7
(

(2.8804 3 -8.5)
(2.880684763 2.997722245 -0.5)
(2.882 2.993283257 -0.5)
(2.887 2.986817637 -0.5)
(2.9 2.975 -0.5)
(2.91708789 2.965 -0.5)
(2.940960765 2.95698671 -0.5)
(2.973067663 2.9531 -0.5)
(3 2.952 -0.5)

)

spline 21 22
(
(2.8804 3 8.5)
(2.880684763 3.002277755 0.5)
(2.882 3.006716743 0.5)
(2.887 3.013182363 0.5)

(2.9 3.825 0.5)

(2.91708789 3.035 0.5)
(2.940960765 3.04301329 0.5)
(2.973067663 3.0469 0.5)
(3 3.048 0.5)

spline 21 23
(

(2.8804 3 0.5)
(2.880684763 2.997722245 0.5)
(2.882 2.993283257 0.5)
(2.887 2.986817637 0.5)
(2.9 2.975 0.5)
(2.91708789 2.965 0.5)
(2.940960765 2.95698671 0.5)
(2.973067663 2.9531 0.5)
(3 2.952 0.5)

arc 1 0 (2 11 -0.5) // estas cordenadas crean las curva de la malla tipo C
arc @ 12 (2 -5 -0.5)
arc 16 17 (2 11 8.5)
arc 16 28 (2 -5 ©8.5)

b
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boundary

(
inlet
{
type patch;
faces
(
(10 16 17) [/vertices que definen el inlet
(0 12 28 16)
)i
1
outlet
{
type patch;
faces
(
(15 11 27 31) // vertices que definen el outlet
(11 4 208 27)
b H
1
topAndBottom
{
type patch;
faces
(
(4 3 19 20)
(3 2 18 19) // vertices que definen el top-bottom
(2 1 17 18)
(12 13 29 28)
(13 14 30 29)
(14 15 31 30)
)i
1
airfoil
{
type wall;
faces
(
(6 5 21 22) JJ vertices que definen el perfil NACA
(8 6 22 24)
(10 8 24 26)
(5 7 23 21)
(7 9 25 23)
(9 18 26 25)
):
1
IH
mergePatchPairs
(
IH
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Anexo B: Velocidad

F R e LR LR L LR ey Fo C4t =Fommmmmee s *\
| ========= |
| \\ / F ield | OpenFOAM: The Open Source CFD Toolbox |
(Y / 0 peration | Version: 3.0.1 |
|\ A nd | Web: www.OpenFOAM.org |
| W/ M anipulation |
\t ___________________________________________________________________________ t,‘
FoamFile
{

version 2.0;

format ascii;

class volvectorField;

object u;
1

lu‘lu‘*************************************i‘i‘

dimensions [61-10000]; // unidades de la velocidad m/s

internalField uniform (29.41 8.43 0); // valor interno de la velocidad para tener un angulo de 16°

boundaryField
{
inlet
{
type freestream;
freestreamvalue uniform (29.41 8.43 0); // valor de la velocidad en el inlet
1
outlet
{
type freestream;
freestreamvalue uniform (29.41 8.43 0); // valor de la velocidad en el outlet
}
"airfoil.=*"
{
type fixedvalue;
value uniform (0 @ @); // valor de 1a velocidad en el perfil
}
topAndBottom
{
type freestream;
freestreamvalue uniform (29.41 8.43 8); // valor de la velocidad en el top-bottom
1
defaultPatches
{
type empty;
}
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Anexo C: Presion

JHommmm e - LR *\
| ========= | |
I \\ / F ield | OpenFOAM: The Open Source CFD Toolbox |
[\ / 0 peration | Version: 3.0.1 |
|\ / A nd | Web: Www.0penFOAM.org |
| W/ M anipulation | |
\* ___________________________________________________________________________ *}’
FoamFile
{

version 2.0;

format ascii;

class volScalarField;

object p;
1

;;*************************************,’JI’

dimensions [02-20000]; // unidades de la presion Pa/kg#*m?

internalField wuniform 82714.28571; // valor interno de 1la presion

boundaryField
{
inlet
{
type freestreamPressure;//valor en el inlet, el flujo va hacia la geometria
}
outlet
{
type fixedvalue;
value uniform 82714.28571; [/ valor de 1la presion en el outlet
}
"airfoil.*"
{
type zeroGradient;//valor en el perfil, el flujo hacia afuera de la geometria
}
topAndBottom
{ type freestreamPressure;//valor en el top—bottomL el flujo va hacia la geometria
1
defaultPatches
{
type empty;
1
1
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Anexo D: Temperatura

R e e R e 4t =Femmmmmmmmcm s r e *\
| ========= | |
| \\ / F ield | OpenFOAM: The Open Source CFD Toolbox |
|\ / 0 peration | version: 3.0.1 |
| VS A nd | Web: WwWW.0penFOAM. org |
| \\Yi M anipulation | |
\* ___________________________________________________________________________ *J.‘
FoamFile
{

version 2.8;

format ascii;

class volScalarField;

object T:
}

Ju‘}‘*************************************!f

dimensions [6 86160 0]; // unidades de la temperatura °k

internalField wuniform 288.15; // valor interno d ela temperatura

boundaryField
{
inlet
{
type fixedValue;
value uniform 288.15; /f/valor en el inlet
}
outlet
{
type fixedValue;
value uniform 288.15;// valor en el outlet
"airfoil.#*"
{
type zeroGradient; // valor en el perfil
¥
topAndBottom
¢ type fixedvalue;
value uniform 288.15;// valor en el tup—buttuﬂ
¥
defaultPatches
{
type empty;
¥
3
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Anexo E: fvschemes
JEereemeecreere e ce e Ko (44 ~Feveenmerenreecrrecmrecrneneeeenenen *\
| =========
|\ / F ield | OpenFOAM: The Open Source CFD Toolbox |
I\ / 0 peration | Version: 3.0.1 |
O\ A nd | Web: wWwwW.0penFOAM. org
\ \\/ M anipulation | |
\t ___________________________________________________________________________ t,‘
FoamFile
{

version 2.0;

format ascii;

class dictionary;

location "system";

object fvSchemes;
1
;/***t*****tt*t*t****t*****tt*t*t*****t/,‘
ddtSchemes

default steadyState; // deirvada que indica que la solucion es estado estable
}
gradschemes
{

default Gauss linear; [/ esquemas de grafiente
}
divSchemes
{

default none;

div(phi,u) bounded Gauss linearUpwind grad(U);

div(phi,T) bounded Gauss linearUpwind grad(T); // derivadas de divergenvia para cada variable

div(phi,nuTilda) bounded Gauss linearUpwind grad(nuTilda);

div((nueff*dev2(T(grad(U))))) Gauss linear;

laplacianSchemes
default Gauss linear corrected;
laplacian(DT,T) Gauss linear corrected;
}
interpolationSchemes
default linear;
}
snGradSchemes
default corrected;
}
wallDist
{
method meshWave;
}
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Anexo F: fvsolution

JFommm e - e R R L EE LR *\
| =amumuns |
| \\ | F ield | OpenFOAM: The Open Source CFD Toolbox |
|\ / 0 peration | Version: 3.0.1 |
|\ / A nd | Web: WwWW.0penFOAM.org |
| \\V; M anipulation |
\* ___________________________________________________________________________ tj,‘
FoamFile
{
version 2.0;
format ascii;
class dictionary;
location "system";
object fvSolution;
J},"th**t**t**t**t**t**t**t**t**t**t**t**t;‘f
solvers
{
p
{
solver GAMG;
tolerance 1e-06;
relTol 0.1; J//solucion a los volumenes finitos para la presion
smoother GaussSeidel;
nPreSweeps a;
nPostSweeps 2;

cacheAgglomeration true;
nCellsInCoarsestlLevel 18;

agglomerator faceAreaPair;
mergelevels 1;
}
U
{
solver smoothSolver:
smoother GaussSeidel; //solucion a los volumenes finitos para la velocidad
nsSweeps 2;
tolerance 1e-08;
relTol 0.1;
}
-
{
solver BICCG;
preconditioner DILU; //solucion a los volumenes finitos para la temperatura
tolerance le-7;
relTol 0;
}
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nuTilda

{
solver smoothSolver;
smoother GaussSeidel;
nSweeps 2:
tolerance 1le-08;
relTol 0.1;
}
}
SIMPLE
{
nMonOrthogonalCorrectors @;
pRefCell 6;
pRefvValue 0;
residualControl
{
P le-5;
U le-5;
T le-5;
nuTilda 1e-5;
}
}
relaxationFactors
{
fields
{
P 0.3;
k
equations
{
U 0.7;
T 0.7;
nuTilda 8.7;
1
}
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Anexo G: ControlDict

JFr e e L e *
|====:::=: | |
[ \\ |/ F ield | OpenFOAM: The Open Source CFD Toolbox |
| \\ / 0 peration | Version: 3.0.1
| W\ / A nd | Web: www.0penFOAM. org |
| W/ M anipulation |
‘\t ___________________________________________________________________________ *','
FoamFile
{

version 2.0;

format ascii;

class dictionary;

location "system";

object controlDict:
)
![*************************************II
application simpleFoam; // solucionador que se utilizara
startFrom latestTime; // momento en el que iniciara la simulacion
startTime 1; [/ iteracion de tiempo en la que iniciara la simulacion
stopAt endTime; // momento en el que terminara la simulacion
endTime 160; [/iteracion de tiempo en la que finalizara la simulacion
deltaT 1;// variaciones d elas iteraciones de tiempo

writeControl timeStep; //momentos en los que se crearan los archivos
writeInterval 20; //iteraciones de tiempo en la que se crearan los archivos
purgelirite 0;

writeFormat ascii;

writePrecision 6;

writeCompression off;

timeFormat general;

timePrecision 6;

runTimeModifiable true;
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functions

{
fieldaveragel // calculo de las presiones promedios
{
type fieldAverage;
functionObjectLibs ( "libfieldFunctionObjects.so" );
enabled true;
outputControl outputTime;
resetOnOutput false;
timeStart 20;
fields
(
p
{
mean on;
prime2Mean on;
base time;
¥
);
1
probes /] calculo y ubicacion de los probes
{
type probes;
functionObjectLibs ("libsampling.so");
enabled true;

outputControl timeStep;
outputInterval 1;

fields
(

p
);
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probelocations

(

(2.8546 3 @)
(2.8621 3.0659 0)
(3.08 3.126 0)
(3.2979 3.0659 0)
(3.3054 3 @)
(3.2979 2.9341 0)
(3.08 2.874 0)
(2.8621 2.9341 0)
(2.8292 3 @)
(2.8367 3.0913 0)
(3.08 3.1514 0)
(3.3233 3.0913 0)
(3.3308 3 @)
(3.3233 2.9087 0)
(3.08 2.8486 0)
(2.8367 2.9087 0)
(2.7784 3 @)
(2.7859 3.1421 0)
(3.08 3.2022 0)
(3.3741 3.1421 0)
(3.3816 3 @)
(3.3741 2.8579 0)
(3.08 2.8232 0)
(2.7859 2.8579 0)
(2.7022 3 @)
(3.08 3.2784 0)
(3.4578 3 0)
(3.08 2.7724 0)
(2.6843 3.2437 0)
(3.4757 3.2437 0)
(2.6843 2.7563 0)
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Anexo H: Propiedades turbulentas

JHrmmr e Fo (b Fommm e *\
| ========= | |
| \\ | F ield | OpenFOAM: The Open Source CFD Toolbox |
| \\ /[ 0 peration | Version: 3.0.1 |
| \\ / And | Web: Www.OpenFOAM. org |
| \\/ M anipulation | |
\t ___________________________________________________________________________ t/
FoamFile
{

version 2.0;

format ascii;

class dictionary;

location "constant";

object turbulenceProperties;

}

// EO B B B A A A A B A A B B R B B A S //

simulationType RAS; // configuracion turbulenta RAS (Reynolds average and navier-Stokes equations)
RAS
{

RASModel SpalartAllmaras; //tipo de modelo turbulento

turbulence on;

printCoeffs on;

}

// EEEEEEEEEEE A A A AR AT R A A A A A AR A A AR A A A A AR AR LA A A A A A A AL S SR A A A A A AL AR RS S L L L LR L LS //

101



Anexo I: Nut (viscosidad turbulenta cinematica)

P R DL I O e =\
| ========= |
| AN / F ield | OpenFOAM: The Open Source CFD Toolbox
A / 0 peration | Version: 3.8.1 |
| W/ A nd | Web: Www.0penFOAM.org |
| Vi M anipulation |
\* ___________________________________________________________________________ *!
FoamFile
{

version 2.0;

format ascii;

class volScalarField;

object nut;
1

'f,f*t*******t********t*******t*******tt*;’f

dimensions [@2-100 0 0]; f/unidades de la viscocidad

internalField uniform ©.14; //valor interno de la viscocidad

boundaryField
{
inlet
{
type freestream;
freestreamvalue uniform ©.14; f/valor de la viscocidad en el inlet
}
outlet
{
type freestream;
freestreamvalue uniform ©.14;//valor de la viscocidad en el outlet
1
"airfoill.*"
{
type nutUSpaldingWallFunction;//valor de la viscocidad en el perfil
value uniform 0;
1
topAndBottom
{
type freestream;
freestreamvalue uniform 0.14;//valor de la viscocidad en top-botton|
1
defaultPatches
{
type empty;
1

}

!; KA A A A EF A A AT A A AT A AT A AR I AR AT A A AT A A AT A A A I A AT A A AT AT A A bbb A h bk kb hdd ff
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Anexo J: Codigo del solucionador usado en las simulaciones

Info<< "\nStarting time loop\n" << endl;

while (simple.loop())
{

Info<< "Time = " << runTime.timeMame() << nl << endl;

// --- Presion-velocidad corrector SIMPLE

{
#include "UEgn.H" // ecuacion de wvelocidad
#include "pEgn.H" f/ ecuacion de presion

}

laminarTransport.correct();
turbulence->correct();

#include "TEgn.H" J// ecuacion de temperatura
runTime.write();

Info<< "ExecutionTime = " << runTime.elapsedCpuTime() << " s"
<< " ClockTime = " << runTime.elapsedClockTime() << " s"
<< nl =< endl;
}

Info<< "End\n" << endl;

return 9;

Anexo K: Codigo necesario para calcular la temperatura

Info<< "Reading transportProperties\n" << endl;
Iodictionary transportProperties

(
I0object
(
"transportProperties”,
runTime.constant(),
mesh,
I0object: :MUST_READ,
I0object: :NO_WRITE
)
H
dimensionedScalar DT
(
| transportProperties.lookup("DT")
VK

Anexo L: Codigo necesario para calcular los promedios de las presiones

fieldAveragel
{
type fieldAverage;
functionObjectLibs ( "libfieldFunctionObjects.so" );
enabled true;
outputContreol outputTime;
resetOnOutput false;
timeStart 10;
fields
(
P
{
mean on;
prime2Mean on;
base time;
¥
);
¥
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